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СИСТЕМА ПІДТРИМАННЯ СПРАВНОСТІ ТА ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ РОЗВИТКУ 

АВІАЦІЇ ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ  

 

Представлено результати досліджень по 

обґрунтуванню та впровадженню національної 

системи підтримання справності / льотної 

придатності та розвитку / модернізації авіаційної 

техніки авіації Збройних Сил України в умовах 

сучасності 

 
Ключові слова: авіаційна техніка, справність, бойовий потенціал, 

модернізація, льотна придатність, безпека польотів 

 

З набуттям Україною незалежності в бойовому складі авіації Збройних Сил 

(ЗС) України перебувають винищувачі Су-27 та МиГ-29, бомбардувальники          

Су-24М, штурмовики Су-25, літаки-розвідники Су-24МР та Ан-30, військово-

транспортні літаки Ил-76МД, транспортні та спеціальні літаки Ан-24 та Ан-26 

різних модифікацій, вертольоти типу Ми-2, Ми-8, Ми-24 учбово-тренувальні літаки 

Л-39 та безпілотні авіаційні комплекси ВР-2 “Стриж” і ВР-3 “Рейс”. Всі зазначені 

літальні апарати, за виключенням літаків сімейства “Ан”, є авіаційною технікою 

іноземної розробки і виробництва (в основному – Російської Федерації) і були 

виготовлені переважно в кінці 80-х – на початку 90-х років. 

Не зважаючи на наявність до 2014 року міжурядових угод між Російською 

Федерацією та Україною з військово-технічного співробітництва у сфері взаємних 

поставок озброєння і військової техніки, комплектуючих виробів і запасних частин, 

організації ремонту та надання інших послуг військового призначення, за напрямом 

забезпечення експлуатації та ремонту військової авіаційної техніки не було 

реалізовано жодного спільного проекту в інтересах авіації ЗС України.  

Це призвело до того, що, через інтенсивне вичерпання основними типами 

літальних апаратів військового призначення ресурсних обмежень по строку служби 

та неможливість організувати авторський нагляд процесу експлуатації авіаційної 

техніки ЗС України з боку російських розробників, проблема забезпечення її 

справності вже на початку 90-х років була ідентифікована як критична. 

З метою розвязання зазначеної проблеми в структурі Військово-Повітряних 

Сил ЗС України в 1992 році було створено відповідну науково-дослідну установу – 

Науковий центр ВПС (з 2004 року – Державний науково-дослідний інститут авіації), 

основним завданням якого було формування напрямів та принципів загальної 

© Харченко О.В., Пащенко С.В., Мавренков О.Є., 2019 
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стратегії технічної експлуатації авіаційної техніки ЗС України, за якою не 

здійснюється авторський нагляд (рис. 1). 

 

 
 

Рис.1. Стратегія технічної експлуатації авіаційної техніки  

державної авіації України 

 

На першому етапі зазначеної стратегії за результатами системних наукових 

досліджень, які виконувались Державним науково-дослідним інститутом авіації у 

взаємодії з Командуванням Повітряних Сил ЗС України, авіаційними ремонтними 

підприємствами, профільними науково-дослідними установами Національної 

академії наук України та підприємствами промисловості, було розроблено 

відповідну нормативно-правову базу та впроваджено такі інноваційні технології: 

освоєння замкнених циклів заводського ремонту практично всієї 

номенклатури військової авіаційної техніки [1]; 

продовження її строків служби та збільшення ресурсу [2]; 

переведення військової авіаційної техніки на експлуатацію за технічним 

станом [3]. 

Отже, на практиці було створено національну систему забезпечення 

справності та льотної придатності військової авіаційної техніки іноземної розробки 

та виробництва, яка базується на відповідній законодавчій та нормативно-правовій 

базі України, регулює порядок взаємодії її суб’єктів та спирається на виробничо-

технологічні можливості вітчизняних підприємств авіаційної галузі (рис. 2). 

В рамках зазначеної системи продовження безпечної експлуатації парку 

авіаційної техніки ЗС України за межами попередньо встановлених її розробниками 
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ресурсних показників дозволило тільки за період 1998…2004 років забезпечити 

економію до 2 млрд. грн. державних коштів на підтримання її справності без 

виконання заводського ремонту. 

 

 
 

Рис. 2. Національна система підтримання льотної придатності 

авіаційної техніки державної авіації України 

 

На другому етапі на підставі набутого досвіду реалізації юридично 

унормованих рішень, спрямованих на визначення можливості експлуатації парку 

літальних апаратів ЗС України після вичерпання попередньо встановлених строків 

служби, а також забезпечення та підтвердження умов їх безпечного використання за 

призначенням, було обґрунтовано та впроваджено систему індивідуального 

продовження строків служби (збільшення ресурсів) кожного зразка авіаційної 

техніки до досягнення ним граничного стану. 

Це дозволило до кінця 2010 року за рахунок близько 350…400 щорічно 

проведених наукових досліджень безпосередньо в місцях базування авіаційної 

техніки та в умовах авіаційних ремонтних підприємств практично вдвічі збільшити 

її попередньо встановлені строки служби, забезпечивши при цьому безпеку польотів 

та виконання бойових завдань. 

На третьому етапі, починаючи з 2011-го року в рамках Концепції підтримання 

справності та бойового потенціалу парку авіаційної техніки авіації Повітряних Сил 

Збройних Сил України на період до 2025…2030 років, затвердженої Міністром 
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оборони України, було визначено основні пріоритети, шляхи та напрями реалізації 

технічної політики щодо підтримання справності та бойового потенціалу існуючого 

парку військової авіаційної техніки як на середньострокову, так і та довгострокову 

перспективу [4]. 

В основу комплексу заходів, передбачених Концепцією, було покладено 

комісійне обстеження всього наявного парку бойового складу авіації з метою 

визначення перспектив подальшого його використання та формування оптимальних 

шляхів відновлення справності авіаційної техніки на основі розробки 

індивідуальних програм управління її ресурсними показниками. 

В той же час, науковий аналіз процесу вичерпання встановлених строків 

служби парку літальних апаратів авіації ЗС України з урахуванням особливостей їх 

застосування та впливу зовнішніх факторів довів, що існує реальна гранична межа, 

за якою подальша безпечна експлуатація того чи іншого об’єкта військової 

авіаційної техніки стає загрозливою. 

При цьому визначальними, з точки зору прогнозування граничних строків 

служби та ресурсу об’єктів авіаційної техніки, стали так звані їх “критичні” 

елементи конструкції, локалізація та системний аналіз яких дозволяє на підставі 

відповідних досліджень прогнозувати життєвий цикл парку авіаційної техніки. 

Створення та практична реалізація програм локалізації “критичних” елементів 

конструкції, за умови їх своєчасного ремонту або заміни, надає можливість 

здійснювати управління ресурсними показниками парку літальних апаратів до їх 

граничних значень. 

