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Shadow RQ-7А, Scan Eagle, Viking 400, французький Sperwer В і німецький Luna. 

Успішність реалізації ЗП вказаних зразків БпАК забезпечується, в першу чергу: 

високим рівнем надійності (міжнародного авторитету) компанії-постачальника АТ і 

достатнім рівнем ВТС з країною постачальником. 

Ідеальна точка (“ідеальний” варіант розвідувального БпАК тактичного класу) 

з урахуванням нормування критеріального простору має координати (0,83;0,14;0,91). 

Визначення раціонального (компромісного) варіанту розвідувального БпАК 
тактичного класу з числа ефективних (парето-оптимальних) здійснювалося за 

умовою мінімуму відстані ТІ
iD  до ідеальної точки в нормованому критеріальному 

просторі: 

min)()()( 222
iТІпитпитбзбз

ТІ
i iТІiТІ

CCPPD ,     (1) 

де  
ТІбзP , 

ТІпит
C , ТІ  – нормовані значення відповідних показників вибору БпАК. 

Результати визначення раціонального (компромісного) варіанту 

розвідувального БпАК тактичного класу приведено в табл. 1. 
 

Таблиця 1 

Результати визначення раціонального (компромісного) варіанту    розвідувального 

БпАК тактичного класу 

№ 
пп 

Найменування  

БпАК  

(країна-постачальник) 

Значення критеріїв вибору  

(натуральні / нормовані) 

Відстань 
до 

ідеальної 

точки 

№
 п

р
іо

р
и

те
ту

 

iбзP  
iпитC  i  

ТІ
iD  

1. Shadow RQ-7А (США) 0,60/0,60 1,50/0,33 0,85/0,85 0,30 1 

2. Hermes 90 (Ізраїль) 0,62/0,62 1,66/0,44 0,70/0,70 0,42 4 

3. Aerostar (Ізраїль) 0,53/0,53 1,43/0,29 0,72/0,72 0,35 2 

4. Aerolight (Ізраїль) 0,52/0,52 1,54/0,36 0,73/0,73 0,37 3 

5. проект АН-БК-1 (Україна) 0,56/0,56 1,21/0,14 0,91/0,91 0,27 – 

 

З таблиці 1 видно, що найменше значення показника 
ТІ
iD  серед серійних 

зразків оцінюваних БпАК має Shadow RQ-7А виробництва американської компанії  

AAI Corparation, який і визначено як раціональний (компромісний) варіант 

розвідувального БпАК тактичного класу. 

Оцінювання проекту вітчизняного розвідувального БпАК АН-БК-1 показало, 

що за умови практичної реалізації закладених на стадії проектування тактико-

техніко-економічних вимог (рішень) цей комплекс за показником мінімуму відстані 

до ідеальної точки в нормованому критеріальному просторі буде переважати 

комплекс Shadow RQ-7А на 11 %, що зробить АН-БК-1 пріоритетним серед 

розглянутих альтернативних варіантів БпАК. 
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ПЕРСПЕКТИВИ СТВОРЕННЯ АВІАЦІЙНИХ ДВИГУНІВ НОВИХ СХЕМ 

 

У роботі розглянуто результати розрахункових 

досліджень параметрів і характеристик 

триконтурних ГТД. Показана перспективність 

використання універсального базового 

двоконтурного газогенератора для вирішення 

проблеми покращення параметрів і характеристик 

ГТД модульної конструкції з турбовентиляторною 

приставкою 
 

Ключові слова: триконтурний газотурбінний двигун, 

універсальний базовий газогенератор, модуль 

турбовентиляторної приставки 
 

Вступ 

Створення серії газотурбінних двигунів на базі універсального газогенератора 

для перспективних літальних апаратів є надзвичайно складною науково-технічною 

проблемою [1, 2]. Універсальний базовий газогенератор забезпечує створення 

газотурбінних двигунів з різними параметрами й характеристиками. На рис.1 

представлено можливості створення різних типів ГТД модульної консотукції на базі 

універсального газогенератора. 

 
Рис.1. Застосування базового універсального газогенератора 

 

Одна з проблем, пов'язана із завданням створення ГТД на основі базового 

газогенератора (рис.1), полягає в істотному впливі модуля вентилятора, який 

розташовується перед модулем газогенератора, на параметри й характеристики 

компресора газогенератора [2]. 
© Терещенко Ю.М., Дорошенко К.В., Терещенко Ю.Ю., 2017 
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На рис.2 показана схема ТРДД, із застосуванням базового газогенераторного 

модуля ТРД J-79 [3] і заднім розташуванням турбовентиляторної приставки. 

Застосування турбовентиляторної приставки дозволяє вирішити дві головні задачі, 

що стоять при створенні газотурбінних двигунів.  

По-перше, з якнайменшими економічними витратами реалізувати на практиці 

принцип модульності при створенні сімейства газотурбінних двигунів на основі 

одного базового газогенератора. По-друге, поліпшити тяго-економічні 

характеристики авіаційної силової установки з ГТД. Поліпшення економічності 

пояснюється усуненням негативного впливу модуля вентилятора на потік перед 

компресором газогенераторного модуля та збільшенням маси й одночасне 

зменшення вихідної швидкості газового струменю підвищує тяговій ККД 

(коефіцієнт корисної дії) двигуна коштом зменшення втрат енергії з вихідною 

швидкістю. 

 

 
 

Рис. 2. Схема ТРДД на базі модуля газогенератора ТРД J -79 

 

Для триконтурного турбореактивного двигуна (ТРТД) газогенераторна частина 

розглядається як двоконтурний газотурбінний двигун з камерою змішування потоків 

[4, 5]. Газоповітряні потоки, що проходять через перший і другий контури 

газогенератора з'єднуються в камері змішування й надходять звідти в турбіну 

турбовентиляторної приставки . 

Метою роботи є визначення перспективності використання універсального 

базового двоконтурного газогенератора у вирішенні проблеми покращення 

параметрів і характеристик ГТД модульної конструкції із заднім розташуванням 

турбовентиляторної приставки. 

Основний матеріал дослідження 

Розглянемо вплив основних параметрів робочого процесу *

Σк  і *
гТ  на значення 

RG і CR при фіксованих значеннях ступеня триконтурності mIII.  
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На рис. 3 показано вплив на RG і СR при  = const різних значень ступеня 

триконтурності двигуна mIII  і сумарного ступеня підвищення тиску *

к  в 

газогенераторному контурі ТРТД [6]. 

 

 
Рис. 3. Залежність RG і СR від параметрів робочого процесу ТРТД  

На рис.4. зображена залежність RG і RС  від *
гT , при умові *

к = const і mI=const, 

для кількох фіксованих значень mIII, яка наведена в [ ]. Вони показують, що в ТРТД, 

призначених для польотів з дозвуковими швидкостями, оптимальна температура 
*
гT =1400…1600К. 

 

 
а)                                                               б) 

Рис.4. Залежність RG (а) і СR (б) від *

гT  для різних значень ступеня 

триконтурності ТРТД mIII (при mI=1,3) 

 

Проаналізуємо вплив ступеня триконтурності mIII на RG і СR двигуна при 

незмінних параметрах його робочого процесу *

Σк , сІІ, рІ, І і mI. Величини 

0GGG RRR   і 0RRR ССС   характеризують відносні значення питомої тяги й  

питомої витрати палива, де GR  і RС  – значення питомих параметрів ТРТД при різних 

значеннях mIII  (при mI= const), а RG0 і СR0 – значення цих же параметрів при mIII=0, 

тобто для газогенераторного контуру, який в даному випадку розглядається як 

ТРДД із змішуванням потоків. На рис.5 зображено швидкісні характеристики ТРТД 
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із ступенем триконтурності mIII = 1, mIII  = 3, mIII = 0 при однакових газогенераторах 

(при mI= 1,3), що отримані шляхом розрахунків[6,7]. 

 

 
 

Рис.5. Швидкісні характеристики ТРТД з різними  ступенями триконтурності  
 

Всі двигуни мають однакові параметри робочого процесу в стендових умовах 

й однакові закони керування газогенератора constг T  і турбовентиляторного 

контура nвл=100%=const. Чим більше значення ступеня триконтурності mIII, тим 

інтенсивніше зменшується тяга ТРТД при збільшенні числа Маха Мн. Це 

пояснюється зменшенням сумарної питомої тяги ТРТД при збільшенні числа Мн. 

Дросельні характеристики ТРТД з різними ступенями триконтурності, що 

отримані авторами шляхом розрахунків, [ ] при однакових параметрах робочого 

процесу газогенераторного контуру (при mI= 1,3), представлено на рис. 6. На зміну 

питомої витрати палива при дроселюванні ТРТД істотно впливає розрахунковий 

ступінь триконтурності тIIIр. 

 

 
Рис. 6. Дросельна характеристика ТРТД (при mI= 1,3) 
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Це пояснюється відхиленнями від оптимального розподілу роботи циклу 

першого контуру LцІ між контурами. В таблиці 1 наводяться дані базових 

газотурбінних двигунів і двоконтурних двигунів, що створені на базі їх 

газогенераторів, а також прогнозовані параметри триконтурного двигуна [ ]. 

 

Таблиця 1 

Параметри базових ТРД  і створених на їх основі ТРДД 

Тип двигуна 
ТРД 

J-79 

ТРДД 

СJ805-21 

ТРД 

J-85 

ТРДД 

CF-700-1 

ТРТД 

(проект) 

Температура Тг, К 1311 1311 1280 1280 1600 

Ступінь 

підвищення тиску 


*
к 

13,5 13,5 8,1 8,1 29,5 

Витрата повітря  

GвІ.,кг/с 
75 75 23,8 23,8 75 

Витрата повітря 

GвΣ,,кг/с 
 195  62 539 

Ступінь 

двоконтурності 
- 1,38 - 1,59 

mI =1,3 

mII=2,6 

mIІI=6 

Статична тяга, кН 49 66,64 11,17 17,77 159,6 

Питома витрата 

палива кг/кНгод 
0,081 0,0745 0,073 0,069 0,034 

 

Висновки. Результати розрахункових досліджень параметрів і характеристик  

триконтурних ГТД із застосуванням створеного [ ] науково-методичного апарату 

свідчать про перспективність використання універсального базового двоконтурного 

газогенератора у вирішенні проблеми покращення  параметрів і характеристик ГТД 

модульної конструкції із заднім розташуванням турбовентиляторної приставки.  
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УСТІНОВ С.В., старший науковий співробітник 

ТУРЧИН В.М., старший науковий співробітник 

 

ВИМУШЕНІ КОЛИВАННЯ СТУЛОК ВЕРХНІХ ВХОДІВ 

ПОВІТРОЗАБІРНИКІВ ЛІТАКІВ ТИПУ МиГ-29 

 

Розглянуто характер коливань стулок верхнього 

входу повітрозабірників та шляхи зменшення 

негативного впливу цього коливання на міцність 

конструкції стулок 

 
Ключові слова: вимушені коливання, стулки верхніх входів повітрозабірників, 
коливальні системи, амплітуди коливань, резонанс, в’язкові тертя 

 

Стулки верхнього входу повітрозабірника літака типу МиГ-29 (далі стулки) 

призначені як для створення аеродинамічного профілю напливу крила літака типу 

МиГ-29, так і для забору та подачі повітря до двигунів до швидкості Vпр < 200 

км/год. [4]: Стулки є одними з найбільш динамічно навантажених частин силового 

набору напливу крила літака, а також і одним із найвідповідальніших силових 

елементів конструкції. 

На стулках механізми управління яких дообладнано пружинами (на окремих 

літаках типу МиГ-29, які пройшли капітальний ремонт) [7, 8], при напрацюванні 

80…150 годин після ремонту, спостерігаються випадки руйнування (випадання 

заклепок, що з’єднують зовнішню і внутрішню обшивки стулки) та деформації. 

Заклепки, які випадають, потрапляють через повітрозабірники у двигуни й 

пошкоджують їх елементи (направляючі апарати та робочі лопатки компресорів), 

що може призвести до дострокового зняття двигуна. 

Руйнування й випадання заклепок відбувається через перевищення понад 

норми зсувних втомних навантажень на заклепки після певного напрацювання. 

Критичні (руйнівні) зсувні втомні навантаження на заклепки імовірно виникли 

через появу додаткових нестаціонарних навантажень, що пов’язані з наявністю 

коливальних процесів на стулках, визваних нестаціонарним їх обтіканням та 

коливаннями конструкції механізму закриття. 

Фізична суть даного процесу полягає в тому, що під час польоту літака типу 

МиГ-29 спостерігаються значні коливання стулок від дії на них зовнішніх 

збуджуючих сил - пульсуючого вихорового потоку повітря над напливами крила та 

безпосереднього нестаціонарного обтікання самих стулок (Рис.1). Пружинний 

механізм управління стулками створює коливальну систему з підводом енергії 

коливань від нестаціонарного потоку повітря. Постійні коливання й удари стулок по 

конструкції повітрозабірника (об упори) призводять до значних знакозмінних 

навантажень конструктивних елементів стулок у вигляді згинальних і 

скручувальних моментів і до зсувних відносних деформацій зовнішньої та 

внутрішньої обшивок. Зсув обшивок у різних напрямках навантажує, в свою чергу, 

©  Устінов С.В., Турчин В.М., 2017 
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заклепки, які з’єднують ці обшивки. 

 

 
 

Рис. 1 Місце розміщення на планері літака МиГ-29 стулок верхніх входів 

повітрозабірника та схема роботи повітрозабірника 

 

Найнебезпечнішими складовими навантажень для стулок є ті, що призводять до 

їх згинання. 

Напруження при згинанні в перерізі стулок з координатою х розраховуються за 

формулою [1]: 

,
)(
h

і

x

х

              (1) 

де )(x , xi , h  – момент згину, момент інерції перерізу та висота перерізу 

відповідно. 

Підставляючи (1) у відоме рівняння пружності осі [1]: )(2

2 хМЕІ
dt

yd
, після 

спрощень маємо: 

 

)(xEhmac


.              (2) 

Тож, максимальні величини напружень будуть у перерізах там, де досягає 

максимуму друга похідна за х від функції форми коливань. 

Можна припустити, що коли напруження на заклепках досягають руйнівного 

значення, заклепки зрізаються й випадають у тракт повітрозабірника. 

Міцність стулок визначається двома чинниками: спектром повторних 

навантажень, що діють під час польоту, і втомною міцністю елементів конструкції 

стулок. 

Параметри коливань авіаційної конструкції (частота, декремент затухання 

тощо) пов'язані з характеристиками її міцності (модуль пружності, жорсткість, 

пластичність). 

Стулки верхніх входів повітрозабірника 

Схема роботи 

повітрозабірника 
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Поява пружин привела до зміни параметрів коливань стулок. У першу чергу, 

змінилася пружність системи – стулки із системою управління. 

Доведено, що втомні пошкодження авіаційних конструкцій є наслідком дії на 

цю конструкцію нестаціонарних навантажень. При цьому руйнуюча сила від цих 

навантажень може бути в кілька разів менша максимального статичного 

навантаження одноразової дії, яке здатна витримати конструкція [1]. 

Повторні навантаження, а вони найчастіше пов’язані з коливаннями, 

безпосередньо впливають на безпеку польотів [1]. 

Рівняння коливань (з одним ступенем свободи) має вигляд [2]: 

 

Fkcm  ,              (3) 

 

де kcm ,,  – маса, коефіцієнт в’язкого демпфірування і коефіцієнт жорсткості;         

)(t  – переміщення. 

Для зручності розв’язування рівняння запишемо у вигляді [2]: 

 
fs 22  ,              (4) 

 

де 
m

c
s2 , 

m

k2 , 
m

F
f . 

Розглянемо, як впливає встановлення пружин в систему управління стулками 

на власні коливання стулок. 

Власні (вільні) коливання (збуджуюча сила відсутня, f=0) описуються 

рівнянням: 

 
02 2 s .            (5)  

 

Загальне рішення цього однорідного диференційного рівняння має вигляд [2]: 

 

),cossin( 21 tCtCe st               (6) 

 

де 22 s . 

Тут  –власна частота коливань системи з урахуванням демпфування; – власна 

частота коливань системи без урахуванням демпфування (s=0); С1 С2 – довільні 

постійні, які визначаються з початкових умов і мають вигляд [2]: 

 

)(
1

001 svС


,    С2 = 0 .             (7) 

 

Рішення (6) може бути записано в іншому вигляді [2]: 

 

)sin( tСe st  ,              (8) 
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де ,2

2

2

1 ССС    
1

2

C

C
arct . 

Період коливань: 

 

Т = 


2
.               (9) 

 

Визначимо відношення двох послідовних амплітуд коливань у моменти часу t1 

і t1+T(при цьому будемо вважаємо, що 2s  << 2  і що максимуми відхилень 

досягаються у ті моменти часу, коли синус досягає одиниці).  

Маємо: 

 

sT

Tts

st

t

t e
Ce

tCe
)(

1
1

.            (10) 

 

Натуральний логарифм відношення двох послідовних амплітуд коливань 

називається логарифмічним декрементом коливань. 

 



2
ln

1

ssT
t

t .            (11) 

 

У реальних конструкціях природа демпфування дуже складна й коефіцієнт 

демпфування, як правило, визначають на основі експериментальних даних. Якщо 

для цього використовуються вільні коливання, то експериментально визначається 

частота   й декремент коливань . А після цього за формулою (11) знаходять 

коефіцієнт “еквівалентного ” в’язкого демпфування: 

 

2s=


. 

 

При цьому демпфування в системі можна вважати в’язким, якщо 

логарифмічний декремент, вирахуваний при будь-якому числі n циклів, змінюється 

як: 

 

nt

t

n
ln

1
, 

 

й буде величиною постійною. При слабкому демпфуванні ( 2s  << 2 ) можна 

вважати, що   ≈ . 

Аналіз вище приведених формул показує, що встановлення пружин в систему 

управління стулками привело до зменшення коефіцієнта демпфування s, що, в свою 

чергу, вплинуло на параметри коливань: частоту , амплітуду , декремент , 

період коливань Т. 
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Встановлення пружин в систему управління стулками привело до зменшення 

жорсткісних характеристик цієї системи. Зменшення жорсткості, як правило, 

приводить до зменшення частоти власних коливань, що, в свою чергу, може 

збільшити ймовірність виникнення резонансних явищ. 

Найбільші навантаження виникають від резонансних коливань стулок та їх 

різких динамічних ударів у конструктивні упори через дію пружин і пульсуючого 

вихрового потоку повітря над напливами крила та власним нестаціонарним 

обтіканням стулок. 

Висновок. Надійність стулок залежить від спектру коливань і втомної міцності 

конструкції стулок. Так як встановлення пружин мало впливає на втомну міцність 

конструкції стулок, то вплив параметрів коливального процесу на надійність 

конструкції стулки має вирішальне значення. 

Для зменшення максимального напруження на стулки від дії на них 

коливального процесу необхідно збільшити коефіцієнт демпфування системи – 

стулка й система управління нею. 

Збільшення коефіцієнта демпфування можливе за допомогою встановлення в 

систему – стулка й система управління нею, додаткового демпфера. 
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ОЦІНКА ТОЧНОСТІ ВИЗНАЧЕННЯ ВИСОТИ РЕЛЬЄФУ В 

ІНТЕРФЕРОМЕТРИЧНИХ РАДАРАХ СИНТЕЗУВАННЯ ДВОВИМІРНОГО 
ПРОСТОРОВОГО СПЕКТРУ 

 
В статті оцінено похибку вимірювання висоти 
рельєфу інтерферометричного радіолокатора з 
синтезуванням двовимірного просторового 
спектру.  Показано, що точність вимірювання 
висоти рельєфу визначається точністю 
вимірювання різниці фаз прийнятого двома 
каналами відбитого сигналу, частотою 
зондувального сигналу та дальністю до сцени 
зондування 
 
Ключові слова: інтерферометричний радіолокатор із 
синтезованою апертурою, двовимірний просторовий 
спектр, діаграма спрямованості, похибка вимірювання 
висоти рельєфу, відбивна здатність 

 
Вступ. Стан проблеми 
Відомо, що інтерферометричний режим радіолокаційного знімання дозволяє 

прецензійно оцінювати висоту розрізнювальних елементів місцевості. У відомих 
інтерферометричних радіолокаційних станцій із синтезуванням апертури (РСА) 
забезпечується формування три вимірного радіолокаційного зображення (РЛЗ) 
місцевості в координатах «дальність-шляхова дальність-висота». Інформація про 
функції відбиття за нахиленою та шляховою дальністю отримується класичним 
для РСА способом. Для отримання інформації про висоту рельєфу місцевості 
використовується додатковий канал вимірювання кута місця кожного елемента 
розрізнення [1]. В інтерферометричному режимі використовують дві антенні 
системи. 