Тому, на сьогодні, в рамках четвертого етапу загальної стратегії основною 

умовою подальшої безпечної експлуатації старіючого парку авіаційної техніки, 

строки служби якої вдвічі перевищують попередньо встановлені значення, є 

виявлення та постійний моніторинг і актуалізація “критичних” елементів 

конструкції по кожному типу авіаційної техніки з можливістю їх локалізації 

засобами контролю і діагностики та подальшого відновлення шляхом ремонту або 

заміни. 

Враховуючи відсутність поставок запасних частин та комплектувальних 

виробів з Російської Федерації, заміна визначених в процесі діагностування 

зазначених “критичних” елементів, у разі неможливості їх відновлення шляхом 

ремонту, повинна відбуватися в рамках реалізації заходів імпортозаміщення [5]. 

Дослідження “критичних” елементів конструкцій за типами літальних 

апаратів, а також їх локалізація, відновлення та імпортозаміщення – це на сьогодні 

основні складові стратегії експлуатації парку авіаційної техніки до граничних 

значень для забезпечення повного використання її ресурсного потенціалу, 

закладеного на етапі розробки та виробництва. 

Вирішення зазначених питань створює об’єктивні умови розгляду перспектив 

подальшого розвитку авіації ЗС України. 

Аналіз парків військових літальних апаратів, зокрема тактичних бойових 

літаків, країн світу показує, що строк служби переважної більшості таких літаків 

складає від 25 до 35 років. Навіть економічно потужні країни не поспішають 

виводити їх з бойового складу та прагнуть максимально використати їх потенціал 

шляхом продовження ресурсних показників, виконання ремонту та модернізації. 
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З метою обґрунтування перспектив розвитку авіаційного парку ЗС України 

Державним науково-дослідним інститутом авіації було розроблено Стратегію 

розвитку та модернізації військової авіаційної техніки на довгострокову 

перспективу, яка передбачає поступове нарощування бойового потенціалу авіації 

через виконання поетапної модернізації силами вітчизняних підприємств, 

подальшого виконання глибокої модернізації з можливим залученням провідних 

іноземних компаній та поступового переозброєння на нові сучасні типи літальних 

апаратів, починаючи з періоду 2025 - 2030-х років (рис. 3). 

 

 
 

Рис. 3. Стратегія розвитку та модернізації військової авіаційної техніки 

 

В рамках реалізації зазначеної Стратегії були розроблені та затверджені 

Міністром оборони України концепції модернізації основних типів літальних 

апаратів авіації ЗС України, які визначають їх технічні обриси, варіанти 

модернізації. За результатами реалізації запропонованих технічних рішень 

очікується підвищення бойових можливостей літальних апаратів в залежності від 

варіантів модернізації від 35 до 70 %. 

На сьогодні вже завершено модернізацію основних типів літальних апаратів за 

першими частковими варіантами з підвищення їх бойових можливостей до 50 %. 

Також продовжується виконання дослідно-конструкторських робіт з модернізації 

бойових літаків за другим та третім розширеними варіантами. 
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Разом з тим, проведений порівняльний аналіз свідчить, що модернізація парку 

літальних апаратів ЗС України тільки у визначених на сьогодні обсягах силами 

вітчизняних підприємств, дозволить зберегти рівень бойового потенціалу авіації на 

деякому (порівняно невисокому) рівні орієнтовно до 2025 року, після цього він 

почне знижуватися через виведення з експлуатації морально та фізично застарілих 

літальних апаратів. 

Крім того, практичний досвід застосування авіації при проведенні 

антитерористичної операції на сході України в 2014…2015 роках, а також 

системний аналіз втрат літальних апаратів ЗС України в ході цієї операції, 

визначили необхідність вирішення проблемних питань щодо підвищення їх бойових 

можливостей для ефективного застосування за призначенням. 

Основними причинами виникнення зазначених проблемних питань стали: 

невідповідність бортових засобів літаків щодо дальності та точності виявлення 

цілей сучасним вимогам; 

відсутність у їх складі сучасних високоточних засобів ураження; 

низька надійність та ефективність бортових засобів захисту літаків від 

керованих ракет розробки колишнього СРСР та Російської Федерації. 

Одним з напрямів вирішення зазначених проблемних питань та підвищення 

бойового потенціалу авіаційної компоненти Збройних Сил є перехід до виконання 

глибокої модернізації парку авіаційної техніки і, в першу чергу, тактичних бойових 

літаків Повітряних Сил. 

Глибока модернізація ставить за мету на 90 % підвищення бойових 

можливостей основних типів літаків до рівня “покоління 4+” та надання їм 

властивостей багатофункціональних винищувачів. Вона передбачає комплексне 

переобладнання літальних апаратів новітніми ефективними комплексами оборони, 

сучасним бортовим обладнанням та високоточною зброєю. 

Глибоку модернізацію літальних апаратів доцільно здійснювати поетапно на 

підставі вже створених варіантів з послідовним нарощуванням бойового потенціалу, 

визначивши черговість типів літальних апаратів відповідно до пріоритетів 

Командування Повітряних Сил в рамках вже відкритих або нових дослідно-

конструкторських робіт. 

Готових технічних рішень з високим ступенем готовності, які планується 

реалізувати в рамках робіт з глибокої модернізації, вітчизняні підприємства на 

сьогодні не мають. Одним із можливих шляхів оснащення літаків ЗС України за 

варіантами глибокої модернізації є реалізація науково-технічних напрацювань 

провідних іноземних компаній при інтеграції їх із виробами виробництва 

українських підприємств. 

Так для літаків тактичної авіації відповідний варіант модернізації передбачає, 

насамперед, встановлення сучасної багатофункціональної бортової 

радіолокаційної станції, оснащення високоточними засобами ураження та 

бортовим комплексом оборони. 

Це сучасне комплексне рішення, в основі якого знаходиться центральний 

комп’ютер та загальна шина даних за стандартом MIL STD 1553B. По суті це новий 

бортовий комплекс зі своїми джерелами отримання радіолокаційних, навігаційних 
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та інших вхідних даних, середовищем їх цифрової обробки, електронною 

індикацією та системою керування зброєю. 

При цьому окремі елементи засобів об’єктивного контролю, навігаційно-

посадкових систем, пристрою викиду хибних цілей можуть бути реалізовані з 

залученням українських підприємств (з урахуванням наявних напрацювань в рамках 

вже реалізованих варіантів модернізації літака МиГ-29). 

Основними перевагами, які досягатимуться в результаті глибокої модернізації, є: 

суттєве розширення бойових можливостей літака по ураженню повітряних і 

наземних цілей на значно більших дуальностях, з більш високою точністю та 

цілодобово, з реалізацію одночасної атаки кількох цілей; 

зростання точності та надійності навігаційного забезпечення, реалізація 

сучасних режимів високоточної навігації за електронними картами; 

кардинальне підвищення власної безпеки літального апарату і екіпажу за 

рахунок застосування нових керованих авіаційних засобів ураження середньої і 

великої дальності без заходу в зону дії протиповітряної оборони противника, а 

також використання комплексу сучасних засобів захисту літака; 

покращення характеристик зв’язку та передачі даних в умовах ведення 

радіоелектронної протидії; 

підвищення рівня інформаційної обізнаності екіпажу, зменшення кількості 

ручних операцій та своєчасність приймання рішень на управління літаком і 

застосування засобів ураження; 

здійснення державного розпізнавання в режимах відповідної системи країн 

НАТО. 

Враховуючи, що практична реалізація такого проекту пов’язана зі значним 

фінансовим ресурсом, на сьогодні найбільш доцільним є варіант, коли заходи з 

глибокої модернізації будуть виконуватися тільки на визначеній Генеральним 

штабом ЗС України мінімально достатній кількості літаків, а на решті літаків – 

модернізація за вже прийнятими (першим, другим та третім) варіантами. 

Це дозволить значно заощадити державні кошти та використовувати літаки, 

оснащені бортовими комплексами оборони, сучасними радіолокаційними станціями 

та високоточними засобами ураження з метою цілевказання іншим групам літаків 

при вирішенні бойових завдань. 

Отже, узагальнюючи вище викладене можна констатувати таке: 

1. Формування загальної стратегії управління технічним станом парку 

літальних апаратів державної авіації та впровадження на її основі технологій 

замкнених циклів ремонту всієї номенклатури авіаційної техніки, продовження 

(збільшення) її ресурсних показників, встановлених розробником, та переведенням 

на експлуатацію за технічним станом дозволила на сьогоднішній день створити 

незалежну національну систему відновлення справності (забезпечення льотної 

придатності) авіаційної техніки, за якою не здійснюється авторський нагляд. 

Ефективне функціонування зазначеної системи ґрунтується на розвиненому 

законодавчому та нормативно-правовому забезпеченні, яке визначає розподіл 

відповідальності, а також описує і узаконює процеси взаємодії відповідних суб’єктів 

цієї системи – органів військового управління, експлуатантів авіаційної техніки, 

авіаційних ремонтних підприємств, профільних підприємств промисловості та 
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головної профільної науково-дослідної установи – Державного науково-дослідного 

інституту авіації. 

2. Проведені аналітичні дослідження та узагальнення досвіду щодо організації 

і проведення робіт з продовження (збільшення) календарних та ресурсних 

показників дають підстави стверджувати, що експлуатація парку літальних апаратів 

державної авіації України до досягнення ними реальних граничних показників 

довговічності є технічно можливою і економічно доцільною. 

3. Системний аналіз впливу зовнішніх та експлуатаційних факторів на зміну 

технічного стану літальних апаратів військового призначення дозволив визначити 

“критичні” елементи конструкції, що характеризуються наявністю тріщин, 

корозійних уражень та зношенням матеріалів і обмежують їх ресурсні можливості. 

Доведено, що розміщення зазначених “критичних” елементів є 

індивідуальним для кожного типу літальних апаратів, а ступінь небезпеки від 

наявності кожного такого елемента – індивідуальною для кожного конкретного 

зразка авіаційної техніки. При цьому виявлення та локалізація “критичних” 

елементів передбачає проведення відповідних досліджень та поглибленого 

діагностичного контролю визначених об’єктів. 

4. Забезпечення справності та подальшої безпечної експлуатації парку 

літальних апаратів державної авіації України до повного вичерпання ресурсного 

потенціалу може бути реалізовано за рахунок: 

визначення за результатами досліджень індивідуальних граничних показників 

експлуатації найбільш небезпечних вузлів, агрегатів та комплектувальних виробів 

літаків та вертольотів ЗС України, які обмежують їх календарний строк служби та 

ресурс; 

відпрацювання практичних пропозицій щодо відновлення справності 

найбільш критичних вузлів, агрегатів та комплектувальних виробів визначених 

типів авіаційної техніки за критерієм “ефективність – вартість”; 

розробки дієвого механізму поновлення зазначених “критичних” елементів 

визначених типів авіаційної техніки за рахунок реалізації програми 

імпортозаміщення. 

5. Нарощування військово-технічного рівня літальних апаратів ЗС України на 

сьогодні можливо як за рахунок їх модернізації силами вітчизняних підприємств у 

визначених обсягах, так і з залученням іноземних компаній з метою підвищення 

бойових можливостей основних типів літаків до рівня “покоління 4+” та надання їм 

властивостей багатофункціональних винищувачів. 

Перший варіант при відносно незначних фінансових витратах на реалізацію 

запропонованих технічних рішень здатен забезпечити підвищення бойових 

можливостей літальних апаратів до 50 %.  

Разом з тим, модернізація літальних апаратів силами вітчизняних підприємств 

навіть за третім розширеним варіантом не забезпечує комплексне переобладнання 

літальних апаратів новітніми ефективними комплексами оборони, сучасним 

бортовим обладнанням та високоточною зброєю, що суттєво обмежує їх бойові 

можливості та робить фактично неконкурентними на світовому ринку. 

6. Варіант залучення іноземних компаній в якості співвиконавців глибокої 

модернізації забезпечить усунення зазначених недоліків, але треба розуміти, що при 
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цьому, по-перше, збільшиться її вартість, а, по-друге, це обумовить певні значні 

ризики як суто політичні (вибір країни – співвиконавця), так і виключно техніко-

технологічні (можливість інтеграції нового обладнання в бортовий комплекс 

існуючого літального апарата). 

7. Немаловажним фактором при прийнятті остаточного рішення на глибоку 

модернізацію є також ресурсний потенціал тих літальних апаратів, на яких 

планується її виконання, тому, що, з економічної точки зору, витрата значних 

коштів на підвищення бойового потенціалу доцільна тільки для тих визначених 

об’єктів авіаційної техніки, фактичний строк служби яких до граничних значень 

складає, як правило, 15…20 років. 

Таким чином, враховуючи фактичний ресурсний потенціал парку літальних 

апаратів ЗС України, вже сьогодні на державному рівні необхідно прийняття 

рішення на глибоку модернізацію визначеної їх кількості й типів, коли доцільність 

цієї модернізації є системно обґрунтованою. 
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ЩОДО ВИЗНАЧЕННЯ ЕКОНОМІЧНОГО ЕФЕКТУ ВІД ПІДВИЩЕННЯ 

НАДІЙНОСТІ ВІЙСЬКОВОЇ АВІАЦІЙНОЇ ТЕХНІКИ 

 

Розглянуто методику кількісної оцінки 

економічного ефекту від впровадження заходів 

щодо підвищення надійності військової авіаційної 

техніки 

 
Ключові слова: військова авіаційна техніка, економічний ефект від 

підвищення надійності, кількість відмов комплектувальних виробів 

 

На сьогодні питання зниження витрат на експлуатацію і ремонт військової 

авіаційної техніки (ВАТ) за умови підтримання заданого рівня безпеки польотів та 

при недостатньому фінансуванні є одним з актуальних та найважливіших завдань 

інженерно-авіаційного забезпечення. 