В радіолокаторах із синтезуванням двовимірного просторового спектру 
(РСДПС) віртуальна траєкторія синтезування будується навколо внутрішньої 
точки просторової функції відбиття рельєфу сцени зондування [2]. 

Точність вимірювання висоти рельєфу визначається похибкою вимірювання 
різниці фаз в антенах інтерферометричного радіолокатора на яку впливає точність 
вимірювання висоти польоту РСА – Н, нахиленої дальності до елемента 
розрізнення – R, кутів нахилу вісі діаграми спрямованості (ДС) антен 
інтерферометричної РСА   – [3].  

© Федотов Б.М., Ковтун В.І., 2017 
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Розрахунок і можливості зменшення похибки на точність 
інтерферометричних РСДПС  у відомій літературі не розглянуті та, вочевидь, 
мають свої особливості.   

Метою даної статті є визначення помилки вимірювання висоти рельєфу 
сцени радіолокаційного знімання  залежно від збурюючих чинників і сучасної 
технічної точності вимірювання різниці фаз радіосигналів на просторовій частоті. 

Методологія визначення точності вимірювання висоти рельєфу сцени 
радіолокаційного зондування. 

Математичний алгоритм формування тривимірного радіолокаційного 
зображення (РЛЗ) сцени за методом просторових частот має такий вигляд  [4] 
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Тут   р  - сигнал відбиття від сцени зондування, що вимірюється на просторовій 
частоті; χ(x2, x3) – проекція функції відбиття поверхні сцени і об’єктів на ній на 
площину (x2, x3) просторової системи координат; y(x2, x3) – рельєф місцевості  
відносно площини (x2, x3) просторової системи координат; p0 – середнє значення 
просторової частоти зондування за координатою p2. 

Вектор p  частотного простору за напрямком співпадає з одиничним 
вектором, що має напрям від початку координат в середині відбиваючої поверхні 
сцени (цілі) до точки розміщення приймача-передавача СРДПС, співпадає з 
центром тривимірної просторової системи координат і кількісно дорівнює 

c
pp 2
      ,                                                 (5) 

де  – кутова частота гармонічного сигналу зондування; c  –  швидкість світла.  
Функція )( р  відповідає прийнятому та виміряному відбитому гармонійному 

сигналу зондування в загальному випадку в точках сфери радіуса R навколо сцени 
(ділянки) радіолокаційного знімання. Центри частотної й просторової систем 
координат та їх вісі р1, р2 , р3 і х1, х2, х3, відповідно, співпадають. 
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У співвідношенні (4) інтегрування на обмеженій частотній площині та 
знаходження часткової похідної можна поміняти місцями  
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Часткова похідна за частотною координатою  р1  у  (6) дорівнює висоті 
кожного елемента розрізнення відображення функції відбиття  χ(x2, x3) на площині, 
що визначається подвійним інтегралом від її просторового спектру, виміряному на 
частотно-обмеженій площині.   

Відмітимо, що у частотному просторі просторова частота 





м
рад

c
p 2  

характеризує зміну фази сигналу при переміщенні його приймача у просторі на 
один метр. 

Розглянемо, як змінюється фаза відбитого сигналу від висоти розташування 
блискучої точки відносно площини (x2, x3) відліку. Обчислення зміни фази від 
блискучої точки розглянемо за допомогою пояснюючого рисунку 1. 

 
 

 
Рис. 1. До обчислення фази відбитого сигналу від блискучої точки Т 

сцени зондування на антенах інтерферометра (точки А і Ц) 
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а кут   ТЦО  має значення         
                                     ТЦО =  = h/r .                                            (9) 
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Зміна відстані до антен інтерферометра (точок А і Ц)  

     P
PPP dh

r
d

r
d

r
hdАТЦТr 5,0

2

2

  .                               (12) 

При технічній реалізації інтерферометра вимір часткової похідної, природньо, 
замінюють виміром відношення малих прирощувань. 

Для будь-якої блискучої точки (елемента розрізнення) сцени, що зондується, 
різниця у відстані до антен інтерферометра   
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Цій різниці відстаней відповідає зміна фази сигналу 
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Прирощення просторової частоти за координатою  р1   
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Тоді відношення прирощування фази від кожного елемента розрізнення 
функції відбиття  χ(x2, x3)  сцени, що обчислена за розрахунками прийнятих 
сигналів антенами інтерферометра дорівнює  

    .5,0,
,

32
1

321
P

Х dxxh
р

хх



                                      (16) 

Точність вимірювання висоти рельєфу визначається точністю вимірювання 
різниці фаз прийнятого двома каналами відбитого сигналу та відповідно 
обробленого шляхом виконання двовимірних швидких перетворень Фур’є. 

Тобто 

   12 X
Pd

crh 


                                                     (17) 
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Порядок кількісної оцінки помилки визначення висоти рельєфу розрахуємо 
для типових значень частот авіаційних РЛС, дальності до ділянки, що зондується, 
й можливої відстані між антенами інтерферометричної РСА. Наприклад, при         
fср = 1010 Гц;  r = 10 км;  dP = 1 м й досягнутої точності виміру фази  10-3  радіана  
(див. [5]), оцінка похибки вимірювання висоти рельєфу буде дорівнювати 

 
  .024,0102387,010

11022
10103 13

10

48

мh 



 


                   (18) 

 
Отже, оцінка похибки визначення висоти рельєфу в інтерферометричних 

радіолокаторах із синтезуванням двовимірного просторового спектру залежить від 
несучої частоти, відстані до сцени зйомки, відстані між антенами та досягнутої 
точності вимірювання фази просторового спектру. Приблизна потенційна оцінка 
похибки визначення висоти рельєфу в інтерферометричних РСДПС співпадає з 
оцінкою похибки інтерферометричних РСА, що побудовані за відомими методами 
й складає 2,5 см. 

У той же час більш суттєвою може бути складова похибки вимірювання фази, 
що обумовлена відношенням сигнал/шум. Зрозуміло, що для прецензійного 
вимірювання висоти рельєфу допустима похибка виміру фази, яка обумовлена 
відношенням сигнал/шум також повинна мати значення  (х1ш)  10-3. 

В РСА формується радіолокаційне зображення місцевості. При цьому для 
розрахунку енергетичного потенціалу станції має забезпечуватись вимірюванням 
сигналу від поверхні з мінімальною питомою поверхнею відбиття, яка при кутах 
візування поверхні Землі 30…450 складає 10-3 дБ. 

Методика визначення складової похибки вимірювання фази гармонійного 
сигналу, що обумовлена впливом шуму, наступна: 

Будемо уявляти прийнятий сигнал, як суму двох векторів – сигнального та 
завадового, якій обумовлюється приймачем (див. рис. 2), оскільки у НВЧ діапазоні 
радіохвиль, що є робочим діапазоном авіаційних РСА, зовнішнім шумом можна 
знехтувати, адже типові значення внутрішнього шуму (10-11…10-12 Вт в 
сантиметровому діапазоні радіохвиль) набагато більші природного зовнішнього 
шуму (10-20 Вт) [6]. 

Для того щоб помилка при вимірі фази відбитого сигналу від елемента 
розрізнення знаходилась у допустимих межах, амплітуда відбитого сигналу UC 
повинна бути набагато більшою за амплітуду шумового вектору Uш . 

При визначених значеннях  Uс  й  Uш  найбільше значення похибки виміру 
фази буде тоді, коли вектори  Uс  і  Uш  ортогональні. В цьому випадку похибка у 
визначенні фази прийнятого сигналу дорівнює 

 

.
C

Ш
m U

Uarctg                                                (19) 

 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2017. Вип. № 13(20) 
 

125 

 
Рис. 2. Визначення похибки виміру фази, що обумовлена шумом 

 
В тому випадку коли  Uс   Uш , 

.
C

Ш
m U

U
                                                   (20) 

Коли вектори  Uс  та  Uш  не ортогональні похибка у визначенні фази 
зменшується. При куті між векторами шуму ортогональному сигнальному вектору 
і не ортогональному, що відрізняються від ортогонального напрямку на кут /2,  
його проекція на ортогональний напрямок дорівнює (див. рис.2) 

,cos12  шш UU                                              (21) 

а похибка у визначенні фази  (Uс   Uш) 
.coscos2   mCш UU                                   (22) 

Математичне очікування помилки 

.2)( mМО 


                                               (23) 

Для всього діапазону можливих вхідних сигналів, який обумовлений 
діапазоном питомих значень поверхонь, що відбивають, й дорівнює  103 дБ. 

Діапазон математичного очікування помилки визначення висоти рельєфу для 
діапазону відношень векторів 52 10...10шC UU   при їх ортогональності 
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Наприклад, для  fC = 1010 Гц,  r = 104 м,  dp  =  0,5 м 

(h) = 0,3 … 0,310-3 м.                                    (25) 
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Висновок. В інтерферометричних радарах абсолютна помилка точності 
вимірювання висоти рельєфу визначається точністю вимірювання різниці фаз 
сигналів від співпадаючих елементів розрізнення двох зображень сцени, що 
отримані в процесі обробки відбитих сигналів, які прийняті кожною з антен. 
Типова абсолютна похибка у визначенні висоти рельєфу, яку, без зайвих зусиль, 
можливо досягнути не буде перевищувати 5…10 см.  

У подальших дослідженнях доцільно оцінити математичне очікування 
похибки вимірювання висоти рельєфу для європейського театру військових дій та 
оцінити похибку вимірювання висоти об’єктів штучного походження.  
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Актуальність дослідження 
Беручи до уваги стрімке зростання випадків використання БПС у різних 

галузях, виникає необхідність розробки методу управління групою БПС, який 
дозволяв би виявляти потенційні конфліктні ситуації (КС) між кількома БПС й 
іншими статичними або рухомими перешкодами в повітряному просторі, 
забезпечити розв'язання КС шляхом зміни параметрів польоту, виконуючи умови 
мінімумів вертикального, поздовжнього та бічного ешелонування, враховуючи 
використання контрольованого повітряного простору разом із пілотованими ПС у 
майбутньому. Під КС розуміється зближення БПС з іншими БПС, пілотованими ПС, 
статичними й динамічними перешкодами, у просторі й часі, коли порушуються 
певні межи ешелонування. 

Для вирішення цієї задачі необхідно розробити відповідний метод, або 

шляхом аналізу визначити, який з існуючих методів є можливість застосувати для 

виявлення та вирішенняКС.  

Основними вимогами до згаданих методів є: 

здатність виконувати управління функціональним станом БПС; 

здатність вирішувати КС з мінімальними енергетичними витратами БПС; 

автономність контурів управління вектором швидкості; 

здатність розділяти статичні, динамічні й інші перешкоди для БПС; 

гарантованість досягнення цільової точки; 

гарантування функціональної стійкості. 

Виділення невирішених частин загальної проблеми 

Існує безліч методів, розроблених для групового управління динамічними 

об’єктами в робототехніці, але в даному випадку технічною особливістю БПС є рух 

зі швидкістю в межах від еволютивної до максимальної швидкості горизонтального 

польоту, що робить процес вирішення КС набагато складнішим. Враховуючи всі ці 

особливості, можна виділити кілька методів, що дозволяють вирішувати КС, але 

вони все ще вимагають високих показників апаратної продуктивності для виконання 

обчислень на борту й значних енергоресурсів, що призводить до збільшення 

вартості БПС. 

Мета роботи полягає в аналізі існуючих методів управління групою 

динамічних об’єктів у різних галузях і можливість їх застосування для 

автоматичного управління БПС у групі, щоб досягти цільову точку з урахуванням 

присутності інших БПС, в умовах статичних і динамічних перешкод на маршруті. 

Аналіз досліджень і публікацій 

Для вирішення постановленої задачі можна застосувати загально відомі 

методи виявлення та вирішення КС. Особливістю таких методів має бути здатність 

вирішувати множинні, а не одинарні конфлікти. Розрізняють такі способи 

вирішення множинних КС: попарні й глобальні, де попарний спосіб означає, що всі 

конфлікти будуть вирішуватися послідовно в парах, на відміну від глобального 

аналізу повітряної обстановки. Перший спосіб відноситься до принципу роботи 

бортової системи попередження зіткнення у повітрі (TCAS), коли один конфлікт 

спонукає до появи нового, доки не буде виявлено безконфліктну траєкторію, але є 

велика ймовірність того, що це призведе до "ефекту доміно" [2], тому саме другий 

спосіб має бути застосований в методі, що має бути створеним. 

Можна визначити чотири основні класи методів:  
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геометричні; 

ймовірнісно-статистичні; 

оптимізаційні; 

польові. 

Виклад основного матеріалудослідження 

Класичним методом є геометричний, де прогнозування траєкторії руху 

динамічних об’єктів базуються на лінійних проекціях поточних об’єктів. Такі 

прогнози можна обчислювати більш ефективно, з незначними помилками 

прогнозування для коротких періодів часу. Недоліком даного методу для вирішення 

множинних конфліктів є збільшення складності розрахунків зі збільшенням 

кількості динамічних об’єктів. Виникає необхідність дискретизації часу  

й простору [3]. В [4] представлено ідею глобального вирішення конфліктів за 

допомогою геометричного методу шляхом агрегування динамічних об’єктів в один 

штучний (Рис.2) [4], але в цьому випадку алгоритм ускладнюється. З практичної 

точки зору швидкість оновлення інформації про повітряну обстановку має бути 

досить високою. Окрім того, з’являється окремий центр моніторингу руху, що 

призведе до зменшення показника надійності управління при виконанні польотів. 

 
 

Рис. 2. Вирішення множинних КС на основі геометричного методу 

 

Ймовірнісно-статистичний метод пов'язаний з проблемою виявлення 

ймовірності виникнення КС за наявності різних невизначеностей під час польоту. 

Динаміка об’єкту описана з використанням системи стохастичних диференціальних 

рівнянь, а прогнозована траєкторія руху об’єктів визначається шляхом рішення 

задачі стохастичного оптимального керування. В [5] використовується числовий 

алгоритм, що поєднує псевдоспектральний метод з методом узагальненого хаосу для 

вирішення задач оптимізації стохастичних траєкторій. Цей підхід можна 

застосувати лише для визначення конфлікту на досить великих відстанях (рис.3) [5], 

тому не можливо використовувати даний метод для керування групою БПС, які 
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летять щільно в групі та мають обчислювальні обмеження для оцінки ймовірності 

виникнення подій. 

 

 
 

Рис. 3.Вирішення множинних КС на основі імовірнісно-статистичного методу 

 

Оптимізаційний метод - це математичний підхід на основі лінійного 

програмування [6], в якому задача оптимального управління полягає в знаходженні 

траєкторій, що мінімізують цільову функцію. Виділяють два основних підходи.  

В першому підході оптимальне керування перетворюється на кінцевовимірну 

нелінійну програму (NLP). При цьому виникає потреба використовування 

розстановки на кінцевих елементах і переформулюванні диз’юнкції, що 

застосовуються в моделюванні захищених зон, використовуючи неперервні змінні. 

У другому підході оптимальне керування перетворюється на лінійну програму 

змішаного цілого ряду (MILP) з кінцевим розміром, використовуючи при цьому 

дискретизацію Ейлера та пере формулювання  диз’юнкції, пов'язаної з захищеними 

зонами, а також використовуючи бінарні змінні й методи Big-M. Недоліком такого 

методу є неможливість виконання польотів по оптимальним траєкторіям з 

врахуванням аспектів надійності та безпеки. Слід відзначити збільшення складності 

розрахунків при збільшенні числа динамічних об’єктів, що стає причиною 

виникнення такого ефекту, як "прокляття розмірності" (рис.4) [6]. 

 
Рис. 4. Максимальне й середнє значення часу розрахунку безконфліктних траєкторій 

при управлінні групою БПС, використовуючи оптимізаційний метод  
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Серед польових методів варто виділити метод потенціальних полів 

заснований на присвоєнні динамічним об’єктам властивостей магнітних чи 

електричних зарядів одного знаку для однотипних об’єктів (у нашому випадку БПС) 

і протилежних зарядів цільовим точкам, де на основі фізичних законів об’єкти з 

однаковими зарядами відштовхуються один від одного, та притягуються цільовим 

точками, позначеними протилежними зарядами. Особливість такого методу полягає 

в тому, що об’єкти (БПС) не обов'язково повинні знати позиції всіх інших 

динамічних об’єктів, тому штучна сила, створювана кожним об’єктом, дозволяє їм 

миттєво реагувати й уникати КС один з одним, одночасно зберігаючи групову 

форму. Цей підхід є масштабованим і може застосовуватися для великої кількості 

БПС, навіть у випадку наявності численних конфліктів (рис.5) [7]. 

 

 
 

Рис. 5. Вирішення множинних конфліктів між динамічними об’єктами на основі 

методу потенціальних полів  

 

Висновки: 

 

1. Особлива увага в роботі приділяється автономним БПС, оснащеним 

бортовими комп’ютерами, здатними отримувати та аналізувати інформацію від 

зовнішніх джерел, тому і основним критерієм вибору методу є також наявність 

реальної можливості його практичного застосування; 

2. Встановлено вимоги до методу управління групою БПС, включаючи 

здатність виявляти й вирішувати КС та зберігаючи при цьому загальний устрій; 

3. Проаналізовано існуючі методи управління групою динамічних об’єктів, 

виділено основні класи цих методів, їх переваги та недоліки при вирішенні задачі 

управління групою БПС; 

4. За результатами проведеного дослідження встановлено, що метод 

потенціальних полів задовольняє встановленим вимогам щодо управління групою 

БПС, дозволяючи глобально вирішувати КС, і зменшує ймовірність виникнення 
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“ефекту доміно”. При використанні даного методу також не є критичним поняття 

“прокляття розмірності”. 
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ЗАСТОСУВАННЯ МЕРЕЖ БАЙЄСА ДЛЯ ПРОГНОЗУВАННЯ 
ЕКСПЛУАТАЦІЙНОЇ МІЦНОСТІ ПЛАНЕРА ПОВІТРЯНИХ СУДЕН  

 
Пропонується структура мережі Байєса для 
підготовки рішень прогнозування технічного стану 
авіаційних конструкції на основі обробки даних 
експлуатації та ремонту 
 
Ключові слова: планер літака, прийняття рішень, мережі Байєса 

 
При експлуатації парку старіючих повітряних суден (ПС) виникає науково-

технічна проблема підтримання їх справності й забезпечення експлуатаційної 
міцності силових елементів (СЕ) планерів. 

Експлуатаційна міцність - це міцність СЕ при всій сукупності умов 
експлуатації та збереження ПС. Як узагальнюючий показник, що характеризує 
експлуатаційну міцність, в роботі [1] досліджено значення рангу пошкодження CER , 
яке обчислюється за даними експлуатації й ремонту ПС і відповідає ступеню 
пошкодження СЕ планера ПС. 

Процес прогнозування технічного стану СЕ доцільно розглядати в системі 
управління експлуатацією ПС, в якій зміни технічного стану планера ПС 
описуються стохастичним процесом у вигляді випадкової послідовності рангів 

)( iCE tR , де niti ,1,   - дискретні моменти прийняття рішень управління. 
Методи управління експлуатацією складних технічних систем передбачають 

використання математичних моделей Маркова [2,3]. Практична реалізація 
марковських моделей для прогнозування технічного стану СЕ потребує визначення 
переліку можливих станів технічної системи та встановлення ймовірнісних звязків 
між цими станами. Внаслідок часткової невизначеності механізмів, що 
обумовлюють зміни міцності матеріалів СЕ, застосування марківських моделей для 
прогнозування експлуатаційної міцності потребує прийняття припущень, які 
вносять суттєві обмеження й не завжди відповідають дійсним умовам експлуатації. 