На сучасному етапі проблемними питаннями експлуатації ВАТ, яка перебуває 

на озброєнні Повітряних Сил Збройних Сил (ПС ЗС) України, є: 

наближення до граничних станів агрегатів, комплектувальних виробів (КВ) та 

матеріалів (до складу яких входять електролітичні конденсатори, напівпровідникові 

та електровакуумні прилади, мікровимикачі тощо); 

зниження надійності КВ бортового обладнання (БО) літальних апаратів (ЛА), 

що експлуатуються за межами первинно встановлених та продовжених строків 

служби;  

знаходження частини ЛА на тимчасовому або довгостроковому зберіганні, що 

призводить до прискорення розвитку корозії та мікробіологічного ураження КВ БО 

літальних апаратів; 

недостатня наявність запасних частин та витратних матеріалів, що призводить 

до того, що певна кількість ЛА розукомплектовується і їх КВ ідуть на відновлення 

інших несправних ЛА, при цьому порядок допуску цих агрегатів до заміни за 

ресурсними показниками та строками служби не вирішений; 

відсутність авторського нагляду та супроводження експлуатації ЛА іноземної 

розробки і виробництва з боку розробників і виробників.  

Разом з тим, за інформацією розробників ВАТ, а також за даними про її 

технічний стан, які отримані під час досліджень і робіт з продовження призначених 

показників в період від 1997 до 2018 року, ЛА авіації Збройних Сил України мають 

достатній запас працездатності для здійснення їх експлуатації протягом 

40...45 років. 

 

© Дудкін І.П., Вабіщевич О.В., Бабкіна Т.В., 2019 
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Наявний досвід експлуатації ВАТ Збройних Сил України показує, що 

зниження витрат здійснюється, в основному, за рахунок [1]: 

підвищення надійності ВАТ; 

збільшення встановлених ресурсних показників; 

зниження витрат матеріальних ресурсів; 

зниження трудомісткості робіт; 

скорочення штатної чисельності персоналу; 

підвищення продуктивності праці; 

зниження собівартості (ціни) ремонту ВАТ;  

розширення номенклатури і збільшення кількості виробів ВАТ, які 

ремонтуються; 

збільшення регламентованих строків зберігання законсервованих виробів ВАТ 

тощо. 

Економічний ефект за цими заходами безпосередньо реалізується в 

експлуатуючих частинах і тому загальний по авіації Збройних Сил України ефект, з 

урахуванням особливостей визначення його складових, може бути розраховано за 

формулою: 

,j

j

m

j

n

i

i KЭЭ 







 

 1 1

, (1) 

де Э – загальний середньорічний економічний ефект по авіації Збройних Сил 

України від зниження витрат на експлуатацію і ремонт ВАТ в результаті реалізації 

вищевказаних заходів, грн.; Эі – річний економічний ефект за і-тим заходом 

зниження витрат, із розрахунку на один ЛА j-го найменування, грн.; n – кількість 

заходів зниження витрат, за якими визначається економічний ефект, із розрахунку 

на один ЛА j-го найменування; Кj – кількість одиниць парку ЛА j-го найменування; 

m – кількість типів ЛА, на які розповсюджуються заходи зниження витрат. 

Основним із заходів щодо зниження витрат на експлуатацію і ремонт ВАТ є 

підвищення надійності. 

У даній статті пропонується методика кількісної оцінки економічного ефекту 

від впровадження заходів щодо підвищення надійності ВАТ. 

Відповідно до ДСТУ 3004 – 95 [2] під поняттям надійності слід розуміти 

властивість об’єкта зберігати в часі у встановлених межах значення всіх параметрів, 

які характеризують здатність виконувати потрібні функції на заданих режимах та 

умовах застосування, технічного обслуговування, зберігання і транспортування.  

Надійність ВАТ залежить від значної кількості чинників. Методи підвищення 

надійності визначаються за допомоги локалізації одних або інших факторів та 

поділяються на два класи [3]: 

методи підвищення надійності у процесі проектування та виробництва; 

методи забезпечення (підтримки) надійності у процесі експлуатації. 

Методи забезпечення (підтримки) надійності у процесі експлуатації полягають 

у [3]: 

виявленні та усуненні конструктивно-виробничих недоліків блоків, агрегатів 

та систем із складу БО; 
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зниженні коефіцієнтів навантаженості при перехідних режимах вмикання 

(вимикання) КВ БО; 

застосуванні раціональних режимів контролю, обслуговування та 

використання КВ БО; 

проведенні прогнозування відмов; 

застосуванні резервування; 

інструментальній перевірці та тренуванні елементної бази, що встановлюється 

в КВ БО на заміну при усуненні виявлених відмов; 

висококласній технічній підготовці фахівців інженерно-авіаційної служби, що 

експлуатують ВАТ. 

У загальному випадку визначення економічного ефекту від підвищення 

надійності залежить від багатьох кількісних та якісних показників, які мають різний 

вплив на його значення [4]. 

Збільшення напрацювання (нальоту) на одну відмову (пошкодження) визначає 

величину скорочення числа відмов (пошкоджень), що розраховується за формулою 

вK
TT

)ТТ(
К 






21

12
,                                                 (2) 

де К  – скорочення кількості відмов (пошкоджень) у зв’язку з підвищенням 

надійності ВАТ із розрахунку на один ЛА j-го найменування в рік; 21 Т,Т  – наявне 

та прогнозовне напрацювання (наліт) на одну відмову (пошкодження) відповідно;   

  – середньорічне напрацювання (наліт) одного ЛА j-го найменування; вК  – 

кількість агрегатів, встановлених на ЛА j-го найменування (якщо 1Т  та 2Т  

визначаються для системи, виду обладнання або за ЛА j-го найменування в цілому, 

1вК ). 

Зміни показників Т1, Т2 досягаються, в основному, підвищенням надійності 

ВАТ, удосконаленням навичок її експлуатації та ремонту тощо. 

Кількісна оцінка річного економічного ефекту від впровадження заходів щодо 

підвищення надійності ВАТ може бути розрахована за формулою 

 
 











m

j

n

i

iiH ЗKЭ
1 1

,                                            (3) 

де НЭ  – річний економічний ефект від підвищення надійності із розрахунку на один 

ЛА j-го найменування, грн.; К  – скорочення кількості відмов (пошкоджень) у 

зв’язку з підвищенням надійності ВАТ із розрахунку на один ЛА j-го найменування 

в рік; іЗ  – середні наявні витрати праці, запасних частин, палива, енергії, ресурсу 

ВАТ на ліквідацію одного наслідку відмови (пошкодження) і-го виду, грн.; i  – 

частка відмов (пошкоджень), які призводять до і-го виду наслідків, в загальній 

кількості відмов (пошкоджень); n – кількість основних видів наслідків відмов 

(пошкоджень); m – кількість видів виробів ВАТ, за якими змінюється надійність 

(якщо К,Зі  та i  визначаються за ЛА j-го найменування в цілому, m = 1). 
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До основних видів відмов (пошкоджень) відносяться: 

безпосередньо відмова (пошкодження); 

припинення виконання польотного завдання; 

пошкодження ЛА; 

безповоротна втрата ЛА. 

Величини іЗ та i  визначаються на кожний і-й вид наслідків відмов (якщо  

i = 0, іЗ  не визначається). 

Отже, проведення досліджень щодо визначення та обґрунтування шляхів 

підвищення надійності ВАТ в сучасних умовах є актуальною науково-технічною 

задачею. Приведена методика кількісної оцінки економічного ефекту від 

впровадження заходів щодо підвищення надійності військової авіаційної техніки 

дозволяє визначати раціональні методи підтримання заданого рівня справності ВАТ 

та оптимізувати фінансові витрати на її експлуатацію і ремонт за умови 

забезпечення безпеки польотів. Результати запропонованих розрахунків доцільно 

використовувати при плануванні комплексу організаційно-технічних заходів щодо 

продовження (збільшення) встановлених показників та переведення виробів ВАТ на 

експлуатацію за технічним станом. 
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ПРОБЛЕМИ ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ ЕФЕКТИВНОЇ ПІДГОТОВКИ ВІЙСЬКОВИХ 

ЛЬОТЧИКІВ ПОВІТРЯНИХ СИЛ ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ 

 

Розглядаються проблеми підготовки військових 

льотчиків, підвищення їх професійного рівня з 

мінімальними фінансовими витратами й 

максимальною ефективністю. З цією метою 

аналізується сам процес професійного навчання, 

вплив на нього різних чинників 

 
Ключові слова: професійне навчання військового льотчика, навчально-

бойові завдання, навчально-бойовий літак, професійний відбір, 

неспроможність пілотувати, засоби віртуалізації польотного завдання 

 

Професійне навчання військового льотчика тактичної авіації коштує дуже 

дорого [1]. Звідси й постає актуальність цього дослідження, спрямованого на 

зменшення вартості підготовки одного льотчика для Повітряних Сил Збройних Сил 

України (Повітряних Сил ЗС України). Це дослідження має суто практичне 

застосування: обґрунтувати, який саме літак, з якими основними технічними 

даними, потрібно закупити чи створити для заміни Л-39. 

Аналіз останніх публікацій показує, що нині ведуться перемовини про 

закупівлю навчально-бойового літака виробництва КНР типу L-15 [2]. Виникає 

питання, наскільки повно він відповідає потребам Повітряних Сил ЗС України? Чи 

дає змогу закупівля L-15 зменшити вартість підготовки льотчиків Повітряних Сил 

ЗС України та збільшити її ефективність? 

Для вивчення впливу одного з чинників, від якого суттєво залежить 

успішність процесу підготовки льотчиків, приведемо статистику випуску льотчиків 

Чернігівського вищого військового училища льотчиків, в якому один із авторів 

навчався з 1984 по 1988 рік: два роки на Л-39 і два роки на МиГ-21. 

 

            Таблиця 1 

Зараховано на перший курс 316 

Випустили льотчиків-інженерів 184 

Виключили з училища за станом здоров`я та за неспроможністю 

пілотувати літак 

78 

Випустили по не льотному профілю 54 
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Списували з льотної роботи переважно на першому й третьому курсах. Чому 

списували на першому курсі зрозуміло: не зважаючи на попередній професійний 

відбір лише практика дає змогу достеменно з`ясувати, може чи не може курсант 

пілотувати літак. 

Проте залишається важливим питання, чому списували на третьому, та навіть 

на четвертому курсі? Адже до списування курсант успішно пролітав два роки на    

Л-39, навіть три. 

Після двох років навчання було виділено групу курсантів, що й третій рік 

продовжувала літати на Л-39. Групу назвали “експеримент”. Середній наліт кожного 

курсанта цієї групи на Л-39 склав приблизно: 

            Таблиця 2 

1 курс 1985 рік близько 80 годин 

2 курс 1986 рік близько 120 годин 

3 курс 1987 рік близько 120 годин 

Всього близько 320 годин 

 

Мета: випустити з училища льотчиків 3-го класу. На четвертому курсі група 

“експерименту” повинна була в подальшому літати на МиГ-23. Навіть із цієї групи, 

де кожен курсант налітав попередньо близько 320 годин (і міг би навіть бути 

льотчиком-інструктором на Л-39), списали в підсумку п`ятьох курсантів за виявлену  

неспроможність виконати посадку літака МиГ-23УБ. Саме неспроможність 

посадити спарку МиГ-23УБ на швидкості, що значно більша за швидкість на 

посадці Л-39 й стала основною причиною списання згаданих п`яти курсантів 

“експерименту”. Отже ці обставини в підсумку й призвели до даремної витрати 

відповідного ресурсу літаків Л-39, палива, забезпечення польотів на протязі цілого 

року навчання відомих п'яти курсантів. Вони були запізніло все ж таки відраховані 

на четвертому курсі з причини професійної непридатності. 

Звідси можна зробити висновок, що запропонований для Повітряних Сил ЗС 

України L-15 не повною мірою відповідає вимогам підготовки льотчиків тактичної 

авіації. Перш за все L-15 не має режиму для відпрацювання посадки з підвищеною 

швидкістю, що властива Су-24, Су-27, МиГ-29. 

Навчально-бойовий L-15 спроектований свого часу КБ Яковлєва (тому КНР 

платить рояліті РФ за кожен збудований літак, що є наразі неприйнятним фактом 

для України) значною мірою як штурмовик, а не навчальний літак. Саме для цього 

конструктори передбачили на ньому дублювання життєво важливих функцій, як 

засіб виживання від бойових пошкоджень, забезпечили великою кількістю підвісок 

для озброєння, бронею тощо. Проте літаку для навчання, а не для бою, за 

визначенням такі додаткові конструктивні особливості, очевидно, є надмірними. 

Адже вимог бойової живучості до нього не висувається. До того ж засоби 

віртуалізації представлені на борту L-15 досить слабо. Та й базова вартість L-15 

11.000.000 американських доларів явно завелика. Вартість експлуатаційних витрат і 

всього життєвого циклу порівняно з тим же Л-39 теж дуже завищена [2]. 
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В той же час з надходженням на озброєння Повітряних Сил ЗС України 

сучасних захисних шоломів льотчика французького виробництва стало можливим 

компьютеризувати значну частину видів бойової підготовки: в шоломі передбачено 

можливість проектувати постійно генероване компьютером динамічне відео на 

внутрішню поверхню захисного скла шолома [3]. Тому в ньому можна виконувати, 

наприклад, навчальні атаки з бортової гармати віртуальних повітряних цілей. Він 

дає можливість віртуалізувати навіть атаки наземних цілей і політ з огинанням 

віртуального рельєфу місцевості на безпечній висоті. Саме з акцентом на 

віртуалізацію побудований концептуальний польський навчальний літак              

ЕМ-10 Bielik. 