Мережі Байєса надають можливість формувати ймовірнісний висновок щодо 
оцінки експлуатаційної міцності на основі результатів обробки даних експлуатації 
та ремонту ПС й отримання необхідної апріорної та апостеріорної інформації. Такий 
підхід дозволяє обгрунтовано виконувати підготовку рішень управління та 
пропонувати необхідні зміни в системі управління експлуатацією ПС залежно від 
© Добриденко О.М., Бологін А.С., Горохов Г.Т., 2017 
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умов і припущень при прогнозуванні. 
 
Аналіз особливостей побудови структури мереж Байєса при досліджені 

технічного стану планера повітряних суден 
 
Мета застосування мереж Байєса полягає в отриманні ймовірнісних оцінок 

експлуатаційної міцності СЕ протягом інтервалу прогнозу ПРТ  залежно від 
запланованих змін призначених показників при експлуатації ПС. 

Використання байєсівського підходу припускає обчислення згідно з 
формулою Байєса умовної апостеріорної ймовірності )|( X  за результатами 
спостережень множини змінних },...,,{ 21 nXXXV  , для яких задано розподіл 
апріорних )(  та апостеріорних )|(  X  ймовірностей [4]: 










)()|(

)()|()|(
X

XX . (1) 

Для мереж Байєса формально необхідно задати трійку  JGVN ,,  [5]: 
де G  - спрямований ациклічний граф, вершини якого відповідають випадковим 
змінним V  модельованого процесу; J  - спільний розподіл ймовірностей змінних V  
при виконанні марківської умови стосовно того, що кожна змінна мережі не 
залежить від усіх інших змінних, за винятком батьківських попередників цієї 
змінної. 

Процес прогнозу рангів )(tRCE , які є змінними в мережі Байєса і значення яких 
представляють стохастичний процес відповідно до зміни призначених показників, 
доцільно описати як структуру ациклічного графу G , що складається з трьох 
підграфів (рисунок 1). 

 

 
Рис. 1. Граф G дерева рішень прогнозування надійності СЕ планера ПС 

Для прийняття рішень прогнозу стосовно технічного стану СЕ у вершинах 
графа G  здійснюється обробка інформації на основі методів прикладної статистики 
й статистичних методів розпізнавання образів: 

TCG  ПРG  

РG  

Розпізнавання 

інформаційних 

образів 

),,( 321   

Кластери парку 

повітряних суден 

),...,,( 10 TKKKK   

Контроль 

технічного стану. 

Ранги СЕ парку 

),...,( 11  NCE RRR  
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де підграф TCG  - визначення рангів CER  пошкодження СЕ за результатами контролю 
поточного технічного стану ПС; підграф ПРG  - визначення траєкторій прогнозу змін 
рангів CER  пошкодження СЕ; підграф РG  - прийняття рішення щодо можливості 
експлуатації на інтервалі прогнозу ПРТ . 

Визначення оптимальної структури графа optG  за критерієм мінімального 
ризику при прогнозі технічного стану ПС потребує пошук у графі G  оптимального 
шляху від початкової точки підграфу TCG  до кінцевої точки підграфу РG . Пошук 
оптимальної структури графа optG  передбачає виконання послідовного аналізу 
підграфів TCG , ПРG , РG  і прийняття в підграфах рішень розпізнавання образів 
технічного стану за критерієм Байєса (1). 

При побудові мережі Байєса з метою не здійснювати повний перебір усіх 
можливих структур мережі доцільно застосувати евристичні методи для побудови 
підграфів TCG , ПРG , РG , які враховують експертні оцінки щодо особливостей 
експлуатації ПС . 

У підграфі TCG  - розпізнавання до якого з можливих образів слід віднести 
поточний технічний стан СЕ на основі аналізу рангу пошкодження CER . Розрахунки 

рангу пошкодження CER  виконують на основі вектора 


SE , координати якого 

створено за допомогою вектора параметрів діагностики   skpdP kD ,1, 


 і зважено 
оцінками експертів kE  в багатовимірному просторі розміром s  , де s  - кількість 
параметрів діагностики [1]: 

 
),,,( 2211 ss pdEpdEpdESE 



. (2) 

 
На практиці в експлуатації ПС експерти розглядають образи “добрий стан”, 

“задовільний стан”, “потребує капітального ремонту”. Тому структура підграфа TCG  
складається з трьох вершин. 

На рисунку 2, як приклад, показано функції розподілу ймовірностей оцінки 
технічних станів “Добрий” і “Задовільний” та їх використання при розпізнаванні 
образів залежно від значення загальної кількості тріщин, які виникли за час 
експлуатації ПС й характеризують інтенсивність появи тріщин ТР  на внутрішніх і 
зовнішних поверхнях СЕ. 

Визначення параметрів функцій розподілу образів здійснено за припущенням 
щодо нормального закону розподілу даних контролю. 

Апріорна ймовірність технічного стану “Добрий” і “Задовільний” дорівнює 
відповідно значенню 0.15 і 0.85 для ПСДОСЛІД , у якого за даними засобів контролю 
встановлено інтенсивність тріщин 69.1ТР . 

Результати обробки інформації в підграфі TCG  надалі використовуються в 
підграфі ПРG  при визначенні кутового коефіцієнту ПРК  лінії прогнозу. Лінійна 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2017. Вип. № 13(20) 
 

139 

апроксімація траєкторії змін рангів )(tRCE  дозволяє отримати якісну оцінку умов 
безпеки польотів протягом інтервалу прогнозу ПРТ . 

 

 
Рис. 2. Апріорні ймовірності оцінки технічних станів “Добрий”, “Задовільний” 

при прогнозі для планера ПС, що досліджується 

 
При визначенні кутового коефіцієнта ПРК  лінії прогнозу в структурі підграфа 

ПРG  доцільно обмежитись трьома вершинами, які передбачають: 
значення коефіцієнта вибирається максимальним МАХПР КК   у межах ліній 

верхньої та нижньої границь довірчого інтервалу лінії регресії, коефіцієнти якої 
обчислено за даними парку головної групи ПС.; 

значення коефіцієнта встановлюється кінцевою точкою лінії регресії РПР КК  ; 
значення коефіцієнта вибирається рівним кутовому коефіцієнту нижньої 

границі довірчого інтервалу лінії регресії НГПР КК  . 
В підграфі ПРG  застосовується байєвський принцип (1) прийняття рішень для 

вибору траєкторії змін )(tRCE  рангів пошкоджень залежно від ступеню пошкодження 
ПС, яку виявлено протягом виконання профілактичних робіт і за даними 
експлуатації ПС головної групи. 
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Апріорні ймовірності кутового коефіцієнту ПРК  визначаються результатами 
розпізнавання в підграфі TCG , а саме: з якою ймовірністю і до якого образу доцільно 
віднести пошкодження СЕ: “добрий стан”, “задовільний стан” чи “потребує 
капітального ремонту”. 

Апостеріорні ймовірності кутового коефіцієнту },,{ НГPMAXПР KKKК   
визначаються гістограмою розподілу кількості ліній, кутові коефіцієнти яких 
відповідають змінам рангів головної групи ПС відносно дослідженого ПС. 

На рисунку 3 показано траєкторії ліній прогнозу залежно від апостеріорних 
ймовірностей розподілу кутових коефіцієнтів. 

 

 

Рисунок 3 – а) кутовий коефіцієнт МАХПР КК  ; б) кутовий коефіцієнт РПР КК   

При визначенні кількості вершин у підграфі РG  доцільно обмежитись 
мінімальною кількістю образів: 

1  - коли неварто очікувати відмови СЕ протягом інтервалу прогнозу ПРТ ; 2  
- значення рангу кінцевої точки інтервалу прогнозу ПРТ  практично співпадає з 
обмеженнями, які визначено для рангів пошкодження з умов безпеки польотів; 3  - 
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ранг пошкодження перевищує дозволене значення ЗАДСЕ RtR )(  на інтервалі прогнозу 

ПРТ . 
Прийняття рішення в підграфі РG  щодо ймовірністного висновку оцінки 

експлуатаційної міцності СЕ передбачає використання статистичних методів 
розпізнавання одного з трьох образів 321 ,,  , для яких апріорні й апостеріорні 
ймовірності отримуються за результатами математичного моделювання точки 
перетину лінією прогнозу заданого значення ЗАДR  рангу пошкодження. 

 
Висновок. Розроблено структуру мережі Байєса, за допомогою якої можна 

здійснювати прогноз експлуатаційної міцності конструкції планера повітряних 
суден. Застосування мережі Байєса дозволить підвищити вірогідність прийняття 
рішень прогнозу шляхом врахування експертної оцінки впливу причино-
наслідкових зв’язків поміж наявності різноманітних чинників експлуатації. 

Математичну модель структури мережі Байєса застосовано при продовженні 
призначених показників експлуатації ПС типу Л-39. 
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АНАЛІЗ І ПОРІВНЯННЯ НАВАНТАЖЕНЬ, ЩО ДІЮТЬ НА СТОЯК ШАСІ 

ЛІТАКА ТИПУ СУ-27 В РОЗРАХУНКОВИХ ТА ЕКСПЛУАТАЦІЙНИХ 
УМОВАХ 

 
В статті визначено й проаналізовано основні 
навантаження, що діють на стояк шасі літака Су-
27 в розрахункових та експлуатаційних умовах, 
визначено параметри, які впливають на їх величину й 
з’ясовано можливість подальших досліджень з 
продовження приначеного ресурсу 
 
Ключові слова: стояк шасі, продовження призначених показників, 
ресурс, зовнішні навантаження, напружено-деформований стан, 
злітна й посадкова маса 

 

На сьогоднішній день основна частина парку літаків типу Су-27 має значні 
напрацювання і строки служби, які близькі до граничних. Експлуатація літаків типу 
Су-27, особливо за період 2014-2016 рр., веде до інтенсивного вичерпання ресурсу 
стояків шасі літака. Через те, що співробітництво з виробником було припинено, 
закупівля нових стояків і комплектуючих до них неможлива. Необхідність підтримання 
справності парку авіаційної техніки приводить до необхідності вирішення проблеми 
продовження призначених показників стояків шасі літака. 

З матеріалів періодичного звіту по надійності за 2016 рік проведено аналіз 
всього парку стояків шасі літака типу Су-27. 

Проведений аналіз залишку ресурсу стояків шасі літаків у військах свідчить про те, 
що значна кількість стояків майже вичерпали свій назначений ресурс або мають ще 
невеликий запас ресурсу. А деякі вже експлуатуються за межами назначеного ресурсу по 
особливому періоду. Ці дані мають тенденції до збільшення своїх значень через велику 
інтенсивність польотів. 

На даний час методики для продовження призначених показників шасі літака не 
існує. 

При проектуванні шасі літака визначають основні розрахункові випадки 
зовнішніх навантажень, що діють на стояк. Ці випадки відрізняються рівнями цих 
навантажень, які обмежені й визначаються Керівництвом з льотної експлуатації. В 
експлуатації навантаження на стояк шасі мають бути меншими за розрахункові. 
Саме порівняння діючих і розрахункових навантажень на стояк шасі дозволить 
зробити висновок про можливі запаси призначеного ресурсу. 

Для того, щоб визначити експлуатаційне навантаження на шасійну групу, 
використано дані експлуатації літаків типу Су-27, в яких зафіксовано основні 
© Добриденко О.М., Ковель П.П., Стрєла М.С., 2017 
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параметри зльоту та посадки в процесі виконання польотного циклу “земля-повітря-
земля”. 

Для обробки відібрано наступні параметри: злітні й посадкові маси (mзл и mпос) 
та швидкості (Vзл и Vпос), нормальні перевантаження при посадці (nу). 

Злітна маса визначається як сумарна маса палива й “cухого” літака 
 

mзл = mпал+ mсух 
 

де mпал - маса наявного палива; mсух – маса “cухого” літака. 
Аналогічно обчислюється посадкова маса. Маса палива визначалась з 

використанням даних об'єктивного контролю на момент посадки літака. 
Всі інші параметри теж отримано з використанням даних об'єктивного 

контролю. 
З метою швидшої обробки експлуатаційних параметрів використовувався 

програмний пакет Microsoft Excel. Для забезпечення необхідної якості обробки 
даних використано математичний апарат теорії ймовірностей і математичної 
статистики [1] 

Всього використано 463 записів параметрів польотних циклів земля-повітря-
земля. З кожного польотного циклу отримувались відповідні параметри та 
зводились в окремі масиви даних. 

Для кожного масиву параметрів фіксувались величини математичного 
очікування xm  і середнього квадратичного відхилення x . Використовуючи 
функцію пакета Microsoft Excel “Описова статистика”, виконувався розрахунок 
вказаних характеристик (табл.1). 

 

Таблиця 1 
Розрахунок xm  та x  для обраних параметрів 

Посадкова маса Злітна маса Посадкова швидкість 
xm  19101,46822 xm  22683,26407 xm  267,0127119 
x  938,6847617 x  1192,447447 x  5,565270633 

Злітна швидкість Перевантаження при 
посадці 

xm  276,4682203 xm  1,25529661 

x  5,439402386 x  0,091074716 
 

Маючи ці числові характеристики, можливо побудувати функції розподілу 
параметрів )(xF  і щільності цього розподілу )(хf . Отримані закони розподілу 
відповідають нормальному закону (Гаусса). 

Використовуючи функцію з пакету Microsoft Excel [=НОРМРАСП інтегральна] 
та [=НОРМРАСП вагова] отримано необхідні дані для побудови функції та 
щільності розподілу. Нижче приведено такі графіки на прикладі посадкової маси 
mпос (рис.1, 2) 

Згідно з [1], наступний крок - прийняття або відкидання гіпотез про те, що 
кожна випадкова величина розподіляється за нормальним законом. Цю задачу 
дозволяє вирішити критерії погодження 2  Пірсона. 
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Обраний рівень значущості   приймається рівним 0,1. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

Рис. 1. Графік функції розподілу випадкової величини mпос 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

Рис. 2. Графік щільності розподілу випадкової величини mпос 
 

Після використання функції з пакету Microsoft Excel [=ХИ2ТЕСТ] 
порівнюється величина отриманої вірогідності з обраним рівнем значущості  
(табл. 2). 

Таблиця 2 
Критерій Пірсона для обраних параметрів 

Критерій Пірсона 
посm  

Критерій 
Пірсона лзm  

Критерій 
Пірсона злV  

Критерій 
Пірсона посV  

Критерій Пірсона 
уn  

0,995007908 0,990623373 0,803726929 0,742617997 0,992291538 
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З аналізу отриманих значень критеріїв Пірсона можливо зробити наступний 
висновок: гіпотеза про те, що визначені випадкові величини мають нормальний 
закон розподілення – підтверджується. 

Знаючи математичне очікування й стандартне відхилення випадкової величини 
параметра Х , доцільно скласти уявлення про діапазон її можливих значень. 
Значення випадкової величини Х  майже не виходять за межі інтервалу 3т  і в 
більшості випадків маються підстави теж вважати, що вона знаходиться в цьому 
інтервалі. 

Виходячи з правила “ 3 ”, є можливість визначити “нижню” (- 3 ) й “верхню” 
(+ 3 ) межу найвірогідніших значень (табл. 3). 

Таблиця 3 
Розрахунок “верхньої” й “нижньої” межі за правилом “ 3 ” 

Значення по 
правилу 3  для 

посm  

Значення по 
правилу 3  

для злm  

Значення по 
правилу 3  

для злV  

Значення по 
правилу 3  

для посV  

Значення по 
правилу 3  для 

уn  
Нижня межа Нижня межа Нижня межа Нижня межа Нижня межа 
16285,41394 19105,92173 260,1500132 250,3169 0,982072461 
Верхня межа Верхня межа Верхня межа Верхня межа Верхня межа 
21917,52251 26260,60641 292,7864275 283,7085238 1,52852076 

 

Зовнішніми навантаженнями на шасі є реакція злітно-посадкової смуги (ЗПС), 
що виникає при посадці та русі літака по ЗПС. Є 4 основні випадки навантажень 
шасі в експлуатації [2]: 

1. Вертикальний удар Еш (рис. 3, а); 
2. Наїзд на нерівність Gш (рис. 3, б); 
3. Лобовий удар Тш (рис. 3, в); 
4. Боковий удар Rш (рис. 3, г). 
 

 
 

 
 
 
 
 
 

 
Рис. 3. Основні випадки навантажень на шасі в експлуатації 

 
де РуЕ – вертикальна сила в випадку Еш; РG – результуюча лобова сила в випадку Gш; 
  - кут, під яким прикладена лобова результуюча сила РG; РуТ – вертикальна сила в 
випадку Тш; РхТ – горизонтальна сила (сила від гальмування) в випадку Тш; РуR – 
вертикальна сила в випадку Rш; РzR – горизонтальна сила (бокова) в випадку Rш. 

 

ε YЭ≈

G 
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Для визначення максимального розрахункового навантаження в формулу для 
кожного розрахункового випадку включено дані обмежень відповідно до 
Керівництва з льотної експлуатації [3]. 

Для визначення максимального експлуатаційного навантаження в формулу для 
кожного  розрахункового  випадку  включено  дані  “верхньої”  межі  правила  “ 3 ”. 

За даними обчислень побудовано діаграми по кожному розрахунковому 
випадку (рис. 4). 

З аналізу наведених на рис. 4 діаграм видно, що при експлуатаційних ситуаціях 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 

Рис. 4. Сили, що діють на стояк шасі при різних випадках під час посадки та 
параметрах під час посадки 
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під час посадки шасі навантажується майже в два рази менше, ніж при 
максимальних розрахункових. При рулінні й при наїзді на нерівність навантаження 
майже не відрізняється. 

 
Висновки: 
 
1. З аналізу запасу призначеного ресурсу стояків шасі слід зробити висновок, 

що дослідження по продовженню призначених показників стікам шасі літака типу 
Су-27 є актуальною проблемою; 

2. Параметри, які впливають на навантаження шасі при різних розрахункових 
випадках, мають нормальний закон розподілення; 

3. З аналізу сил, що діють на стояк шасі при різних випадках та різних 
параметрах під час посадки можливо зробити висновок, що в експлуатаційних 
умовах стояк шасі літака Су-27 має навантаження під час посадки значно менщі, ніж 
при розрахункових. Саме тому дослідження про визначення невичерпаного ресурсу 
стояків шасі літака типу Су-27 доцільно проводити і надалі. 
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АНАЛІЗ МЕТОДІВ ПІДВИЩЕННЯ НАДІЙНОСТІ КОМПЛЕКСІВ 
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Проведено аналіз методів підвищення надійності 

комплексів бортового обладнання військової 
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експлуатації, розглянуто основні шляхи та 
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план забезпечення надійності, елементна база, режими технічного 
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Сучасна військова авіаційна техніка (ВАТ) оснащена досить складними 

прицільно-навігаційними, навігаційно-пілотажними комплексами, комплексами 

зв’язку та іншими системами бортового обладнання. Бойова ефективність ВАТ 

значною мірою залежить від фактичного використання експлуатаційних 

властивостей, закладених в конструкцію цих комплексів. Експлуатаційні 

властивості нових (модернізованих) зразків ВАТ визначаються їх кількісними та 

якісними характеристиками, що впливають на ефективність виконання польотних 

завдань й безпеку польотів, експлуатаційну технологічність й надійність тощо. 

Надійність комплексів бортового обладнання (КБО) залежіть від значної 

кількості факторів. В донесеннях про результати періодичного аналізу надійності 

авіаційної техніки у військових частинах Повітряних Сил Збройних Сил (ЗС) 

України вказується на різке погіршення параметрів чи припинення правильного 

функціонування КБО (вироби Ш-101, Ш-104 тощо) в основному через низьку 

надійність та старіння елементної бази, проявлення корозії, пробій ізоляції, а також 

руйнування матеріалів провідників.  

Методи підвищення надійності визначаються за допомоги локалізації тих або 

інших факторів та поділяються на два класи [1]: 

методи підвищення надійності у процесі проектування, виробництва та 

модернізації; 

методи забезпечення (підтримки) надійності у процесі експлуатації. 

Зазвичай, рівень надійності КБО закладається на стадії проектування та 

виробництва. Процес експлуатації, як правило, пов’язаний із забезпеченням 

потенційно можливої надійності, що була досягнута у процесі проектування та 

виробництва. Але слід зазначити, що інколи експлуатаційні заходи дозволяють 

підвищити надійність КБО і навіть перевищити “промисловий” рівень.  
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Це досягається, наприклад, за рахунок проведення доробок апаратури, які 

спрямовані на покращення можливостей КБО та усунення систематично 

виникаючих відмов.  

Розглянемо більш детально згадані вище методи підвищення надійності. 

Перший клас цих методів передбачає отримання високонадійної апаратури 

КБО у процесі проектування, виробництва або модернізації за рахунок: 

застосування високонадійної елементної бази; 

проектування по можливості найбільш простої апаратури; 

зниження коефіцієнту електричного навантаження елементної бази; 

застосування раціональних методів конструювання; 

використання різноманітних видів надмірності;  

застосування методів резервування, й як одного з найбільш визначальних 

видів надмірності – структурного. 

На різних стадіях створення КБО виконується комплекс робіт щодо 

забезпечення його надійності. Зміст даних робіт, їх строки, виконавці та форми 

звітності фіксуються у відповідному плані забезпечення надійності (ПЗН) [2].  

ПЗН повинні передбачати:  

науково-дослідні роботи, які проводять для забезпечення надійності КБО;  

уточнення умов роботи та функцій, які виконуються КБО при різних режимах 

експлуатації;  

роботи з оцінки надійності варіантів рішення технічних завдань на розробку;  

схемотехнічні та конструкторські розробки по забезпеченню безвідмовності 

виконання заданих функцій при різних режимах експлуатації;  

контроль і розробку звітних матеріалів по надійності. 

Правильність вибору типів електрорадіоелементів, з яких будується КБО, 

має принципове значення для забезпечення їх надійності.  

Надійність роботи елементів у КБО визначається, по-перше, схемою, 

конструкцією, технологією виготовлення й методами контролю якості самих елементів 

і, по-друге, правильністю вибору елементів для КБО, режимом і умовами використання 

елементів в апаратурі. При розробці принципових електричних схем з'ясовується, на 

які елементи необхідно отримати згоду на застосування. Основними причинами 

узгодження є відсутність або невідповідність деяких параметрів, які потребують 

необхідності застереження для забезпечення нових функцій елементів та підвищення 

надійності КБО. 

Другий клас згаданих раніше методів забезпечення (підтримки) надійності 

передбачає ряд заходів, що застосовуються в процесі експлуатації полягає в [1]: 

виявленні та усуненні конструктивно-виробничих недоліків блоків, агрегатів 

та систем із складу КБО; 

зниженні коефіцієнтів навантаження при перехідних режимах вмикання 

(вимикання) апаратури комплексів; 

застосуванні раціональних режимів контролю, технічного обслуговування 

(ТО) та використання КБО виключно за призначенням; 

проведенні прогнозування відмов; 

застосуванні резервування; 
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інструментальній перевірці та тренуванні елементної бази, що встановлюється 

в КБО на заміну при усуненні виявлених відмов; 

висококласній технічній підготовці фахівців інженерно-авіаційної служби, що 

експлуатують КБО. 

Основними шляхами реалізації методів підвищення надійності в процесі 

експлуатації КБО в сучасних умовах є: 

1. Оптимізація режимів ТО КБО, тобто правил управління їх технічним 

станом. Основу зазначених правил складають визначені для кожного типу КБО 

метод технічної експлуатації та стратегія ТО, з якою пов’язані режими ТО.  

На основі аналізу впливу характеристик надійності комплектувальних виробів 

КБО на безпеку польотів та ефективність виконання польотного завдання 

визначається оптимальна стратегія ТО. Визначений режим ТО КБО, що відповідає 

оптимальній стратегії ТО, використовують під час коригування експлуатаційної 

документації [3]. В сучасних умовах, враховуючи складність бортових систем та 

комплексів ВАТ, ефективність керування технічним станом може бути забезпечена 

експлуатацією КБО у складі літальних апаратів за технічним станом. 

2. Виконання доробок виробів ВАТ, у тому числі КБО, з метою підвищення їх 

надійності та усунення конструктивно-виробничих недоліків, покращення тактико-

технічних характеристик, впровадження імпортозаміщення тощо. На теперішній час 

існує проблема з впровадження бюлетенів відсутніх в Україні розробників 

(виробників) переважної більшості основних зразків ВАТ. Для вирішення питання 

розроблення авіаційними підприємствами України бюлетенів промисловості на 

авіаційну техніку державної авіації, за якою не здійснюється авторський нагляд, 

створено та впроваджено відповідну нормативно-правову базу [4]. 

3. Одним з найбільш ефективних шляхів відновлення справності та 

забезпечення заданого рівня надійності комплектувальних виробів КБО є виконання 

їх ремонту (заводського та військового) з використанням сучасної елементної бази. 

Аналіз статистики відмов агрегатів та блоків зі складу КБО, які потребують ремонту 

в умовах авіаремонтних підприємств (АРП), свідчить, що значна кількість відмов 

пов’язана з низькою надійністю застарілої елементної бази (транзисторів, 

мікросхем, варикапів, діодів, конденсаторів, реле тощо) розробки і виробництва 

сімдесятих-вісімдесятих років минулого століття. В першу чергу це стосується 

конденсаторів з оксидним діелектриком типів К50, К52 і К53, виробництво яких 

промисловістю України на теперішній час практично припинено.  

Отже, потреба в імпортозаміщенні застарілих типів радіоелементів на сучасну 

елементну базу при заводському ремонті комплектувальних виробів КБО 

старіючого парку авіації ЗС України є дуже актуальною і вимагає негайного 

вирішення. На сьогодні це практично єдиний шлях забезпечення заданого рівня 

надійності КБО ВАТ. 

За результатами дослідницьких робіт, проведених ДНДІА, та випробувань в 

умовах АРП України встановлено, що електролітичні конденсатори типів СА-30, 

СА-51S виробництва фірми «Hitano» та електролітичні конденсатори виробництва 

фірми «Vishay», які виготовлені за військовими технічними вимогами  

MIL-PRF-39006, MIL-C-39003, аналогічні за габаритами, номіналом з напруги та 
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ємності електролітичним конденсаторам К52-1, К52-2, К52-5, але значно дешевше 

їх.  

4. Модернізація КБО у складі літальних апаратів, основною метою якої є 

підвищення надійності, відновлення справності та забезпечення необхідного рівня 

бойового потенціалу ВАТ ЗС України на прогнозований період при мінімально 

можливих витратах ресурсів. На теперішній час нові зразки бортового обладнання 

встановлено на модернізовані літаки типів МиГ-29МУ1, Су-25М1, Су-25УБМ1,  

Су-25УБМ1К, Л-39М1, Л-39М, Су-27П1М, Су-27УБ1М та вертольоти Мі-8МСБ-В 

авіації ЗС України. 

Слід зазначити, що для забезпечення підвищення надійності КБО ЛА, їх 

модернізацію доцільно здійснювати під час виконання капітального ремонту або 

ремонту за технічним станом літаків в умовах АРП, тому що в процесі часткової 

модернізації комплексних систем шляхом заміни одного або декілька агрегатів чи 

блоків на модернізовані та більш надійні, загальний рівень надійності системи 

практично не змінюється. 

Отже, за результатами аналізу методів підвищення надійності комплексів 

бортового обладнання на етапах створення та експлуатації визначено основні шляхи 

та проблемні питання щодо їх реалізації. Запропоновано заходи щодо підтримки 

надійності КБО у процесі експлуатації. З метою досягнення необхідного рівня 

надійності КБО доцільне комплексне застосування розглянутих методів з 

урахуванням сучасних умов експлуатації та ремонту ВАТ. 
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АНАЛІЗ ДЕФЕКТІВ СТУЛОК ВЕРХНІХ ВХОДІВ ПОВІТРОЗАБІРНИКІВ 
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У статті наведено результати комп’ютерного 

моделювання напружено-деформованого стану 

стулок верхнього входу повітрозабірника літака 
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Технічний рівень авіаційних конструкцій, зокрема, якість кріпильних 

деталей і з'єднань, характеристики застосованого інструмента і правильний вибір 

методу установки роз'ємного або нероз’ємного з'єднань мають визначальне 

значення для забезпечення високих технічних характеристик авіаційних 

конструкцій. Надійність кріпильних з'єднань – це, в першу чергу, гарантія 

тривалого збереження справного стану конструкції за весь період експлуатації. 

Відомо, що значною перевагою різьбових з'єднань над іншими типами, 

наприклад, такими як зварні і заклепкові з'єднання, є їх здатність до демонтажу. 

Однак ця властивість - це не тільки перевага. Вона може призводити до 

таких проблем, наприклад, як випадкове самовідгвинчування при тривалій 

експлуатації. Таке випадкове самовідгвинчування, яке в літературі називається 

вібраційне ослаблення, є небезпечним явищем. Вкрай важливо вивчити причини 

можливого ослаблення різьбових з'єднань і приймати такі причини до уваги при 

розробці відповідних рекомендацій стосовно надійності цих з'єднань. 

Інформація, яку ми наводимо нижче, якраз свідчить про ослаблення болтів і 

різьбових кріпильних деталей від вібрації. І це є вирішальним фактом для 

фахівців з теорії ослаблення різьбових кріпильних з'єднань в справі створення 

методів запобігання самовідгвинчування. 

Стулки верхніх входів повітрозабірників літака входять до складу основних 

конструктивних елементів вхідного пристрою, що призначений для подачі повітря 

до двигуна в необхідній кількості. Він включає в себе повітрозабірники, комплекс 

пристроїв захисту двигуна від попадання в нього сторонніх предметів і повітро-

постачальний канал. 

 Карпінос Б.С., Ковель П.П., Куліш В.М., 2017 
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Стулки розміщено на верхньому напливі крила. Вони забезпечують 

надходження повітря в канал повітрозабірника при зльоті й посадці, коли 

основний вхід у канал повітрозабірника закритий. 

При швидкості літака Vnp > 200 км/год відкривається основний вхід 

повітрозабірника (осьовий вхід). Розрідження в повітро-постачальному каналі 

зменшується, і під дією пружин стулки закривають верхній вхід. Надалі стулки 

верхнього входу утримуються в закритому положенні як пружинами, так і 

підвищеним тиском в каналі повітрозабірника. 

Під час польоту літака (рисунок 1) через нестаціонарний вихоровий потік, 

що виникає вже на достатньо малих кутах атаки за рахунок відривного обтікання 

передньої крайки наплива крила великої стрілоподібності, спостерігаються 

коливання й значні динамічні удари стулок верхнього входу повітрозабірника об 

верхні упори (рисунок 1б). Ці коливання й удари призводять до збільшення 

складової вібраційного навантаження силового набору стулок, зокрема до 

збільшення зсувних деформацій зовнішньої та внутрішньої обшивок. Вібрація й 

зсування обшивок у різних напрямах додатково навантажують заклепки, які 

з’єднують ці обшивки. 

 

 
а

 
б 

Рис. 1. а – вихрове обтікання крила і як наслідок, б – відкриття та коливання 

стулок верхнього входу повітрозабірника під час польоту літака 

 

Зазначені обставини призводять до значної деформації стулок, послаблення 

заклепок високого опору з наступним відгвинчуванням стрижня та випаданням 

тіла заклепки у тракт двигуна, що стає причиною дострокового їх зняття з 

експлуатації. З метою усунення негативних наслідків цього явища необхідно 

проаналізувати можливі причини порушення цілісності з’єднання 

(розгвинчування) та розробити відповідні пропозиції. 

Як об’єкт дослідження обрано стулки № 5 верхнього входу 

повітрозабірника (рисунок 2). Стулка – рухома частина крила, що  призначена для 

створення аеродинамічного профілю напливу крила літака. Завдяки нахилу 

відносно вісі обертання вона забезпечує подачу повітря до двигунів до швидкості  

Vпр < 200 км/год. Відповідно до технічної інформації про аеродинамічні 

властивості літака стулка верхнього входу повітрозабірника є однією з найбільш 

динамічно навантажених частин силового набору напливу крила, та є однією з 

відповідальних силових елементів конструкції. 
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Рис. 2. Стулка верхнього входу 

повітрозабірника – ізометрія, вид 

зору на перевернуту стулку

 
Рис. 3. Просторове моделювання 

шляхом фрагментації твердого тіла 

стулки об’ємними кінцевими 

елементами 

 

Вивчення напружено-деформованого стану та динамічних властивостей 

авіаційних конструкцій має особливе значення з точки зору аналізу роботи 

силових елементів під дією статичного й динамічного навантаження. Для стулок 

найбільш вагомим є динамічне навантаження, під час якого спостерігаються їх 

коливання та удари в обмежуючі упори. Параметри коливань авіаційної 

конструкції (частота, декремент затухання тощо) пов'язані з масою й 

характеристиками матеріалу та її побудови (модулем пружності, жорсткістю, 

пластичністю). Щодо міцності авіаційних конструкцій, то є вимоги статичної 

міцності (під дією одноразово прикладеного навантаження), а також динамічної 

міцності при повторних навантаженнях, які не досягають рівня статичних 

руйнуючих. 

Саме повторні навантаження, а вони найчастіше пов’язані з коливаннями, 

визначають ресурс конструкції і, відповідно, безпосередньо впливають на безпеку 

польотів. Також вібраційне навантаження негативно впливає на стійкість до 

ослаблення різного типу з’єднань. 

Для аналізу статичної міцності й динамічних властивостей стулки виконано 

чисельні розрахунки напруженого стану силових елементів цієї стулки. Алгоритм 

розв’язання задачі полягав у побудові комп’ютерної моделі конструкції з 

використанням креслень розробника (рисунок 2), далі її фрагментації кінцевими 

елементами (рисунок 3), закладання умов механічної взаємодії між деталями 

конструкції, формування крайових умов. Безпосередньо розрахунок виконувався 

у два етапи: по-перше – статичний розрахунок компонент напружень і аналіз їх 

розподілу по конструкції, особливо в місцях їх концентрації, по-друге – 

визначення динамічних характеристик, зокрема частот і форм власних коливань 

стулок. Для цього застосовано сучасний програмний комплекс SolidWorks, який 

дозволяє розв’язувати прикладні задачі механіки твердого деформованого тіла за 

різноманітних граничних умов навантаження.  

Згідно сформульованій задачі геометрична модель конструкції стулки 

побудована за допомогою заклепкових з’єднань між деталями стулки і 

приймалася як нероз’ємна.  
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Форма й розміри сітки кінцевих елементів, їх кількість задавалися 

програмно та забезпечували похибку розрахунків до 2 %. Зокрема 

використовувалися трикутно-пірамідальні, призматичні, тетраедричні та інші 

просторові елементи. Неструктурована комбінована розрахункова сітка 

складалася із 55544 елементів, які з’єднанні у 101011 вузлах. Для опису стану 

матеріалу приймалися лінійні фізичні співвідношення механіки твердого тіла. На 

поверхні стулки діяло аеродинамічне навантаження горизонтального польоту 

шляхом прикладення тиску [3]. Поверхня шліц-шарніра жорстко закріплювалася. 

Другий вузол – шарнірно. Фізичні властивості матеріалу вибрано як для 

алюмінієвих сплавів Д-19 та АК4-1. 

 

 

 
а 

 
в 

 
б 

 
г

Рис. 4. Моделювання статичного напружено-дефомованого стану стулки 

верхнього входу повітрозабірника 

 

На розрахунок одного варіанту витрачалося орієнтовно 30 хвилин роботи 

ПЕОМ. Візуалізація результатів розрахунку компонент напруженого стану  

( izyx ,,, ) силових елементів стулки верхнього входу повітрозабірника за умови 

дії стаціонарного аеродинамічного навантаження (рисунок 4а) без пошкодження, 

а саме – розподіл по об’єму інтенсивності напружень  представлено на рисунку 

4б, та розподіл переміщень, показаний на рисунку 4в і розподіл деформацій по 

об’єму стулки (рисунок 4г).  

Спостерігається суттєва неоднорідність розподілу компонент й 

інтенсивності напружень, особливо в місяцях з’єднань обшивки та заклепкових 

з’єднань. Найбільші значення інтенсивності напружень в місцях контактів з 

верхніми упорами досягає i  = 6.5 10
7 

Пa,  що менше межі текучості i  << 2.0  й 
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межі витривалості i  < 1  матеріалу. Ця обставина є підставою для забезпечення 

нормованої статичної міцності стулок. 

Отже, за результатами чисельного дослідження статичного напруженого 

стану силових елементів стулки верхнього входу повітрозабірника встановлено, 

що стаціонарне аеродинамічне навантаження не призводить до значної локальної 

концентрації напружень навколо заклепок. При цьому мають місце суттєві 

(рисунок 4в) зсувні переміщення обшивок відносно один одного. Зсувні 

переміщення, особливо під час динамічного навантаження, послаблюють і 

руйнують заклепки, що призводить до їх випадання та потрапляння у двигун 

літака. Це відбувається під час послідовних коливань та ударів стулок верхнього 

входу повітрозабірника в польоті літака. Ця обставина спонукала до аналізу 

впливу коливань на технічних стан стулок верхнього входу повітрозабірника й 

виконання динамічного моделювання. Початкові дані та граничні умови 

використовувалися такі ж, як і під час статичного моделювання стулки верхнього 

входу повітрозабірника.  

 

 
а 

 
в

 

 
б 

 
г

 Рис. 5. Динамічне дослідження стулки верхнього входу повітрозабірника 

 

На рисунках 5а – 5г наведено розрахунки частот і форм власних коливань 

стулки верхнього входу повітрозабірника чотирьох тонів без пошкоджень. 

Найбільш інформативними є результати аналізу форми коливань стулки 

верхнього входу повітрозабірника. На рисунках 5б – 5г показано, що місця 

найбільших амплітуд переміщень співпадають із зонами пошкодження та 

випадання заклепок практично в усіх випадках в експлуатації стулки. Це дозволяє 
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запропонувати встановлення демпферів для зменшення амплітуди коливань й 

усунення динамічних ударів стулок.  

Зазначені коливання та особливо удари стулок верхнього входу 

повітрозабірника в упори, викликають появу деформації обшивки, вібрацію 

заклепкових з’єднань і викручування послаблених заклепок, які потім випадають і 

потрапляють у повітряний тракт двигуна. 

За результатами динамічних досліджень (рисунки 5б – 5г) можна зробити 

висновок, що найбільші амплітуди переміщень, які мають місце під час коливань 

стулки з частотами коливань f≥80Гц, співпадають з зонами пошкодження та 

випадання заклепок практично в усіх відомих випадках з експлуатації стулки 

верхнього входу повітрозабірника.  

Коливання з великими амплітудами й удари стулок верхнього входу 

повітрозабірника приводять до появи значних згинальних і скрутних моментів. Ці 

силові фактори викликають зсувні переміщення внутрішньої та зовнішньої 

обшивок і, як наслідок, розхитування і руйнування заклепок.  

Динамічне моделювання стулки верхнього входу повітрозабірника 

показало, що найбільшу небезпеку під час власних і вимушених коливань 

становить максимальна амплітуда переміщення конструкції силового елемента 

стулок. Вірогідно, що наявність нестаціонарних аеродинамічних навантажень та 

присутність резонансних явищ, може може збільшити негативні наслідки 

вказаних коливань. 

Для зменшення негативного впливу максимальної амплітуди коливань й 

ударів конструкції силового елемента стулок пропонується провести заміну 

заклепок високого опору зрізу на заклепки із замикаючим сердечником, що не 

мають різьбових елементів, та встановити демпфери коливань стулок верхнього 

входу повітрозабірника. 

Нове з’єднання повинно відповідати таким вимогам: 

забезпечення достатньої міцності та жорсткості для надійної роботи під 

дією змінних аеродинамічних сил, пов’язаних з вихро-відривним обтіканням 

напливу крила літака; 

відсутність послаблення та випадіння заклепок на протязі міжремонтного 

ресурсу літака. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ ЩОДО ПОДАЛЬШОЇ БЕЗПЕЧНОЇ ЕКСПЛУАТАЦІЇ 

АВІАЦІЙНИХ БАЛОНІВ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ 

 

Розглянуто особливості відновлення та 

запропоновано підхід щодо підтримання 

справності авіаційних балонів (АБ), в яких 

вичерпано призначені строки служби 
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служби, режим технічного обслуговування, стратегія технічного 

обслуговування 

 

На сьогодні одним із проблемних питань щодо відновлення й підтримання 

справності авіаційної техніки державної авіації є визначення технічного стану АБ 

різних типів і номенклатури, та прийняття на його основі обґрунтованих 

управлінських рішень щодо їх подальшої безпечної експлуатації. 