                  Таблиця 3 

Порівняння тактико-технічних характеристик літаків ЕМ-10 Bielik і L-15 

 ЕМ-10 Bielik L-15 

Розмах крила 6,60 м 8,73 м 

Довжина літака 9,00 м 12,08 м 

Маса максимальна злітна 2550 кг 9500 кг 

Тип двигуна  1хТРД General Electric 

J-85 

2 х АІ-222-25Ф 

Тяга,  1 х 1380 кгс 2 х 2500/4200 кгс 

Максимальна швидкість 1000 км/год 1486 км/год (М = 1.4) 

Практична дальність з ППБ 2500 км 3000 км 

Максимальна швидкопідйомність 4500 м/хв 9000 м/хв 

Практична стеля 6000 м 16000 м 

Озброєння відсутнє До 3000 кг 

Екіпаж 2 чол 2 чол 
 

ЕМ-10 Bielik має чудові маневрові характеристики, хорошу тягоозброєність, 

майже повну віртуалізацію навчально-бойових завдань. Проте концепція              

ЕМ-10 Bielik передбачає мінімізацію ціни виготовлення. Тому його спроектовано 

зовсім неозброєним. Навіть жодної силової нервюри в конструкції крила для 

підвішування озброєння не передбачено. 
 

 
 

Рис. 1. Польський навчально-тренувальний літак ЕМ-10 Bielik 
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Як на наш погляд, це не зовсім раціонально. Україна має порівняно обмежені 

фінансові ресурси. Тому кожен такий літак має бути спроможним, у разі 

необхідності, до ведення бойових дій і захисту від агресії з повітря. Адже близько 

сотні таких літаків можуть бути на озброєнні Повітряних Сил ЗС України. Вони 

могли б використовуватися як для підготовки курсантів, так і в частинах для 

тренування льотчиків. У випадку повномасштабного вторгнення вони могли б бути 

застосовані як легкі винищувачі й стали б вагомою силою для захисту повітряного 

простору України. 

Другий двигун (як на L-15) для навчального літака, як і спроможність до 

надзвукового польоту, з нашої точки зору, теж надлишкові. Це підтверджується 

світовою практикою, де більшість легких навчально-бойових літаків дозвукові й 

побудовані з одним двигуном [4]. І саме тому, що це створює додаткову вартість. 

Беззаперечним можна вважати те, що основним завданням навчально-бойового 

літака все-таки залишається навчання. І бойове застосування теж в межах навчання і 

лише для навчання. Тому літак має бути оптимізованим переважно саме за цими 

критеріями. 

Викладене вище дає змогу зробити низку деяких попередніх висновків для 

формулювання одного з можливих варіантів технічного обрису перспективного 

навчально-бойового літака для Повітряних Сил ЗС України. Всі вони значною 

мірою спрямовані на полегшення й спрощення конструкції, а тому сприяють 

зменшенню вартості такого літака, його експлуатації, сприяють ефективному 

відпрацюванню навчально-бойових завдань: 

низькоплан, адже на відміну від середньоплана й високоплана у низькоплана в 

місці з'єднання фюзеляжа й крила має бути сформована зона підвищеної міцності 

конструкції, що дає змогу встановити, наприклад, підфюзеляжний підвісний 

багатозамковий утримувач озброєнь; 

усе озброєння має бути розміщено лише на одному підфюзеляжному 

підвісному багатозамковому утримувачі озброєнь, наприклад, двох Р-73, або 

чотирьох ФАБ-50 або двох ФАБ-100, або однієї ФАБ-250 тощо; 

бортовий крупнокаліберний кулемет може бути інтегрований теж у 

підфюзеляжний підвісний багатозамковий утримувач озброєнь; 

можливий демонтаж підфюзеляжного підвісного багатозамкового утримувача 

озброєнь зможе перетворити літак на його демілітаризовану, цивільну версію; 

крім основного режиму посадки з малою швидкістю, такий літак може бути 

розрахований, також, і для відпрацювання режиму посадки з підвищеною 

швидкістю, що, як раніше було згадано, є надзвичайно важливо для якісної сучасної 

підготовки та перепідготовки льотчиків, адже  ці швидкості на посадці властиві, 

наприклад, тактичним літакам Повітряних Сил ЗС України Су-24, Су-27, МиГ-29; 

дозвуковий, максимальна приладова швидкість біля землі до 1000 км/год; 

один турбореактивний двигун, що забезпечує достатню тягоозброєність; 

екіпаж розташовано тандемом, кабіну оснащено катапультними кріслами; 

інтер`єр передньої кабіни має інтер`єр бойового літака й забезпечує імітацію 

функціонування його приладів та системи озброєння; 

кабіна негерметична (як у Су-25); 
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крило помірної стрілоподібності з напливами в кореневій частині й 

інтегрованими баками для палива; 

механізацію передньої крайки крила замінює конічна крутка, це буде сприяти 

попередженню кінцевих відривів на великих кутах атаки; 

проста за конструкцією механізація задньої крайки крила може бути в разі 

необхідності (наприклад недостатньої поперечної керованості на великих кутах 

атаки) використана як флаперони; 

ножиці стабілізатора можуть виконувати також роль штатних органів 

поперечного управління; 

розрахований на польоти з кутами атаки до 30° та навіть більше; 

пряме управління без бустерів, адже літак дозвуковий; 

повністю електричний борт; 

гальмівний парашут; 

розвинена віртуалізація може імітувати значну кількість бойових завдань. 

З наведеного видно, що найбільше підходить під вищезазначені якості 

польський навчальний літак ЕМ-10 Bielik за умови попередньої глибокої 

модернізації. 

Формальні, суто математичні підходи до вирішення схожої проблеми мають 

низку суттєвих переваг, і результати, отримані з їх допомогою, представляють 

відповідний практичний інтерес [5]. Але вихідні дані, які використовують для 

реалізації цих підходів, на наш погляд, мають дещо обмежений та суб`єктивний 

характер, що може призвести до суттєвих помилок, та не досить досконалих 

висновків. 