Попередні дослідження технічного стану АБ високого тиску систем літальних 

апаратів (ЛА) з метою визначення можливості продовження призначеного строку 

служби виконано поетапно у 2000…2009 роках. За основу було взято алгоритм 

досліджень АБ, приведений на рисунку 1. 

Роботи виконано фахівцями державного підприємства “Дослідне 

конструкторсько-технологічне бюро інституту електрозварювання ім. Є.О.Патона” 

(ДП ДКТБ ІЕ ім. Є.О.Патона) Національної академії наук України та Державного 

науково-дослідного інституту авіації (ДНДІА) на базі випробувальної лабораторії 

“Випробування тиском зварних виробів” ДП ДКТБ ІЕ ім. Є.О.Патона. 

Методика проведення досліджень [1] включала відбір 3…5 АБ кожного типу з 

максимальним строком експлуатації. Основними критеріями оцінки технічного 

стану АБ після їх тривалої експлуатації були значення коефіцієнтів запасу міцності, 

отримані при циклічних випробуваннях внутрішнім тиском у пульсуючому режимі 

та статичних випробуваннях внутрішнім тиском до руйнування. 

На початку проводились циклічні випробування двох АБ кожного типу. При 

цьому кожен АБ навантажували пробним тиском pP5,1 , де pP  – робочий тиск для 

даного типу АБ. Після 10-хвилинного витримання тиск знижували до pP  і оглядали 

АБ. Циклічні випробування внутрішнім тиском pP5,1  проводили 10
4
 циклів 
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навантаження 
pP.....0 . АБ, які пройшли циклічні випробування, разом з АБ, що не 

випробувались, піддавали статичним випробуванням внутрішнім тиском до 

руйнування в два етапи. Перший етап проводили за аналогією з циклічними 

випробуваннями АБ – один раз 10 хвилинним витриманням тиском 
pP5,1 , другий – 

тиск підвищували до руйнування АБ. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

Рис. 1. Алгоритм дослідження технічного стану АБ 

 

За результатами досліджень великої кількості АБ, що пройшли випробування, 

оцінено вплив строку експлуатації на їх технічний стан. Оцінка проводилась за 

результатами визначення величини коефіцієнта запасу міцності АБ. Тобто, 

розраховувалась ступінь деградації властивостей матеріалу залежно від строку 

експлуатації АБ і впливу середовища. При цьому коефіцієнт запасу міцності 

переважної кількості досліджуваних АБ перевищував встановлений в 1,3…1,7 рази і 

становив 3,8…4,8 при нормативному 2,6, що задовольняє вимоги до нових АБ. 

Виходячи з цього, було запропоновано на продовжений період переглянути 

строки планового огляду АБ і приведення його до періодичності обслуговування 

ЛА. 

В сучасних умовах, при вичерпанні призначеного строку служби АБ і 

відсутності на складах запасного фонду, прийняття рішення щодо їх подальшої 

експлуатації вимагає розробки комплексу заходів з індивідуального підходу до 

визначення технічного стану АБ. До цього часу найрозповсюдженим і єдиним 

методом контролю технічного стану АБ залишився періодичний огляд, що, на думку 

фахівців [2], призводить до нарощування темпів витрачання запасу ресурсу АБ. Для 

Аналіз паспортних даних виробів, яким необхідно продовжити 

призначений  строк служби 

Визначення переліку робіт, які необхідно виконати з  

урахуванням їх строку служби 

Відпрацювання програми робіт з продовження 

призначених строків служби  

Оцінка технічного стану виробів за результатами виконання робіт 

Випробування виробів (статичні, динамічні) 

Складання Протоколів про виконання робіт на виробах, що 

досліджувались 

Аналіз результатів виконання робіт, відпрацювання Звіту та проектів 

нормативних документів 

Рішення про продовження призначеного строку служби виробам 
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уникнення цього пропонується взагалі відмовитись від періодичного огляду АБ. 

Проведений аналіз іноземного досвіду експлуатації АБ доводить раціональність 

такої думки [3]. Адже, дефекти (неякісне зварювання або неякісне 

термооброблення) виробничого походження, що зменшують міцність конструкції до 

критичної межі і мали б бути виявлені при вихідному контролі підприємства 

виробника, при проведенні періодичного огляду АБ провокують розвиток тріщин, 

що призводять до відмов. 

Схильними до такого впливу є зварені АБ. Тріщини їх шовної зони 

орієнтовані переважно перпендикулярно і паралельно осі шва. Холодні тріщини 

переважно виникають при зварюванні закалених легованих і середньо й високо 

вуглеводних сталей через напругу і водень в металі. Повздовжні тріщини в металі 

шва, так звані “гарячі” тріщини виникають у вуглеводневих і легованих сталях як 

результат дії на метал шва розтягуючих напруг. Тріщини й пори у вигляді 

накопичення або ланцюга пор зменшують статичну і вібраційну міцність швів. 

Зварний шов як конструктивний елемент АБ є концентратором напруги в 

стінці АБ і збільшує напругу в 1,5…1,6 рази. Дефектний шов збільшує напругу 

більше ніж у 2 рази. Усі дефекти швів, що виконані зварюванням плавлення, 

поділяють на зовнішні і внутрішні. Зовнішні – дефекти форми шва й дефекти 

сплощеності. Внутрішні – дефекти структури й дефекти сплощеності. Дефектами 

форми є напливи і натікання, а зовнішніми дефектами сплощеності – пропали і 

кратери. Внутрішніми дефектами сплощеності є непровари, включення в пори, 

шлакові тріщини. 

Отже, конструктивні особливості й умови експлуатації (робоче середовище, 

тиск, тривалість навантаження, межа навантаження тощо) та зберігання є основними 

чинниками, що впливають на строки служби АБ. Тому вирішення завдання 

подальшої безпечної експлуатації АБ ЛА є актуальним. 

Передумовою позитивного вирішення завдання продовження призначених 

показників АБ ЛА є проведення ефективного оцінювання технічного стану АБ 

різних типів і номенклатури на стадії попередньої дефектації і післяремонтного 

вихідного контролю (виявлення координат місць протікання, зародження й розвитку 

тріщиноутворень ранніх стадій руйнування, корозійних уражень тощо), та 

моніторингу їх стану під час експлуатації ЛА з використанням технологій, засобів і 

методів неруйнівного контролю. 

Проведений аналіз методів неруйнівного контролю [4] довів ефективність їх 

застосування при контролі технічного стану АБ. Проте застосування лише одного 

методу неруйнівного контролю недостатньо через низьку чутливість до виявлення 

дефектів. 

Так, традиційний для застосування ультразвуковий контроль має низьку 

завадостійкість до різних чинників впливу, що обумовлено конструктивними 

формами АБ, дефектами збирання. Його застосування ускладнено з причини 

наявності захисного покриття АБ. Застосування рентгенографічного методу 

контролю є неефективним при розкритті дефекту в площині просвічування менше 

0,1 мм, а саме: тріщини й непровари і є найнебезпечнішими дефектами. 

Виходячи з цього. для отримання достовірних результатів контролю 

пропонується як альтернатива застосування комплексної системи оцінювання 
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технічного стану АБ, яка буде будуватися на основі використання методів 

неруйнівного контролю, що доповнюють один одного. Тому актуальним завданням 

є розробка нормативно-технічної та науково-методичної бази з впровадження саме 

комплексного підходу. 

Для більш точного оцінювання технічного стану АБ пропонується під час 

ремонту ЛА додатково поряд з роботами, що проводяться на АБ відповідно до 

технологій керівництв (інструкцій) з капітального ремонту, виконувати: 

вимірювання геометричних розмірів АБ з метою отримання інформації про їх 

зміни відносно первісних геометричних розмірів і форми; 

огляд внутрішньої поверхні АБ за допомогою ендоскопу на предмет 

відсутності тріщин, корозійних уражень; 

вимірювання та оцінка дефектів АБ (корозійних ушкоджень, тріщин, 

деформацій); 

контроль суцільності зварних з’єднань і зон основного матеріалу АБ 

рентгенівським методом; 

контроль товщини стінок АБ ультразвуковим (вихрострумовим) методом; 

гідравлічні (пневматичні) випробування АБ (визначення коефіцієнтів запасу за 

межею повзучості, залишкового розширення). 

Аналіз іноземного досвіду експлуатації АБ доводить обов’язковість 

проведення гідравлічних випробувань (випробувань на об’ємне розширення) 

результатом яких буде визначення коефіцієнтів залишкового розширення АБ. 

Коефіцієнт залишкового розширення opK  визначається як відношення 

залишкової зміни об’єму АБ ocnW  до повної його зміни під тиском повнW . Він 

характеризує ступінь пластичних деформацій в стінці АБ і є інтегральним критерієм 

надійності. 

Теоретично правильно та якісно сконструйований АБ ніколи не буде 

демонструвати залишкове розширення після напруження перевірочним тиском. 

Однак в силу різних відхилень геометрії і механічних властивостей матеріалу 

можливі деякі незначні, але вимірювані деформації, які не впливають на безпеку [5]. 

Дуже незначні деформації неможливо виявити візуально при простому 

навантаженні перевірочним тиском. Тому метод випробувань на об’ємне 

розширення АБ має перевагу перед методом простого навантаження перевірочним 

тиском і полягає в тому, що він містить в собі виконання всіх вимог, які стосуються 

простого навантаження, і на відміну від нього дає інтегральну характеристику АБ як 

конструкції в цілому. Іншими словами він об’єднує геометричні характеристики АБ 

(такі як: процент овальності, різнотовщинність тощо) з межею повзучості й 

внутрішнім тиском в одне ціле. Тому метод випробувань перевірочним тиском АБ з 

визначенням коефіцієнта залишкового розширення має стати основою досліджень з 

визначення можливості їх подальшої безпечної експлуатації. 

Можливість, строки й параметри подальшої експлуатації АБ будуть 

визначатися на основі сукупності отриманої інформації за результатами контролю їх 

технічного стану й розрахунків на міцність і тріщиностійкість. 

Залежно від критеріїв оцінки технічного стану й умов експлуатації АБ 

вихідними параметрами можуть бути визначені: 
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характеристики матеріалів (межа повзучості, тимчасовий опір, 

тріщиностійкість, межа витривалості, структура, хімічний склад тощо); 

коефіцієнти запасу міцності (за межею повзучості, тимчасовим опором, 

циклічною міцністю тощо); 

технологічні параметри (температура, тиск, параметри циклічного 

навантаження, вібрації тощо); 

дані гідравлічних (пневматичних) випробувань (коефіцієнт запасу за межею 

повзучості, коефіцієнт залишкового розширення). 

Для більшої досконалості досліджень можливо введення й додаткової системи 

критеріїв оцінки технічного стану, яка дозволить визначити залишковий ресурс АБ, 

що досліджується. 

Прогнозування залишкового ресурсу здійснюватиметься відповідно до 

закономірностей зміни визначальних параметрів, отриманих при аналізі 

пошкоджень або в результаті вимірювання функціональних показників. Отримані 

дані й будуть основою для прийняття рішення про можливість подальшої 

експлуатації АБ. 

Отже, враховуючи позитивний досвід експлуатації АБ, досвід закордонних 

досліджень і фахівців, ДНДІА у взаємодії з авіаційними ремонтними 

підприємствами (АРП) та науковими установами, розпочато роботи з організації 

досліджень АБ методами неруйнівного контролю з метою визначення можливості 

продовження їх призначених строків служби. Відповідно до розробленого 

алгоритму підтримання справності авіаційних балонів розроблено Програму 

досліджень, яка об’єднує всі основні аспекти викладеного вище комплексного 

підходу до їх проведення. А позитивні результати досліджень АБ стануть 

необхідною умовою продовження призначеного строку служби. 
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АНАЛІЗ ОСОБЛИВОСТЕЙ ЕКСПЛУАТАЦІЇ СИЛОВОЇ КОНСТРУКЦІЇ 

ЛІТАКІВ ТИПУ СУ-25 ПРИ НАЯВНОСТІ БОЙОВИХ УРАЖЕНЬ 

 

У статті проаналізовано особливості роботи 

силової конструкції планера літаків типу Су-25 при 

наявності бойових уражень, які визначають 

можливість подальшого використання цих літаків 

за призначенням 
 
Ключові слова: силова конструкція планера, міцність конструкції, бойові 

ураження, бойова й експлуатаційна живучість, критичні зони  

 

Застосування авіації на початковому етапі антитерористичної операції 

відбувалось, зазвичай, з оперативних аеродромів обмеженою кількістю літальних 

апаратів при активній протидії наземних засобів ураження. В таких умовах 

актуальним є завдання забезпечення мінімізації втрат літаків і максимальне 

збереження у бойовому складі кожного літака. У разі отримання літаками бойових 

пошкоджень актуальними стають питання дослідження особливостей експлуатації 

силової конструкції літаків які мають згадані пошкодження. 

Під час виконання авіацією бойових завдань на Сході України достатньо 

активно застосовувався дозвуковий штурмовик Су-25. Особливістю силової 

конструкції цього літака є те, що його проектування здійснювалося з урахуванням 

вимог забезпечення високої бойової й експлуатаційної живучості. Передбачалась 

можливість функціонування планера літака навіть при наявності механічних 

пошкоджень крила, фюзеляжу, оперення й життєво-визначальних систем різними 

боєприпасами, а також з наявністю втомних експлуатаційних пошкоджень. 

Конструкція планера та системи літака мають елементи підвищеної міцності, 

бронювання, дублювання й резервування. 

Оцінка міцності крила літака Су-25 при дії експлуатаційних навантажень за 

різними розрахунковими випадками й при різних варіантах озброєння, з 

урахуванням властивостей застосованих конструктивних матеріалів силових 

конструкцій підтвердили, що крило, як основний несучий елемент планера, має 

високий рівень діючих напружень у силових елементах конструкції (центроплан, 

консолі, вузлові з’єднання, пристрої механізації крила, елерони, гальмівні щитки). 

Розрахунок крила на міцність, що виконувався при проектуванні літака, 

підтверджує достатній запас міцності силової конструкції головного несучого 

елемента планера в реальному польоті при виконанні бойових завдань за умов 

експлуатаційної справності й відсутності бойових ушкоджень. 

Конструкція крила, яка зазнала бойових ушкоджень, значною мірою працює по 

іншому, суттєво корегуючи допустимі експлуатаційні навантаження. Ушкодження 

 © Манулін Ю.О., Хіжун В.В., 2017 
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накладає суттєві обмеження на можливості подальшого бойового маневрування й 

ефективного виконання бойового завдання. Частково пошкоджена авіаційна техніка 

має суттєві вади через зменшення потрібної експлуатаційної міцності й несучих 

властивостей планера. Значно зменшується ефективність і навіть дієздатність 

засобів механізації крила, елеронів, гальмівних щитків. Пошкоджена силова 

конструкція має недостатню жорсткість, зазнає значних деформацій і може втратити 

можливості протистояти виникненню небезпечних коливань і навіть сприяти цьому. 

Рекомендації щодо дій особового складу при відновленні літака, які наведено у 

ремонтній технічній документації, за результатами проведення додаткових 

досліджень потребують уточнення. Навіть можливе накладення відповідних 

обмежень на розміри допустимих бойових уражень, які підлягають відновленню. 

Пошкоджений літак обов’язково підлягає неруйнівному контролю з метою 

виявлення малопомітних дефектів в елементах конструкції планера й отримання 

необхідної інформації для проведення аналізу пошкоджень й оцінки залишкової 

міцності конструктивних елементів планера ЛА після його відновлювального 

ремонту. 

За матеріалами використання літаків типу Су-25 у збройних конфліктах [4] і під 

час виконання бойових завдань на Сході України досліджено приклади наслідків 

бойових уражень від стрілецької зброї різних калібрів, уламкових елементів 

реактивних снарядів і дій особового складу по відновленню справності літаків при 

військовому ремонті. 

За досвідом експлуатації та бойового використання літака Су-25 можна 

виділити критичні зони в конструкції крила, які під час виконання бойових завдань 

можуть зазнавати бойових уражень, і які значною мірою визначають його технічний 

стан, перспективи відновлення й подальшого використання. До критичних зон слід 

віднести: 

фланцеві з’єднання консолей з центропланом (гребінки, пояси, фітінги й 

болти); 

обшивка нижніх і верхніх силових панелей консолей у районах кесонів 

(механічні руйнування, пробоїни); 

силові елементи лонжеронів, нервюр, болтові й заклепкові з’єднання (пробоїни, 

механічні руйнування); 

тріщини й механічні руйнування передкрилків та їх деталей: вузли 

навішування, приводи, кронштейни, направляючі рейки, стан болтів і заклепок, 

електропроводка; 

закрилки (тріщини, деформація силового каркасу); 

контейнери й гальмівні щитки (механічні руйнування, замикання 

електропроводки й приводів); 

елерони з вузлами навішування (пробоїни, тріщини, деформація). 

Бойові ураження крила в критичних зонах (центроплана й консолей) 

призводять до швидкого руйнування елементів силової несучої конструкції з 

подальшою втратою його несучих властивостей, можливості його подальшого 

бойового використання і навіть до втрати самого літака. 

Отже, для підтримання справності літаків типу Су-25 з наявністю бойових 

уражень  і забезпечення можливості подальшого їх  використання  за  призначенням,
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доцільно виконання таких досліджень: 

1. Дослідження питань аеродинаміки й напружено-деформованого стану 

конструкції літака з бойовими ураженнями під час проведення ремонту з метою 

визначення раціональних і ефективних шляхів цього ремонту. 

2. Уточнення апарату прогнозування технічного стану силової конструкції 

планера літака типу Су-25 з бойовими ушкодженнями й визначення умов її 

подальшої безпечної експлуатації. 

3. Загальна оцінка технічного стану силової конструкції крила літака типу  

Су-25 з бойовими ураженнями та можливостей їх усунення; 

4. Уточнення переліку найнебезпечніших вузлів, агрегатів і комплектуючих 

виробів літаків типу Су-25 і виявлення ступеня їх бойових ушкоджень. 

5. Усунення пошкоджень. 

6. Дослідження питань аеродинаміки й напружено-деформованого стану 

конструкції літака після усунення пошкоджень. 
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В умовах проведення антитерористичної операції на території України для 

підтримки забезпечення дій Сухопутних військ Збройних Сил України активно 

використовуються вертольоти. При цьому режими застосування вертольотів 

характеризуються великою напруженістю та інтенсивністю. Це призводить до 

накопичення ушкоджень (бойових, втомних) як обшивки планера, так і його 

силових елементів (шпангоутів, стрингерів). Перерозподіл навантажень й 

відповідних напруженостей, що відбуваються в пошкоджених окремих ділянках 

силових елементів вертольота, може призвести до руйнування цих силових 

елементів.  

Під час експлуатації вертольотів Ми-8МТ(МТВ) виявлено випадки 

виникнення тріщин від втоми силових елементів, а саме шпангоутів № 7 і № 10 

зазначених вертольотів. Так на одному з вертольотів, який має запаси призначеного 

й міжремонтного ресурсів, виявлено тріщину від втоми в місці кріплення двома 

горизонтальними болтами верхньої балки шпангоута № 7 і його правої боковини 

(рисунок 1). 

Подальшу експлуатацію вертольотів з тріщинами силових елементів 

фюзеляжу заборонено експлуатаційною документацією. Керівництвом з виконання 

капітального ремонту вертольотів також не передбачено виконання ремонту 

шпангоутів з такими дефектами, тому що усунути їх на вертольоті шляхом 

зварювання без зняття шпангоута неможливо в зв’язку з необхідністю проведення 

термічної обробки шпангоута після зварювальних робіт. 

Для визначення можливості подальшої експлуатації вертольотів з втомною 

тріщиною шпангоута проведено дослідження з визначення характеристик 

загального й локального напружено-деформованого стану такого шпангоута 

із застосуванням методу кінцевих елементів, який, як відомо, дозволяє проводити 

розрахунки на основі твердотільного (фізично й геометрично ідентичного)  

 © Нагорний Л.В., Внуков А.В., Шульгін А.А., 2017 
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моделювання структури матеріалу силового елемента на різних рівнях, з 

урахуванням взаємодії складових елементів і різноманітного поєднання дій 

зовнішніх чинників. 