З описаного вище технічного обрису зрозуміло, що запропонований літак 

повинен бути достатньо спрощений і компактний, щоб його можна було серійно 

виготовляти навіть на приватних авіапідприємствах України.  
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СВІТОВІ ТЕНДЕНЦІЇ РОЗВИТКУ ДОЗВУКОВИХ ОПЕРАТИВНО-

ТАКТИЧНИХ АВІАЦІЙНИХ КЕРОВАНИХ РАКЕТ КЛАСУ  

“ПОВІТРЯ-КОРАБЕЛЬ” 

 
На основі аналізу основних характеристик 
дозвукових оперативно-тактичних авіаційних 
керованих ракет класу “повітря-корабель” 
визначені основні тенденції їх розвитку у світі 
 
Ключові слова: дозвукова авіаційна керована ракета, аеродинамічна 
схема, літак-носій, умови бойового застосування, дальність пуску, 
траєкторія, профіль польоту, подолання протиповітряної оборони 

 

Одним з ключових чинників безпеки України як морської держави є 

проведення ефективної морської стратегії, яка передбачає підвищення військово-

морських спроможностей країни до рівня, достатнього для забезпечення оборони 

морського узбережжя Чорного і Азовського морів [1]. 

Аналіз складу військово-морських сил країн, які мають вихід до Чорного і 

Азовського морів, свідчить, що до них входить велика кількість як бойових кораблів так і 

допоміжних суден та катерів. У разі збройного конфлікту вони можуть бути потенціальними 

цілями для ураження вогневими засобами різних сил (військ), у тому числі і авіації. 

У наш час основним авіаційним засобом ураження надводних кораблів 

противника є авіаційні керовані ракети (АКР) класу “повітря-корабель”, які мають і 

другу назву – протикорабельні ракети (ПКР). Про це свідчить досвід локальних війн 

і збройних конфліктів останніх десятиліть [2]. Тому, створення вітчизняної 

авіаційної АКР класу “повітря-корабель”, яке втілюється сьогодні, є одним із 

перспективних напрямків розвитку авіаційного керованого ракетного озброєння, 

застосування якого дозволить уражати різноманітні морські цілі без входу в зону дії 

вогневих засобів противника, у тому числі і засобів протиповітряної оборони. 

Обґрунтування технічних вимог до перспективної авіаційної АКР класу 

“повітря-корабель” є актуальним науковим завданням та потребує проведення 

досліджень щодо визначення стану та основних світових тенденцій розвитку 

оперативно-тактичних АКР класу “повітря-корабель”, а також передбачає 

використання існуючої класифікації подібних ракет за дальністю стрільби. 

Вивчення сучасних робіт та джерел інформації з даної тематики свідчить, що 

вони містять різні дані щодо класифікації АКР загального класу “повітря-поверхня” 

за дальністю стрільби. Це, напевно, обумовлено різними поглядами на ведення 

воєнних дій і бойове застосування зазначених ракет [3]. Так, за прийнятою у НАТО 

 Коцуренко Ю.В, Скляров О.Г., Діденко Ю.Л., 2019 
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класифікацією АКР класу “повітря-поверхня” за дальністю стрільби поділяються на 

ракети малої (до 20 км), середньої (до 180 км) і великої дальності (до 600 км) [4]. 

Згідно [5] ці дальності складають: до 100 км для ракет малої дальності, від 100 

до 1000 км для ракет середньої дальності і більше 1000 км – для ракет великої 

дальності. В роботі [3] вважається за доцільне для класифікації АКР класу “повітря-

поверхня” за дальністю стрільби використовувати такі дальності: до 20 км – ракети 

малої дальності, до 100 км – середньої дальності, до 500 км – великої дальності, 

понад 500 км – ракети надвеликої дальності стрільби. 

За призначенням, у відповідності до масштабу вирішуваних завдань, прийнято 

класичний відомий розподіл ракет на тактичні, оперативно-тактичні та стратегічні, а 

у відповідності до об'єкта ураження (цілі) – на АКР класу “повітря-поверхня” і 

“повітря-корабель” (протикорабельні). Причому до оперативно-тактичних АКР 

“повітря-корабель” відносять керовані ракети великої дальності [1]. 

Виходячи з того, що тактична глибина нанесення ударів авіацією складає до 

80 км, а оперативна – до 300 км [4], доцільно прийняти таку класифікацію АКР 

класу “повітря-поверхня” за дальністю стрільби: до 20 км – ракети малої дальності, 

до 80 км – середньої дальності, до 300 км – великої дальності, а понад 300 км – 

ракети надвеликої дальності стрільби. Таким чином, до оперативно-тактичних АКР 

класу “повітря-корабель” маємо віднести ракети з максимальною дальністю пуску у 

діапазоні від 80 до 300 км. 

За максимальною швидкістю польоту зазначені ракети можуть бути як 

дозвуковими, так і надзвуковими. У даній статті зупинимося на аналізі світових тенденцій 

розвитку саме дозвукових оперативно-тактичних АКР класу “повітря-корабель”. 

До складу основних характеристик зазначених ракет, які забезпечують аналіз 

їх сучасного стану та основних тенденцій розвитку належать [5]: 

геометричні розміри і стартова маса; 

аеродинамічна схема, форма головної частини, фюзеляжу та конструктивні 

особливості крила і оперення; 

типи і тяга двигунів; 

швидкості польоту ракети та носія під час пуску ракети; 

максимальна дальність пуску (польоту); 

діапазон висот пуску та польоту; 

принципова траєкторія польоту ракети після пуску; 

тип бойової частини та її маса; 

тип системи керування польотом ракети; 

точність наведення на ціль (кругове ймовірне відхилення); 

тип носія. 

На підставі світових тенденцій розвитку дозвукових оперативно-тактичних 

АКР класу “повітря-корабель” [2, 6…8] відібрані найбільш досконалі і поширені 

сучасні та деякі перспективні з ракет такого класу, основні характеристики яких 

наведені у таблиці 1. 

Аналіз вказаних характеристик дозвукових діючих оперативно-тактичних АКР 

класу “повітря-корабель” дозволяє констатувати наступне: 

геометричні розміри переважної більшості ракет (75 %) перебувають у межах: 

довжина – 3,6...4,8 м, розмах крила – 1,2...2,5 м, діаметр корпуса – 0,35...0,5 м;  
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Таблиця 1 

Основні тактико-технічні характеристики сучасних і перспективних дозвукових оперативно-тактичних авіаційних 

керованих ракет класу “повітря-корабель” 

Найменування, 
розробник, рік 
прийняття на 

озброєння 

Розміри, м: 
довжина× 

розмах 
крила× 
діаметр 

Аеродинамічна 
схема 

Стартова  
маса, кг 

Тип 
двигуна 

Тяга, кН 

Швидкість, 
км/год (М) 

Швидкість 
носія, км/год 

(М) 

Максимальна 
дальність, км 

Висота пуску 
/польоту, м 

Бойова 
частина: 

тип 

маса, кг 

Система 
керування 

КІВ, м 
Тип носія 

 
1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Sea Eagle, 
Велика 
Британія, 1985 
 
 

4,14× 
1,2× 
0,4 

Нормальна  
з Х-подібним 

крилом і 
оперенням 

600 

ТВД 
Microturb
o TRI 60 

3,50 

1050 (0,85) 

– 

110 

3...Н макс носія / 
гранично мала 

Напівбр. 