Комп'ютерні системи інженерного аналізу типу ANSYS створені на основі 

використання методу кінцевих елементів. Програмно-апаратний комплекс ANSYS 

дозволяє з високою достовірністю визначати характеристики як загального, так і 

локального напружено-деформованого стану (НДС) елементів конструкції в 

пружній і пружнопластичній постановці [1]. 
 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Рис. 1. Тріщина однієї з пластин гребінчастого з’єднання верхньої балки 

шпангоута № 7 і його правої боковини 
 

На початковому етапі досліджень проведено аналіз конструкції фюзеляжу [2], 

який показав, що силовий шпангоут № 7, до якого закріплено передні “лапи” 

підредукторної рами, має навантаження в вигляді двох вертикальних сил, які 

спрямовано під кутом 45° відносно горизонтальної осі шпангоута (рисунок 2). 

N N

 

Рис. 2. Схема навантаження силового шпангоута № 7 
 

Для отримання вихідних даних і подальшого розрахунку НДС шпангоута № 7 

побудовано епюри згинального моменту (рисунок 3а), поперечної сили (рисунок 3б) 

і нормальної сили (рисунок 3в), які діють на шпангоут. При цьому враховано 

максимальне експлуатаційне перевантаження ny=1,65, коефіциент безпеки К=1,7. 
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Зусилля N в даному випадку дорівнює тязі несучого гвинта при зльоті вертольота (з 

нормальною злітною масою без урахування маси втулки несучого гвинта, лопатей 

несучого гвинта, головного редуктора, автомата перекосу й ще деяких агрегатів 

закріплених до головного редуктора), поділеній на чотири вузли кріплення 

підредукторної рами, по два на кожному шпангоуті № 7 і № 10. 

 

   

 

Рис. 3. Епюри зусиль шпангоута № 7 від навантажень 

а) згинального моменту б) поперечної сили в) нормальної сили 

 

З рисунка 3 видно, що найнебезпечнішими є перерізи шпангоута в районі 

кріплення підредукторної рами. 

На наступному етапі проведено аналіз характеристик локального НДС 

шпангоута з втомною тріщиною із застосуванням комплексу ANSYS, який включав 

такі етапи:  

створення тривимірної моделі шпангоута;  

генерацію кінцево-елементної моделі (тип, розмірність сітки); 

розробку розрахункової схеми; 

завдання фізико-механічних характеристик матеріалу, залежностей деформації; 

накладення граничних умов, типу контакту (кріплення, симетрія); 

завдання навантаження (σр);  

аналіз характеристик локального НДС у зонах імовірного втомного руйнування 

шпангоута.  

Для розрахунку силового шпангоута така конструкція, як фюзеляж вертольота 

(рисунок 4а), вимагає спрощення початкової геометрії (рисунок 4б). Спрощення 

здійснювалося з використанням методу підконструкцій [3], тобто на основі 

багаторівневого поетапного моделювання НДС з послідовним збільшенням 

величини дискретизації сітки кінцевих елементів. Необхідність спрощень пов'язано 

з обмеженими можливостями сучасної обчислювальної техніки.  

Застосований для спрощень метод підконструкцій дозволяє істотно зменшити 

кількість вузлів і елементів при подальшому розбитті тіла на кінцево-елементну 

сітку. 

Згідно з кресленням силового шпангоута № 7 вертольота Ми-8МТ за 

допомогою комп'ютерних систем САD/САМ/САЕ побудовано параметричну модель 

з’єднання силового шпангоута (рисунок 4в). Отже, модель фюзеляжу першого рівня 

є початковою геометрією для створення моделі 2-го рівня шпангоута й 3-го рівня 

з’єднання шпангоута (рисунок 4в). 

До верхньої балки силового шпангоута № 7 закріплено передні підкоси 

підредукторної рами. Навантаження, які діють на силовий шпангоут № 7 вертольота  
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Рис. 4. 3D-моделі різного рівня 

а) фюзеляж вертольота Ми-8МТ б) силовий шпангоут № 7 

центральної частини 

фюзеляжу 

в) з’єднання  

шпангоута 

 
Ми-8МТ, визначені виходячи з нормальної злітної ваги вертольота та ваги агрегатів, 

маса яких у польоті не створює в зазначеному шпангоуті зусиль навантаження. 

Аналіз навантажень у шпангоуті № 7 проведений для злітного режиму вертольота 

Ми-8МТ. 

Для проведення розрахунку задано основні характеристики матеріалу АК-6: 

модуль пружності (модуль Юнга) (E = 72 МПа), коефіцієнт Пуассона (μ = 0,33), 

густина (ρ = 2750 кг/м
3
), межа текучості ( Т = 378 МПа); зусилля N (але вже без 

врахування коефіцієнта безпеки і перевантаження). 

Аналіз навантаження з’єднання шпангоута № 7 показав, що для значень екв = 

33 МПа величина повної деформації, що встановилася, складає  = 0,731
х
10

-3
, або 

0,731 % при m  = 33,05 МПа. Так як Т  = 378 МПа, пластичних деформацій в 

шпангоуті не виникає. 

Для моделювання появи дефекту в з’єднанні силового шпангоута при 

експлуатації, згенеровано тріщину, подібну до тріщини, яка виявлена на вертольоті 

Ми-8МТ в експлуатації, у вигляді відсутності зв’язків між кінцевими елементами. 

Параметри силового навантаження задано ідентичними моделюванню силового 

шпангоута без дефекту. Результати розрахунку НДС з дефектом показують, що в 

зонах імовірного втомного руйнування спостерігається підвищене значення 

напружень екв =37 МПа і деформацій  = 0,831
х
10

-3
.  

На кінцевому етапі проведено визначення циклічної довговічності 

шпангоута Np із застосуванням уніфікованої формули Мэнсона [4]: 
 

6,06,.0

12,0

)
1

1
(ln

)(5,3 
















 р

рmдл
N

E

N




 , 

 

де   – інтенсивність розмахів деформації в циклі, ),( Ttдл  – межа довготривалої 

міцності при відповідній максимальній температурі та часу дії (ti) найважчого 

розрахункового режиму; m  – інтенсивність середнього напруження в циклі, яке 
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дорівнює екв ,   – коефіцієнт поперечного звуження матеріалу.Розмах пружних 

деформацій   = 0,7
х
10

-3
, число циклів до руйнування, отримане при розрахунку за 

формулою Мэнсона, N≈ 20 10
11

. При розрахунку шпангоута з тріщиною значення 

розмаху деформацій дорівнює   = 0,8
х
10

-3
, число циклів до руйнування N ≈ 17 10

11
. 

Бачимо, що число циклів до руйнування зменшилося не досить суттєво. Беручи до 

уваги кількість циклів, які відбуваються в одному польоті вертольота, можна 

стверджувати, що за один політ руйнування шпангоута не відбудеться.  

Отже, в статті розглянуто методичний підхід щодо оцінки можливості 

експлуатації вертольотів з тріщинами силових елементів із застосуванням методу 

кінцевих елементів, реалізованого в програмно-апаратному комплексі ANSYS. 

Підхід складається з кількох послідовних етапів:  

1) при виявленні тріщини в силовому шпангоуті проводиться аналіз 

конструкції шпангоута та навантажень на нього; 

2) будуються епюри сил та моментів, які діють на шпангоут на різних 

режимах польоту вертольота; 

3) визначається найбільш небезпечні перерізи шпангоута; 

4) проводиться розрахунок та аналіз напружено-деформованого стану 

шпангоута без тріщини (особливо у найбільш небезпечних перерізах) та з тріщиною 

в ньому із застосуванням програмно-апаратного комплексу ANSYS; 

5) визначаються значення циклічних довговічностей шпангоута без тріщини та 

з тріщиною у ньому та їх порівняння; 

6) прийняття рішення щодо подальшої експлуатації (або зняття з експлуатації) 

вертольота з тріщиною у силовому шпангоуті.  

Застосування цього підходу потребує постійного контролю в експлуатації за 

розвитком тріщини та періодичному здійсненні аналізу напружено-деформованого 

стану пошкодженого шпангоута, що пов’язане з значними часовими витратами. Але 

дозволяє розглядати можливість подальшої експлуатації вертольотів з тріщинами 

силових елементів, які не можуть бути усунуті шляхом ремонту. 
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Проведено аналіз методів вирішення проблеми  
дослідження складних технічних систем запуску 
газотурбінних двигунів. Визначено загальний підхід 
щодо створення методики синтезу оптимального 
закону управління асинхронним стартер- 
генератором при реалізації концепції повністю 
електрифікованого літака  
 
Ключові слова: електрична система запуску, газотурбінний двигун, 
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Впровадження перспективних технологій в авіабудівній промисловості 

базується на  використанні досягнень у науці й реалізації на їх основі нових 
технічних рішень. 

Технологія повністю електрифікованого літака (ПЕЛ) передбачає 
використання електричної енергії на борту літального апарату як основної. У зв'язку 
з нагальністю реалізації вказаної концепції існуючі системи запуску повинні бути 
замінені на електричні прямої дії. 

В світовій науково-технічній літературі, яка висвітлює впровадження 
технології ПЕЛ, представлено багато робіт присвячених питанню використання 
електричних машин як стартерів [1,2,3]. При цьому можливе використання 
електричних машин як постійного струму, так і синхронних, асинхронних змінного 
струму. 

Використання електростартерів прямої дії на основі електричних машин 
(ЕМ) постійного струму великої потужності (від 100 кВт і більше) обмежено через 
малу ємніть бортових акумуляторних батарей (тактична авіація) та умовами 
забезпечення комутаційних процесів на колекторі [4]. Синхронний стартер змінного 
струму обмежений умовами потрібного пускового моменту й необхідною частотою 
обертання валу (до 20000 об/хв.). 

Враховуючи особливості всього діапазону необхідних експлуатаційних 
характеристик електростартера – асинхронна електрична машина найпридатніша,  
на наш погляд,  для їх реалізації та використання в якості електростартера. 

На першому етапі впровадження технології ПЕЛ при використанні 
асинхронного електростартера (використання електричної машини подвійного 
призначення, а саме: стартер-генератора) виникає технічна задача, яка пов'язана з 
обмеженою потужністю первинного джерела живлення: акумуляторної батареї або 
© Заріцький  І.В., Діденко Ю.Л., 2017 
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генератора допоміжної силової установки (транспортна авіація). Ці обмеження 
пов’язано з значними величинами пускових струмів НОМПУСК II )7...5( , які виникають 
при підключені електростартера до мережі живлення безпосередньо, тобто без 
відповідної регулюючої апаратури. 

Одним із напрямів найефективнішого вирішення цієї задачі може бути шлях 
формування відповідного закону управління стартером (стартер-генератором), який 
передбачає забезпечення мінімуму втрат енергії в процесі запуску газотурбінного 
двигуна. Початком робіт по формуванню законів частотного управління слід 
вважати роботу Костенко М.П. [5], де визначено закони частотного управління 
асинхронною машиною відповідно до виду навантаження на валу. З появою в 50 
роках XX ст.  силових напівпровідникових вентилів – тиристорів і транзисторів, 
з’явилась реальна можливість створити вентильний перетворювач частоти, а за ним 
і безконтактний вентильний привід з частотним управлінням [6,7] .  

Подальший розвиток систем частотного управління асинхронними 
машинами спрямований на енергетичну ефективність системи в комплексі: 
асинхронна машина – перетворювач частоти – джерело живлення. 

Дослідженя властивостей самого асинхронного двигуна без джерела 
живлення – автономного перетворювача частоти, має сенс при вивчені його 
особливостей як електричної машини (наприклад, з точки зору впливу нагріву). 
Оцінка ж динамічних властивостей привода з частотним управлінням, а саме: 
способів його управління, виявлення експлуатаційних особливостей тощо, можливо 
тільки при досліджені системи перетворювач частоти-електродвигун. Вивчення 
таких систем ускладнено через велику кількість схем перетворювачів частоти й 
урахування особливостей процесів, які в них відбуваються [8]. Для спрощення 
вказаних вище досліджень можливо два шляхи. 

Перший пов'язаний з виконанням приблизного розрахунку параметрів 
перетворювача частоти. Цей спосіб можливо застосувати в тих випадках, коли 
перетворювач частоти з необхідною точністю замінюють послідовно з’єднаними з 
двигуном активними опорами й індуктивністю, ввімкненими на джерело трифазної 
електрорушійної сили (ЕРС), амплітуда й частота якої незалежно й однозначно 
визначаються параметрами системи управління. В цьому випадку всі  
характеристики привода з запропонованим перетворювачем частоти визначаються 
характеристиками двигуна зі збільшеними первинними активними опорами й 
індуктивностями. 

Другий – реалізація методу декомпозиції. Суть його полягає в тому, що із 
системи електропривода виділяється окремо електродвигун, а перетворювач частоти 
й газотурбінний двигун (ГТД) замінюють відповідними еквівалентними впливами, 
які вважаються незмінними в процесі запуску. На вході в електродвигун це будуть 
амплітуда й частота напруги перетворювача частоти, а на виході – кутова швидкість 
вала і прикладений до нього момент навантаження – статичний і динамічний. 

Для вибору методу досліджень проведемо порівняльну оцінку зазначених 
вище підходів на основі аналізу одного з най важливих параметрів – коефіцієнта 
корисної дії -  (ККД), який дає можливість наглядно оцінити економічність  
електростартера в процесі запуску і визначається формулою:  
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 ,                                                         (1) 

де 2P - корисна потужність електростартера; 1P - вживана електростартером з мережі 
потужність, втратиP - сумарні втрати потужності в електростартері під час запуску. 

Для визначення шляхів мінімізації енергетичних втрат в електричній  
машині визначимо параметри від яких залежать ці втрати[9]: 

МЕХСТМСТМвтрати  2211  ,                            (2) 

де 1М , 2М  - втрати в обмотці статора і ротора; 1СТ , 2СТ - втрати в магнітопроводі 
статора і ротора; МЕХ  - механічні втрати. 

Якщо зробити припущення, що втрати потужності в магнітопроводі статора й 
ротора та механічні втрати значно менші втрат в обмотці статора й ротора, а 
останні,  як відомо, безпосередньо залежать від фазових струмів (при наявності 
багатофазної системи) , то аналіз саме цих втрат дасть можливість достатньо точно  
оцінити переваги й недоліки розглянутих вище методів досліджень. 

 В відповідних обмотках втрати пропорційні квадрату величини струму й 
опору (активному або омічному) залежно від роду струму. В багатофазових 
обмотках втрати залежать також від числа фаз.  

Втрати в m – фазній обмотці з активним опором R  при діючому струмі фази 
I визначаються формулами: 
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де 1мP  , 2mP  - втрати потужності в обмотці статора й ротора , 1m , 2m – кількість фаз 
електричної машини статора й ротора, 1I , 2I  - величини струму фази статора й 
ротора, 1R , 2R  - величини активного опору фази статора й ротора. 

Одним із головних критеріїв ефективної та надійної роботи електричної 
машини є електромагнітний момент на валу M , який можливо розрахувати за 
формулою [10]:  
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де  11 , fU - первинна напруга на клемах електричної машини та її частота. 
Конструктивні параметри електричної машини: 1m  - число фаз;  pF0  - кутова 
швидкість магнітного поля, яка залежить від кількості пар полюсів; 22?11 ,, XRXR   - 
опори фаз –(активні та індуктивні); s - ковзання, 10.1...05.11 с - емпіричний 
конструктивний коефіцієнт, величина якого визначається в залежності від 
конструкції асинхронної машини.  

Аналіз формули (4 ) свідчить про те,  що  електромагнітний момент є 
функцією первинної напруги 1U , яка підводиться до двигуна, й частоти цієї напруги 

1f , конструктивних параметрів 1m , p , та відповідних опорів - 2211 ,, XRXR  . 
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Наглядний приклад оцінки енергоефективності асинхронного двигуна в 
частотному електроприводі при різних закона управління на основі формул з 
додаванням параметру cos  (коефіцієнт потужності асинхронної машини) з 
використанням розрахунків розглянуто в роботі [11] 

 В указаній роботі було проведено теоретичні дослідження енергетичних 
показників асинхронного двигуна АМУ160L2У3 (Рн=18,5 кВт) при різних 
законах частотного управління, результати яких представлено на рисунку 1. 

 

 
 
 

 
 

Рис. 1 – Зміна ККД -   (а)  і cos  (б) в діапазоні регулювання: 1 – 
експерементальні залежності; розрахункові залежності при різних законах 

управління: 2 - U/f = const, 3 - Евнеш /f = const, 4 - Е/f= const, 5 - Евнут /f= const 
 
Аналіз отриманих результатів (Рис.1, а) свідчить проте, що найефективнішим 

без урахування cos  є закон № 5, який враховує лише падіння вхідної напруги на 
активних опорах статора. При умові врахування параметру cos  (Рис. 1,б) 
найекономічним є закон № 2 .  

Взявши за основу попередні результати при оцінці першого методу 
досліджень, який полягає в приблизному розрахунку параметрів перетворювача 

б) cos  

n, об/хв 

n, об/хв 

а)    
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частоти, при якому сам перетворювач частоти  з необхідною точністю замінюють 
послідовно з’єднаними з двигуном активними й індуктивними опорами, маємо 
збільшення активного й індуктивного опору обмотки статора - ,11 RRR   

XXX  11 , що, відповідно до формули (4) при незмінній первинній напрузі, веде 
до зменшення електромагнітного моменту. Як наслідок це призводить до 
затягування процесу запуску. Також слід зазначити, що при цьому не враховуються 
опори ротора 22 , XR  , які теж змінюються в процесі роботи електростартера. Ці 
похибки унеможливлюють відтворення з необхідною точністю моментну 
характеристику електростартера. 

Використання ж методу декомпозиції, на відміну від попереднього, дає 
можливість визначити необхідну первинну напругу й частоту з урахуванням зміни 
опорів 2211 ,, XRXR   в процесі запуску ГТД . Тобто на вхід електростартера потрібно 
подати стільки напруги, скільки потрібно з урахуванням відповідних енергетичних 
втрат.  

Наявний аналіз методів досліджень системи запуску вказує на те, що 
досконалішим є метод декомпозиції. Цей метод дає можливість широко використати 
експлуатаційні можливості електричної машини та покращити їх. Вважаючи 
тепловий стан електричної машини основним чинником зміни значень активних і 
індуктивних опорів [12], котрі залежить не тільки від електричних втрат, які йдуть 
на нагрів її частин при перетворюванні електричної енергії в механічну, але й від 
додаткового теплового впливу ГТД. При цьому ми можемо з достатньо високою 
точністю відтворити моментну характеристику ГТД і тим самим підвищити 
енергетичну ефективність системи запуску.  

Наступний крок – використання методу послідовної оптимізації [13]. 
Використання цього методу дає змогу визначити максимально необхідну кількість 
енергетичних параметрів стартера (стартер-генератора), як об'єкта управління, й 
урахувати їх вплив на формування найвигіднішого закону управління з подальшою 
його реалізацією. Слід зазначити, що оцінка теплового стану електростартера має 
виконуватись з використанням мінімуму припущень при формуванні математичної 
моделі теплового стану електростартера в процесі запуску ГТД з використанням 
квазістаціонарного методу оцінки перехідних теплових процесів. Часовий простір 
досліджень визначається періодом запуску. 

Отже, для отримання найвигіднішого закону управління, що забезпечує 
мінімум втрат при використуванні асинхронного стартера, необхідно використати 
комплексний підхід при його формуванні з використанням методу декомпозиції, 
наступної оптимізації та квазістаціонарного підходу оцінки теплового стану 
електростартера.  
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ОСОБЛИВОСТІ ПРОВЕДЕННЯ НЕРУЙНІВНОГО КОНТРОЛЮ ШАСІ 

ЛІТАКІВ  

 

Проведено аналіз ресурсу шасі літаків типу Су-27, 

розглянуто методи неруйнівного діагностування 

механічних властивостей металевих конструкцій, 

визначено можливі шляхи оцінювання залишкової 

міцності конструктивних елементів шасі 
 
Ключові слова: ресурс шасі, неруйнівний контроль, дефекти матеріалу 

виробів, залишкова міцність матеріалу конструкції 

 

Ключовою проблемою подальшої експлуатації військової авіаційної техніки 

на сьогодні є вичерпання ресурсу елементів конструкції літальних апаратів (ЛА). 

Особливо актуальним це питання постало для шасі літаків. За даними обліково-

звітних документів за 2016 рік значний відсоток шасі літаків типу Су-27 суттєво 

вичерпали встановлений ресурс по посадкам.  

Довговічність елементів конструкції ЛА визначається наробітком і суттєво 

залежить від умов та рівня технічної експлуатації. Тому досягнення граничного 

стану з наробітку не є безумовним приводом для їх списання з експлуатації.  

Основним силовим елементом конструкції шасі літака є стояк. Визначальними 

видами його повторних навантажень є вертикальний удар в момент посадки та 

лобове навантаження під час руху літака нерівною поверхнею аеродрому. Під дією 

повторних навантажень при посадках відбувається поступове накопичення 

ушкоджень в матеріалі силових елементів конструкції стояка, що приводить до 

утворення небезпечних дефектів, зниження його конструкційної міцності [1, 2]. 

Види небезпечних дефектів і пошкоджень силової конструкції шасі й динаміка 

зростання їх кількості в процесі експлуатації представлені в таблиці 1. 

Багаторічний досвід експлуатації й ремонту літаків типу Су-27 засвідчує, що 

під дією повторних навантажень на основних елементах силової конструкції стояків 

найчастіше утворюються тріщини, що підтверджують і дані таблиці 1. Причому, 

тріщини втоми з’являються й на стояках шасі, які ще мають суттєвий залишок 

ресурсу по посадкам. Так, залишок ресурсу шасі при появі тріщини стояка становив: 

у 2014 р. – 330 й 390 посадок; у 2015 р. – 400 й 520 посадок; у 2016 р. – 630 й 717 

посадок. Ці факти свідчать про зміну механічних властивостей матеріалу 

(деградацію) илових елементів конструкції стояка та зниження його втомної  
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міцності під впливом змінних навантажень і умов експлуатації.  

Таблиця 1 

Види небезпечних дефектів і пошкоджень силової конструкції шасі 
 

Місце і вид  

дефекту 

                По рокам 

експлуатації 

 

2008р 

 

2009р 

 

2010р 

 

2011р 

 

2012р 

 

2013р 

 

2014р 

 

2015р 

 

2016р 

Всього 

на вид 

дефекту 
по ЛА 

Шасі 

(шасійна 

балка, 

стояки, 

колеса 

тощо)  

Тріщини 1 2 0 1 1 1 2 2 4 14 

Корозія 1 1 0 0 1 2 1 2 0 8 

Руйнування 1 2 0 0 0 1 2 0 1 7 

Зношення 0 1 0 1  0 1 1 0 4 

 

Відповідно, для достовірного оцінювання фактичного технічного стану шасі 

недостатньо враховувати тільки вичерпання ресурсу шасі по посадкам і явні 

дефекти й пошкодження елементів його конструкції. Необхідно також оцінювати 

зміни механічних властивостей матеріалу силових елементів конструкції та дефекти, 

що зароджуються і розвиваються в об’ємі матеріалу.  

Отже, актуальним науково-технічним завданням на сьогодні є пошук 

неруйнівних методів (і засобів) оцінювання фактичної залишкової міцності 

матеріалу силових елементів конструкції шасі з метою визначення можливості 

продовження його життєвого циклу. 

Відомо, що розрахунки на міцність і довговічність металевої конструкції 

потребують урахування фізико-механічних властивостей матеріалу елементів 

конструкції, параметрів їх явних дефектів, геометричних характеристик конструкції, 

основних навантажувальних чинників і режимів її експлуатації [2,3]. 

Виявлення й оцінювання явних дефектів і пошкоджень елементів конструкції 

(деградації конструкції) стояка проводиться відомими методами неруйнівного 

контролю (НК) – візуально-оптичним, магнітним, вихрострумовим, ультразвуковим 

і радіаційним [4]. За отриманими даними про параметри дефектів може бути 

проведено орієнтовне оцінювання міцності конструкції на базі методу кількісної 

оцінки її деформації, що відповідає певним стадіям процесу руйнування, й 

деформаційних критеріїв. Але метод не забезпечує визначення залишкової міцності 

матеріалу конструкції й прогнозування його довговічності [5, 6]. 

Як уже зазначалось, протягом тривалої експлуатації стояка відбувається 

суттєве зниження втомної міцності матеріалу його навантажених елементів, яке 

обумовлене зміною структурно-фазового стану матеріалу та мікроструктурною 

пошкоджуваністю (утворення вакансій, пор, скупчень дислокацій, мікротріщин). 

Цей факт зумовив активне вивчення в сучасному матеріалознавстві властивостей 

авіаційних конструкційних матеріалів після довготривалої експлуатації [2, 5]. 

Досліджуються їх фізичні, фізико-хімічні й інші структурно чутливі 

характеристики, за результатами яких розробляються сучасні методи неруйнівного 

діагностування – методи структуроскопії та акустичної емісії (АЕ). За результатами 

досліджень зроблено висновок, що для оцінювання залишкової міцності елементів 
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конструкції й прогнозування їх довговічності необхідно в процесі  технічного  

діагностування  визначати  основні характеристики їх матеріалу [3,5]:  

параметри наявних дефектів втомного та корозійного походження;  

наявність і координати локальних зон концентрації напружень, 

тріщиноподібних дефектів, потенційних місць зародження тріщин (утворення 

вакансій, пор, скупчень дислокацій) в об’ємі матеріалу, їх параметри;  

механічні характеристики матеріалу – модуль пружності, границя міцності, 

твердість, розмір зерна структури, тріщиностійкість; 

рівень напружень матеріалу в діапазоні експлуатаційних навантажень; 

динаміку зміни структурно-фазового стану матеріалу й розвитку 

тріщиноподібних дефектів протягом експлуатації. 

Розглянемо сучасний стан розвитку методів і засобів НК для виявлення 

неприпустимих змін механічних властивостей матеріалу авіаційних конструкцій, 

визначення згаданих вище характеристик його структури [4,7]. 

Так, для дослідження структурно-механічних властивостей алюмінієвих 

сплавів, виявлення критичних зон в їх структурі, а також моніторингу деградації 

конструкційних матеріалів, розроблено метод діагностування за зміною питомої 

електропровідності. Для дослідження теплотривких і деградованих сталей та їх 

сплавів запропоновано метод магнетного структурного аналізу [2,7].  

На базі указаних методів розроблено дослідні зразки обладнання – відповідно 

вихрострумовий структуроскоп ВЕП-22 і магнетоакустичну вимірювальну систему 

МАЕ-1Л, які призначені для виявлення внутрішніх тріщиноподібних дефектів 

матеріалу авіаційних конструкцій, оцінювання їх розмірів і аналізу динаміки 

розвитку, визначення потенційних місць зародження тріщин у металі, оцінювання 

залишкової міцності матеріалу елементів конструкції.  

Також розроблено експериментальний зразок приладу (робоча назва 

LEOSTRESS) для виявлення й оцінювання напруженого стану елемента конструкції, 

який використовує ефект зміни параметрів магнітної анізотропії в умовах 

напруженого стану матеріалу при навантаженні (ефект Віларі). Прилад забезпечує 

визначення напруженого стану елементів конструкції й зварних швів, виявлення 

місць зародження дефектів, які створюють концентрацію механічних напружень у 

виробах з конструкційних і спеціальних сталей феритної фази. При попередньому 

градуюванні на зразку без напружень прилад дозволяє визначати тип напруження 

(розтяг або стискання) за знаком показань індикатора (рис. 1) [7].  

Для визначення механічних характеристик матеріалу виробів – пружності, 

границь міцності й твердості, стану матеріалу в процесі старіння (деградація, втома), 

параметрів локальних зон напружено-деформованого стану, розроблено зразок 

ультразвукового томографа UST-04M. А для виявлення й оцінювання поверхневих і 

підповерхневих дефектів втомного та корозійного походження (втомні тріщини, 

пори, піттінги) у вузлах титанових сплавів розроблено зразок приладу 

вихрострумового контролю матеріалів типу ЛЕОТЕСТ ВД і МДФ. 

Перспективним напрямком вирішення проблеми виявлення місць зародження 

дефектів й оцінювання довговічності матеріалу конструктивних елементів шасі є 

застосування акусто-емісійного методу НК, який засновано на сприйнятті 
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високочутливими датчиками сигналів, що випромінюють мікродефекти структури 

матеріалу   під  дією   постійного  або   змінного   навантаження.   Метод  дозволяє  в  
 

                                         Стискання зразка  
 
 

 

                                                        Розтягування зразка 

 

 

 
 

 

Рис. 1. Показання приладу LEOSTRESS при розтягуванні-стисканні зразків зі 

сталі 09Г2С 
 

реальному часі виявляти місця зародження дефектів у матеріалі конструкції, 

відслідковувати характер зміни дефектів і механічних властивостей матеріалів і 

класифікувати їх за рівнем небезпеки, прогнозувати втомну міцність і руйнівне 

навантаження матеріалу [8].  

Для вирішення вказаних завдань нині розроблено й сертифіковано  

100-канальну систему АЕ контролю ГАЛС-1, 8-канальний зразок АЕ системи 

SKOP-8M, і систему АЕ контролю ЕМА-3М [4, 7]. 

Проведений аналіз засвідчує, що нині розроблені методи й дослідні зразки 

обладнання, які дозволяють оцінювати залишкову міцність матеріалів і 

прогнозувати їхню довговічність, проводити моніторинг динаміки розвитку 

дефектів у структурі матеріалу протягом тривалої експлуатації. На їх базі процес 

технічного діагностування конструкції стояка й оцінювання залишкової міцності 

матеріалу елементів його конструкції може бути представленим у вигляді 

структурної схеми, показаної на рисунку 2. 

Як видно з наведеної схеми, для оцінювання залишкової міцності N матеріалу 

елементів конструкції стояка шасі методами механіки руйнування й неруйнівного 

контролю використовується інформація про амплітуди експлуатаційних напружень 

σ, кількість n і розміри b наявних дефектів, поправочні коефіцієнти η м  і значення 

параметру П 2 , величини яких визначають чутливі до деградації фізико-механічні 

властивості матеріалу, які свідчать про ступінь змінюваності його характеристик. 

Технічне діагностування стояка шасі згідно представленої схеми (рис. 2) та 

оцінювання залишкової міцності матеріалу елементів його конструкції, засновані на 

врахуванні параметрів наявних в структурі матеріалу дефектів, механічних 

характеристик матеріалу, структурно-фазового стану матеріалу та динаміки його 

змін, рівня напруженості матеріалу в діапазоні експлуатаційних навантажень, може 

забезпечити підтримання справності літаків шляхом своєчасного виявлення й 

усунення дефектів елементів  конструкції стояків шасі й відповідного продовження 

їх ресурсу. 
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Рис. 2. Структурна схема процесу технічного діагностування стояка шасі 
 

Розглянутий підхід до діагностування технічного стану виробів літальних 

апаратів і оцінювання залишкової міцності матеріалу елементів конструкції 

впроваджується в лабораторії технічного діагностування авіаційної техніки, що 

створюється на Одеському авіаційному заводі під науково-технічним 

супроводженням ДНДІА. 
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ЩОДО ОПТИМІЗАЦІЇ РЕЖИМІВ ТЕХНІЧНОГО ОБСЛУГОВУВАННЯ 

ВИРОБІВ БОРТОВОГО ОБЛАДНАННЯ ВІЙСЬКОВОЇ АВІАЦІЙНОЇ 

ТЕХНІКИ  

 

Розглянуто методичний апарат обґрунтування 

змін методу технічної експлуатації (ТЕ) та 

режимів технічного обслуговування (ТО) виробів 

бортового обладнання (БО) військової авіаційної 

техніки (ВАТ) 
 

Ключові слова: бортове обладнання, військова авіаційна техніка, 

методичний апарат, метод технічної експлуатації, режим технічного 

обслуговування, стратегія технічного обслуговування 

 

Аналіз завдань, покладених на систему інженерно-авіаційного забезпечення 

(ІАЗ) авіації Повітряних Сил Збройних Сил (ЗС) України, й результатів навчально-

бойової підготовки авіаційних частин переконливо свідчить, що для керівного 

складу інженерно-авіаційної служби (ІАС) авіації ЗС України актуальним 

залишається завдання пошуку резервів подальшого підвищення ефективності 

застосування за призначенням ВАТ шляхом підвищення ефективності системи ІАЗ 

щодо управління технічним станом і надійністю ВАТ, БО зокрема.  

Основу правил управління технічним станом виробів БО ВАТ складають 

визначені для кожного типу виробу метод ТЕ та стратегія ТО, з якими пов’язані 

режими ТО - умови виконання ТО, що містять перелік і періодичність робіт на 

виробі. Режими ТО встановлюють у регламенті ТО для кожного типу літального 

апарата (ЛА).  

Тому, як зазначено в [1], одним із шляхів підвищення ефективності системи 

ІАЗ щодо управління технічним станом і надійністю ВАТ є оптимізація режимів ТО 

виробів БО. В [1] запропоновано методику вибору оптимальної стратегії ТО виробу 

БО ВАТ, в основу якої покладено розв’язання відповідної задачі оптимізації для 

виробу БО певного типу в межах визначеного для нього методу ТЕ. При цьому, 

однак, не викладено порядок вибору методу ТЕ.  

На наш погляд, якщо зазначену методику поєднати з пропонованим нижче 

методичним підходом щодо вибору методу ТЕ виробу БО, то керівний склад ІАС 

авіації ЗС України фактично отримає методичний апарат обґрунтування для 

визначеного типу ВАТ змін методу ТЕ та режимів ТО виробів БО ВАТ задля 

підвищення ефективності системи ІАЗ щодо забезпечення льотної придатності й 

боєготовності ВАТ. 

Узагальнену   структуру   зазначеного  методичного  апарату  можна  уявити  у  
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вигляді  послідовно  з’єднаних  блоків з такими  відповідно функціями: вибір методу 

ТЕ для виробів БО кожного типу; вибір оптимального режиму ТО виробу; 

групування робіт в єдині форми регламенту ТО; розробка пропозицій щодо 

коригування чинного регламенту ТО; розробка проекту вказівки Головного 

інженера авіації Повітряних Сил ЗС України; розробка пропозицій щодо проекту 

рішення про переведення на експлуатацію за технічним станом виробу БО 

визначеного типу.  

Включення останнього блоку в структуру методичного апарату зумовлено 

тим, що право прийняття рішення про переведення на експлуатацію за технічним 

станом (тобто про зміну методу ТЕ) виробів ВАТ надано уповноваженому 

структурному підрозділу Міноборони України з питань регулювання діяльності 

державної авіації України. 

В основу порядку вибору методу ТЕ виробу БО покладемо науково-методичні 

рекомендації з [2…4] та методику [5] розподілу комплектувальних виробів ЛА на 

групи.  

Будемо розрізняти такі методи ТЕ [6, 7]: метод ТЕ за ресурсом (до вироблення 

ресурсу (строку служби)) – “метод ТЕР”; метод ТЕ до передвідмовного стану (до 

гранично припустимого значення діагностичного параметра) – “метод ТЕП”; метод 

ТЕ до відмови (до безпечної відмови) – “метод ТЕВ”. 

Вибір методу ТЕ базується на двох умовах [2]: необхідній – забезпечення 

нормативного рівня безпеки польотів і боєготовності авіаційних частин; достатній – 

забезпечення економічної ефективності робіт з контролю технічного стану ВАТ. 

Нормативні рівні безпеки польотів і боєготовності встановлюють для ЛА в 

цілому згідно з вимогами відповідних нормативних документів; далі ці вимоги 

розподіляють за функціональними системами ЛА методами експертних оцінок або 

за прототипом. У кожній системі безвідмовність окремих виробів нормують 

методами рівномірного, пропорційного чи оптимального розподілу між виробами 

системи. Аналіз надійності кожного виробу в складі функціональної системи 

здійснюють відомими методами теорії надійності складних систем. 

Вибір методу ТЕ виробу БО, з урахуванням рекомендацій [3, 4], слід 

виконувати в такій послідовності: 

а) проаналізувати всі можливі види (форми прояви) відмов виробу БО; 

б) оцінити їх наслідки; 

в) установити необхідність планового контролю працездатності цього виробу 

БО під час ТО; 

г) визначити категорії важливості видів відмов виробу БО; 

д) відповідно до таблиці, що її пропонуємо, вибрати метод ТЕ виробу БО на 

основі визначеної функціональної значущості (ФЗ) виробу, характеристик його 

надійності та з урахуванням віднесення виробу за методикою [5] до певної групи 

комплектувальних виробів. Під ФЗ виробу БО будемо розуміти ступінь впливу його 

відмови й характеру розвитку відмови на готовність ЛА та безпеку польотів. Якщо 

виріб БО має декілька видів відмов, категорію ФЗ слід визначати відносно відмови, 

що призводить до найтяжких наслідків [2, 4].  

Для виявляння граничних станів виробів БО необхідно в системі ТЕ 

виконувати  цільові  планові роботи  з  контролю технічного стану. Кожному методу 
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ТЕ можна поставити у відповідність такі планові роботи ТО [2]: 

методу ТЕР – роботи з контролю наробітку; 

методу ТЕВ – роботи з контролю працездатності; 

методу ТЕП – роботи  з  контролю   визначального   параметра   (визначальних  

параметрів) виробу. 

 

Таблиця 

Відповідність методів ТЕ функціональній значущості та групам комплектувальних 

виробів БО 

 

Функціональна значущість виробів БО 

 

Метод 

ТЕ 

Група 

комплектувальних 

виробів 

1. Відмова виробу не впливає на безпеку 

польотів: 

а) у разі суттєвої залежності надійності від 

наробітку; 

б) у разі несуттєвої залежності надійності від 

наробітку. 

 

 

ТЕВ або 

ТЕР 

 

ТЕВ 

 

3 

2. Відмова виробу не впливає на безпеку 

польотів, поки не виникне передвідмовний стан 

(тобто виріб має структурне резервування): 

а) у разі суттєвої залежності надійності від 

наробітку; 

б) у разі несуттєвої залежності надійності від 

наробітку. 

 

 

 

ТЕВ або 

ТЕР 

 

ТЕВ 

 

2а, 2б 

3. Відмова виробу безпосередньо впливає на 

безпеку польотів, а його рівень 

контролепридатності дозволяє виявити 

передвідмовний стан: 

а) при тривалості процесу розвинення 

передвідмовного стану у непрацездатний, яка 

більше ніж період планового ТО; 

б) при тривалості процесу розвинення 

передвідмовного стану у непрацездатний, яка 

менше ніж період планового ТО, а відмова виробу 

може призвести до тяжких наслідків.  

 

 

 

 

 

ТЕП 

 

 

ТЕР 

 

2а, 2б 

4. Відмова виробу безпосередньо впливає на 

безпеку польотів, а його передвідмовний стан 

своєчасно виявити не можливо. 

 

ТЕР 

 

1 

 

Враховуючи, що для всіх виробів БО ВАТ в експлуатаційній документації 

працездатний стан і (або) встановлений ресурс (строк служби) визначено, тому в 

разі вибору для виробу БО методу ТЕП необхідно обчислити значення 

випереджувального допуску для його визначального параметра (визначальних 

параметрів). Зазначимо, що [7]: 
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визначальний параметр – параметр виробу ВАТ, який самостійно або в 

сукупності з іншими параметрами характеризує працездатність виробу ВАТ 

відповідно до вимог нормативної та (чи) конструкторської документації; 

випереджувальний допуск – встановлені нормативною та (чи) 

конструкторською документацією на виріб ВАТ граничні значення визначального 

параметра, в межах яких виріб ВАТ має запас працездатності, що забезпечує при 

періодичному контролі з відновними роботами безвідмовну роботу виробу ВАТ до 

чергового контролю його технічного стану, а при безперервному контролі – до 

можливості виконання відновних робіт. 

Слід зазначити, що встановити випереджувальні допуски визначальних 

параметрів можна лише в разі монотонного характеру процесу їх змінення, 

скориставшись запропонованими в [8] формулами.  

Отримані значення випереджувального допуску (випереджувальних допусків) 

визначального параметра (визначальних параметрів) виробу необхідно в 

подальшому зазначити встановленим порядком в експлуатаційній документації на 

розглядуваний тип виробу БО. 

У межах прийнятого методу ТЕ визначають оптимальну стратегію ТО згідно з 

[1]. 

Формування пропозицій щодо змінення режимів ТО БО визначеного типу ЛА 

має базуватися на результатах, отриманих під час визначення методу ТЕ виробу БО, 

аналізу, розрахунків і моделювання режимів ТО. Основними із зазначених 

результатів мають бути: 

визначені для кожного типу виробу БО метод ТЕ й інші вихідні (початкові) 

дані, необхідні для проведення розрахунків за формулами, наведеними в [1]; 

здійснений попередній вибір можливих стратегій ТО для виробів БО 

визначеного типу ЛА; 

визначений для кожної з обраних стратегій стосовно виробу БО оптимальний 

режим ТО (обсяг і періодичність робіт); 

визначені для кожного типу виробу БО оптимальну стратегію та питому 

вартість ТО; 

скоригована періодичність ТО для виробів БО, відносно яких як оптимальну 

визначено стратегію ТО за станом (з контролем рівня надійності або з контролем 

параметрів). 

Формування раціонального регламенту ТО бортового обладнання визначеного 

типу ЛА полягатиме у зміненні отриманих під час моделювання для деяких виробів 

БО оптимальних режимів ТО, що обумовлено необхідністю групування робіт в 

єдині форми регламенту з урахуванням чинної періодичності ТО для БО 

визначеного типу ЛА. 

Оскільки запропонований методичний апарат дозволяє формувати регламент 

ТО ЛА, за яким можна забезпечувати заданий рівень надійності БО при мінімальних 

витратах на ТО, то цим апаратом можна скористатися й під час вирішення питань, 

пов’язаних з розробленням нових і модернізацією наявних зразків ВАТ, наприклад: 

у разі вибору варіанта модернізації ВАТ на етапі прийняття рішення щодо її 

модернізації; 

під  час  формування  командуванням  авіації  виду ЗС України вимог до нових 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2017. Вип. № 13(20) 

 

186 

 

зразків ВАТ, а також для визначання необхідних змін у системі ІАЗ авіаційних 

частин у разі прийняття цієї ВАТ на озброєння; 

у разі розробки програми ТО й ремонту ЛА військового призначення на 

ранніх етапах його проектування. 

Отже, через поєднання методики вибору для виробу БО методу ТЕ з 

методикою визначення для виробу БО оптимального режиму ТО отримано 

методичний апарат формування для визначеного типу ВАТ раціонального 

регламенту технічного обслуговування, за яким з мінімальними витратами на ТО 

можна підтримувати льотну придатність і потрібний рівень боєготовності ЛА 

військового призначення. Розглянутий методичний апарат було використано під час 

розробки пропозицій щодо змін в Єдиному регламенті технічного обслуговування 

літака МиГ-29. 
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МЕТОДИЧНІ РЕКОМЕНДАЦІЇ З ОРГАНІЗАЦІЇ РОБІТ З 
ПІДТРИМАННЯ СПРАВНОСТІ КЕРОВАНИХ АВІАЦІЙНИХ ЗАСОБІВ 

УРАЖЕННЯ  
 

Запропоновано застосовування процедури 
декомпозиції для визначення технічного стану 
авіаційних засобів ураження під час виконання 
досліджень з продовження їх призначених 
показників (строків служби, строків 
зберігання), а також наслідків можливих 
відмов під час їх бойового застосування 
 
Ключові слова: авіаційні засоби ураження, граф наслідків відмов, 
декомпозиція, складова частина 

 
Аналіз світового досвіду підтримання справності керованих авіаційних 

засобів ураження (АЗУ) показав, що на озброєнні провідних країн досі 
знаходяться засоби ураження (ЗУ), які виготовлені ще до початку 90-х років 
минулого сторіччя. Це дає змогу максимально використовувати їх ресурсний 
потенціал до досягнення ними гранично допустимих меж експлуатації та 
зменшувати витрати військових відомств. При цьому основним способом 
підтримання справності АЗУ є виконання комплексу досліджень та робіт з 
продовження встановлених строків служби, ремонту та модернізації. 

Сучасні керовані АЗУ складаються з великої кількості елементів, кожен з 
яких виконує свої функції та побудований на основі використання певних 
фізичних принципів і має зв’язки з іншими елементами, а структура 
визначається бойовим призначенням. Разом з цим, усі вони мають спільні риси 
з організації побудови та складу обладнання. Таким чином, сучасні керовані 
АЗУ є типовими представниками складних технічних систем (СТС) і можуть 
бути розглянуті з позицій теорії складних систем в організаційному і 
функціональному аспектах [1]. Одним з можливих шляхів вирішення задач 
аналізу СТС є застосування агрегативно-декомпозиційного методу (АДМ), суть 
якого полягає у представленні СТС сукупністю взаємозв’язаних елементів 
різних ієрархічних рівнів [2]. 

У зв’язку з цим пропонується представити керовані АЗУ у вигляді 
сукупності низки систем (наведення, керування, підриву, енергопостачання  
тощо),   які  у  свою  чергу  також  можуть   бути складними  та   розділятися  на 
© Шатров А.М., Довжук Д.В., Ільїна О.В.,  2017 
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відповідні підсистеми, блоки, елементи.  
Використання процедури декомпозиції дає змогу представити будь-який 

керований АЗУ у вигляді певної структури, яка включає в себе кілька рівнів і 
провести розподіл їх складових частин на групи за визначеними ознаками [3]. 
Результатом проведення дворівневої функціональної декомпозиції АЗУ є 
агрегація, тобто виділення чотирьох груп агрегатів, блоків, систем тощо 
(складових частин) за рівнем контролепридатності та безпеки застосування 
(рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Функціональна дворівнева декомпозиція керованого авіаційного засобу 

ураження на складові частини за рівнем контролепридатності й безпеки 
експлуатації 

 
До першої групи віднесемо складові частини (СЧ), технічний стан яких 

визначається з високим ступенем достовірності як під час виготовлення, так і в 
процесі експлуатації відповідними системами контролю. Наслідками відмов 
цих СЧ можуть бути: 

відміна старту (з пускового пристрою літального апарата); 
погіршення точності наведення на ціль або її втрата на траєкторії; 
старт і політ у некерованому режимі тощо. 
До другої групи віднесемо СЧ, які мають високу експлуатаційну 

надійність, їх технічний стан повністю визначається під час виготовлення, але в 
процесі експлуатації не контролюється. Наслідками відмов таких СЧ (датчиків 
кутових швидкостей, кутових і лінійних прискорень тощо) можуть бути 
погіршення точності наведення на ціль.  

Зазначимо,  що  загрози  руйнування літального апарату (ЛА) внаслідок їх 

Складові частини, технічний стан 
яких повністю контролюється під 

час виготовлення та протягом 
всього процесу експлуатації 

 

Складові частини, технічний стан яких 
повністю контролюється під час 

виготовлення та не контролюється 
протягом всього процесу експлуатації 

ССккллааддооввіі  ччаассттииннии,,  ттееххннііччнниийй  ссттаанн  
яяккиихх  ввииббііррккооввоо  контролюється 

під час виготовлення  

Складові частини, нештатне 
спрацювання яких може призвести до 

пошкодження / руйнування ЛА або 
пускової установки 

 

Складові частини, нештатне 
спрацювання яких не призводить до 
пошкодження / руйнування ЛА або 

пускової установки 
 

ССккллааддооввіі  ччаассттииннии,,  ттееххннііччнниийй  ссттаанн  яяккиихх  
повністю контролюється при 
виготовленні та експлуатації  

Керований авіаційний засіб ураження 
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відмови або нештатної роботи немає. 
До третьої групи віднесемо СЧ, технічний стан яких вибірково 

перевіряється лише під час виготовлення (як правило 3% від кожної партії), а їх 
відмова або нештатна робота не призводять до пошкодження або руйнування 
ЛА. Зазначимо, що в цю групу можуть увійти також СЧ, які містять матеріали 
спецхімії (наприклад, піротехнічні засоби), але їх нештатна робота не несе 
загрози руйнування ЛА. 

До четвертої групи віднесемо СЧ, технічний стан яких також вибірково 
перевіряється лише під час виготовлення (3% кожної партії), які містять 
матеріали спецхімії (вибухові речовини, балістичні палива, піротехнічні суміші 
тощо), а їх нештатна робота може призвести до пошкодження або руйнування 
ЛА. 

Зазначимо, що визначення технічного стану СЧ третьої і четвертої групи 
здійснюється лише методами руйнівного контролю. 

У першу й другу групу увійшли складові частини АЗУ, які не містять 
матеріалів спеціальної хімії, а контроль їх технічного стану можна здійснювати 
з використанням методів параметричного та неруйнівного контролю. При 
цьому загрози руйнування ЛА внаслідок їх відмови або нештатної роботи 
немає. У третю і четверту групу увійшли складові частини АЗУ, більшість з 
яких містять матеріали спеціальної хімії, а дослідження їх технічного стану 
можливе лише методами руйнівного контролю. 

Для розподілу СЧ керованих АЗУ на групи пропонується 
використовувати граф можливих наслідків відмов з вершиною )(X 1 , який у 
свою чергу розподіляється на прояви несправностей (рис. 2).  

Позначимо цей граф як,  ii R,XG  , вершини якого відповідають 
наслідкам відмов деякої СЧ 

        4321 X,X,X,XX i  , (1) 
де iX  – множина станів керованого АЗУ;  1X  – множина станів СЧ АЗУ;  2X  – 
множина несправностей складової частини АЗУ;    43 X,X  – множини наслідків 
несправностей СЧ керованого АЗУ;         4321 r,r,r,rRi   – множина дуг графу; 

s,i 1  – кількість СЧ керованого АЗУ. 
Множину дуг графу всіх складових частин АЗУ позначимо 

        4321 r,r,r,rRi  . (2) 
Поділимо на підмножини дуг кожного рівня       2

2
2

1
2 , rrRi  , 

      3
4

3
1

3 ....,, rrRi  ,       4
7

4
1

4 ....,, rrRi  . 
Стан АЗУ можна визначити якщо визначені вершини        4321

ikikikik X,X,X,X . 
Дуги  11141 ,k;,jr j

ik   характеризують співвідношення між вершинами графу і 
мають відповідні вагові коефіцієнти  10  j

ik
j
ik qq , при цьому повинна 

виконуватись умова 

1
11

1


k

j
ikq . (3) 
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Рис. 2. Граф можливих наслідків відмов складової частини керованого 

авіаційного засобу ураження 
 
Коефіцієнти j

ikq  для кожного рівня графу формують матрицю  
j
ik

j qQ  , (4) 
сума елементів кожної строки якої дорівнює 1. 

Числові показники значимості кожного рівня можна представити 
вектором 

 Tj
k

jj p,...,pp 1 . (5) 
Значення цих показників повинні задовольняти умовам 





4

1

110
j

j
k

j
k p,p . (6) 

Використовуючи матрицю (4) можна визначити вектор коефіцієнтів 
значимості рівня 1j  

  321 ,j,pQp jTjj  . (7) 
Вважаючи вектор першого рівня  1p  відомим отримаємо вектор другого 

рівня  2p  
     




2

1

212

k
kqpp . (8) 

Отже, можна отримати вектори коефіцієнтів значимості наступних рівнів, 
які можна використовувати при розподілі ресурсів на етапі відпрацювання 
комплексу заходів щодо підтримання справності керованих АЗУ на заданий 
період. 

 Х(1) Складова частина керованого АЗУ 

Пошкодження 
АЗУ 

Відмова Нештатна робота 

Несход АЗУ 
з пускового 
пристрою 

ЛА 

Ураження 
цілі 

Промах і 
самоліквідація 
на траєкторії 

Пошкодження 
ЛА 

Руйнування 
ЛА 

 Х(2) 

 Х(3) Невиконання 
завдання 

Без наслідків Руйнування 
АЗУ 

 Х(4) 
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Процедуру розподілу СЧ керованих АЗУ на групи доцільно виконувати у 
три етапи. 

На першому етапі за результатами аналізу й досвіду експлуатації 
виконується аналіз технічної документації та складання переліку можливих 
відмов. 

На другому етапі визначаються наслідки відмов кожної СЧ, їх вплив на 
роботу інших складових частин й усього керованого АЗУ і можливі наслідки, а 
також (за можливістю) – середній час напрацювання і середній інтервал часу 
від моменту виявлення передвідмовного стану до моменту виникнення 
відмови. 

На третьому етапі виконується безпосередній розподіл СЧ керованого 
АЗУ на чотири групи, залежно від рівня небезпеки їх відмов і рівня 
контролепридатності відповідно до рисунків 1 і 2. 

Послідовно аналізуючи наслідки відмов всіх СЧ керованого АЗУ, можна 
отримати перелік нештатних ситуацій (НШ), які можуть відбутися під час 
бойового застосування, та промоделювати їх наслідки. 

Як приклад, розглянемо властивості й можливі наслідки відмов блоків 
живлення 9-Н-1028 ракет типу Р-73. Враховуючи, що визначення їх технічного 
стану здійснюється вибірково методами руйнівного контролю, а наслідки 
відмов є невиконання завдання без загрози безпеки ЛА, зазначену СЧ доцільно 
віднести до третьої групи (див. рис. 1 і 2). 

Отже, використання процедури декомпозиції дасть змогу представити 
керований АЗУ у вигляді деякої структури, яка включає в себе кілька рівнів, й 
провести розподіл їх складових частин на чотири групи за рівнем безпеки 
експлуатації і контролепридатності. Це дасть змогу знизити розмірність задачі, 
розробити на етапі відпрацювання комплексу заходів для кожної групи 
науково-обґрунтовані пропозиції і методичні рекомендації щодо підтримання 
справності керованих АЗУ на заданий період. 
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Вимоги до оформлення статті 

Статті, які подаються в редакцію Збірника наукових праць Державного 

науково-дослідного інституту авіації, повинні бути оформлені належним чином, 

якісно відредагованими та відповідати вимогам до фахових публікацій і профілю 

збірника. 

У редакцію подаються: 

два друковані примірники статті українською мовою загальним обсягом до 5 

сторінок (у тому числі список літератури, таблиці, рисунки), надруковані на білому 

папері формату А4 (210 мм×297 мм) з однієї сторони (один із примірників на звороті 

останнього аркушу статті підписується авторами наукової праці); 

акт експертизи щодо можливості використання цих матеріалів у відкритому 

виданні; 

рецензія на статтю за підписом провідного вченого у даному напрямку 

наукових досліджень (бажано доктора наук); 

витяг з протоколу засідання науково-технічної ради установи (підрозділу), на 

якому рекомендовано статтю до друку;  

відомості про авторів із зазначенням прізвища (великими літерами), ім'я, по 

батькові (повністю), наукового ступеня, вченого звання, посади та контактного 

телефону. 

Разом зі статтею та вказаними документами (упакованих у прозорому файлі) 

технічному секретарю збірника подається електронна версія статті на дискеті (CD-

диску). 

 

Вимоги до електронної версії статті. 

Стаття оформляється у текстовому редакторі Microsoft Office Word 2003 чи 

послідуючих версій (шрифт - Times New Roman Cyr, розмір - 14 pt, одинарний 

інтервал). 

 
 

Параметри сторінки — формат А4 (210 мм×297 мм). Поля: зверху, знизу, зліва 

та справа - 1,5 см. Сторінки не нумеруються. Не допускається використовувати 

переноси слів. 
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Порядок оформлення електронної версії статті. 

Текст статті оформляється в такому порядку: 

1. Індекс УДК, без абзацного відступу, вирівняно по лівому краю. 

Порожній рядок. 

2. Прізвище та ініціали авторів (шрифт - курсив, напівжирний), посада, 

почесні звання, наукова ступінь та вчене звання (шрифт - курсив) без абзацного 

відступу, вирівняно по ширині тексту. Кожний автор друкується в окремому рядку. 

Порожній рядок. 

3. Назва статті (ПРОПИСНІ літери напівжирним шрифтом), без абзацного 

відступу, вирівняна по центру. 

Порожній рядок. 

4. Анотація (шрифт - курсив), без слова "анотація", без абзацного відступу, 

відступ зліва 7 см. 

Порожній рядок. 

5. Ключові слова (розмір - 10 pt, шрифт - курсив), розпочинається 

словосполученням "Ключові слова:", без абзацного відступу, відступ зліва 7 см, 

вирівняно по ширині тексту. 

Порожній рядок. 

6. Основний текст статті, абзацний відступ 1,25 см, вирівняно по ширині 

тексту. 

Текст статті повинен містити: 

постановку проблеми;  

актуальність дослідження;  

зв'язок авторського доробку із важливими науковими та практичними 

завданнями;  

аналіз останніх досліджень і публікацій;  
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виділення невирішених раніше частин загальної проблеми, котрим 

присвячується означена стаття;  

викладення основного матеріалу досліджень з повним обґрунтуванням 

отриманих наукових результатів;  

головні висновки, приклади та перспективи використання результатів 

дослідження. 

Одиниці фізичних величин, які використовуються у публікації, повинні 

відповідати системі СІ. 

Формули розміщаються в окремому рядку, в першому стовпчику таблиці без 

обрамлення (ширина першого стовпчика 16,9 см, другого - 1,5 см), вирівняної по 

центру, без абзацного відступу. Для набору формули використовувати вбудований у 

Word редактор формул Equation Editor з наведеними нижче параметрами: 

 
 

 
Нумерувати слід лише ті формули, на які є посилання у наступному тексті. 

Інші нумерувати не рекомендується. Формули нумеруються послідовно арабськими 

цифрами в круглих дужках у другому стовпчику таблиці (без абзацного відступу, 

вирівняно по правому краю, з центруванням по висоті стовпчика). Додаткові 

порожні рядки перед і після формул не робляться. 

Таблиці повинні готуватись з використанням відповідного інструмента в 

редакторі Word, представлені одним блоком, не розмічені для переносу. Таблиці 
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нумеруються послідовно арабськими цифрами. Зверху вони повинні мати короткий 

заголовок, який складається зі слова "Таблиця ..." з її порядковим номером (в 

окремому рядку, без абзацного відступу, вирівняно по правому краю) та назви 

таблиці (в окремому рядку, без абзацного відступу, вирівняно по центру). Примітки 

до таблиці даються тільки в тексті статті. Не доцільно використовувати вертикальні 

надписи у стовпчиках. 

Рисунки до статті створюються у редакторі Word, або вставляються в текст 

статті з використанням зображень (чорно-білі, з градаціями сірого кольору з 

роздільною здатністю не менш 300 dpi), які розміщуються в зовнішніх файлах у 

форматі TIFF, PCX, JPG, BMP (файли із зображенням обов’язково надаються до 

редакції на носії інформації разом з електронною версією статті). Рисунки 

підписуються знизу (в окремому рядку, без абзацного відступу, вирівняно по 

центру), позначають словом "Рис.", з його порядковим номером (нумеруються 

послідовно арабськими цифрами) та вказують назву (пояснювальний підпис) 

рисунку (наприклад: Рис.1. Структурна схема імітатора датчика). 

При написанні статті необхідно вказувати посилання на джерела, матеріали 

або окремі результати які наводяться в тексті статті. Посилання в тексті статті на 

джерела слід зазначати порядковим номером за переліком посилань, виділеним 

двома квадратними дужками, наприклад, "... у працях  

[1-7]...". 

Порожній рядок. 

7. Список літератури позначають словом "ЛІТЕРАТУРА" (ПРОПИСНІ 

літери напівжирним шрифтом), без абзацного відступу, вирівняно по центру. 

З нового рядку приводиться порядковий номер та бібліографічний опис 

джерела цитованої літератури за порядком посилання у тексті статті (абзацний 

виступ – 0,63 см, вирівнювання по ширині тексту). Кожне джерело друкується в 

окремому рядку. 

Порожній рядок. 

8. У кінці статті вказується дата її надсилання у редакцію збірника та 

рецензент статті (без абзацного відступу, вирівняно по лівому краю, розмір - 10 pt, 

шрифт курсивом).  

Зразок. Надійшла до редакції 25.10.2016. 

Рецензент: професор Іванов О.С. 

9. На перший сторінці внизу вказується авторська позначка (розмір - 9 pt, без 

абзацного відступу, вирівняно по лівому краю). 

Зразок.  Тимофєєв С.О., 2016 

10. На кожній сторінці статті розміщаються верхні колонтитули (розмір – 

12 pt, шрифт курсивом з підкресленням, без абзацного відсту ( вирівняно по центру). 

Зразок верхнього колонтитула (на наступний рік).  
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