230 

ІНС + 
АРГСН 

– 

Літаки: Sea 
Harrier, Tornado 
GR. Mk1 ( Mk4) 

Вертольоти:  
Sea King-Mk248 

RBS-15F, 
Швеція, 1989 
 
 
 

4,35× 
1,4× 
0,5 

“Качка” з  
Х-подібним 
трикутним 

крилом 

598 

ТВД 
Microturb
o TRI 60 

3,73 

1070 (0,87) 

– 

90 

– 

Напівбр. 

200 

ІНС + 
АРГСН 

– 

Літаки:  
JAS 39 Gripes 

Сюнфен 2, 
Тайвань, 1996 
 
 

4,8× 
–× 
0,4 

Нормальна з  
Х-подібним 

стабілізатором 

685 

ТРД 

– 

1040  (0,85) 

– 

160 

– 

– 

180 

ІНС + СНС 
+ АРГСН 

12 

Літаки:  
– 

AGM-84H 
SLAM-ER 
Harpoon, 
США, 2000 

4,4× 
2,5× 
0,35 

Нормальна з 
крилом малої 

товщини 

675 

ТРД 
Teledune 

Turbojet + 

2,66 

850 (0,7) 

– 

270 

5…900 

Ф 

225 

ІНС + СНС 
+ АРГСН  / 

ІЧ ГСН 

– 

Літаки:  
F/A-18C/D,  
F/A-18E/F 

Х-35УЭ , 
Росія, 2003 

3,85× 
1,33× 
0,42 

Нормальна  
з Х-подібним 

складним 
крилом 

550 

ТРДД 
ТРДД-

50А (АТ) 

4,41 

1080 
(0,8...0,85) 

(0,35...0,9) 

260 

200…10000 
/10…15 на 

марші; 
3...4 на КД  

Проник. 
ОФ 

145 

БІНС + 
АРГСН 

4...8 

Літаки: Су-24,  
Су-30, МиГ-29, 
Су-35С, Ту-142 

Вертольоти:  
Ка-27, Ка-28,  

Ка-52К 
 

З
б
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Продовження таблиці 1 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 

3М-54Э-1, 

Россия, 

2003 

6,2× 

2,2× 

0,533 

Нормальна з 

складним 

трапецієподіб-

ним крилом 

1570 

ТРДД 

ТРДД-50Б 

2,64 

650…860  

на марші; 

2520...3600 на 

КД  

(0,6...0,8;         

на КД 2,05...2,9) 

– 

300 

500...11000 /  

20 на марші; 

5...10 на КД 

Прони

к. Ф 

450 

ІНС + 

АРГСН 

– 

Літаки:  

МиГ-35, Су-35 

SOM, 

Туреччина, 

2012 

 

 

 

3,6× 

*× 

* 

Нормальна з 

складним крилом 

та Х-подібним 

стабілізатором 

590 

ТРД 

Microturbo 

TRI 40 

– 

1000 

– 

250 

– 

 

– 

230 

ІНС + СНС + 

екстрем.-

кореляц. по 

рельєфу + ІЧ 

ГСН 

10 

Літаки:  

F-4E-2020,  

F-16 Block 50,  

F-35 

AGM-158C 

LRASM, 

США, 2018 

 

 

 

 

– Нормальна  

з складним 

літаковим 

крилом 

1100 

ТВД  

F-107-WR-

105 

– 

– (<1) 

– 

930 

20 на КД 

Бронеб. 

ОФ 

450 

Автономні 

пошук і вибір 

цілі + оптична 

ГСН + АРГСН 

3 

Літаки:  

B-1-B, F/A-18,  

F-35С 

 

JSM, Норвегия, 

перспективна, 

2022...2024 

 

 

3,5× 

1,4× 

0,7 

Нормальна з 

складним  

крилом та Х-

подібним 

стабілізатором 

450 

РДТП + 

ТРД 

Microturbo 

TRI 40 

2,5...3,0 

– (0,95) 

– 

(0,5...0,9) 

280 

7000 / 

5…6000 

Проник. 

Ф 

120 

ІНС + СНС + 

екстрем.-

кореляц. по 

рельєфу + ІЧ 

ГСН 

– 

Літаки: 

Eurofighter  

Typhoon, Gripen,   

F-16C, F-35 

Вертольоти:  

NH-90 

Примітка: у таблиці прийняті такі скорочення: АРГСН – активна радіолокаційна головка самонаведення; БІНС – безплатформна інерціальна 
навігаційна система; Бронеб. – бронебійна; ІНС – інерціальна навігаційна система; ГСН – головка самонаведення; ІЧ – інфрачервона; КД – 
кінцева ділянка; Напівбр. – напівбронебійна; ОФ – осколково-фугасна; Проник. – проникаюча; РДТП – реактивний двигун твердого палива;  
СНС – супутникова навігаційна система; ТВД – турбовентиляторний двигун; ТПВ – тепловізійна; ТРД – турбореактивний двигун;  ТРДД – 
турбореактивний двоконтурний двигун; Ф – фугасна  
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стартова маса більшості ракет (87 %) складає 550...685 кг; 

більшість ракет (87 %) побудована за нормальною аеродинамічною схемою, а 

менша частка – за схемою “качка” (13 %); 

крило у більшої частки ракет складне, літакового типу (62,2 %), у меншої –    

Х-подібне (37,5 %); 

оперення у переважної кількості ракет (87 %) Х-подібне, а у меншої частки – 

Т-подібне, літакового типу (13 %); 

типи двигунів ракет майже рівномірно розподілені на: турбореактивні (ТРД) – 

37,5 %; турбореактивні двоконтурні (ТРДД) – 25 % та турбовентиляторні (ТВД) – 

37,5 %; 

тяга двигуна знаходиться у межах 2,64...4,41 кН; 

швидкість польоту ракети на марші знаходиться у межах 850…1080 км/год 

(М=0,7…0,87); 

максимальна дальність пуску у 87 % ракет складає 90...300 км, а у 13 % – 

930 км; 

висота пуску ракети перебуває у межах 3...11000 м; 

висота польоту ракети на марші 10...20 м, а на кінцевій ділянці 3...10 м; 

бойова частина має масу 145...450 кг (у 75 % ракет – 145…230 кг), а за типом 

розподілена практично рівномірно і може бути: напівбронебійна, проникаюча 

фугасна; проникаюча осколково-фугасна; 

система управління польотом переважно комбінована і може бути: (ІНС + 

АРГСН) – у 50 % ракет; (ІНС + СНС + АРГСН) – у 12,5 % ракет; (ІНС + СНС + 

АРГСН + ІЧ ГСН) – у 12,5 % ракет; (ІНС + СНС + екстремально-кореляційна + ІЧ 

ГСН) – у 12,5 % ракет; 

кругове ймовірне відхилення ракет складає 3...12 м; 

типами носіїв можуть бути: тактичні літаки (у тому числі палубні) для усіх ракет; 

вертольоти – для 25 % ракет; стратегічні бомбардувальники – для 12,5 % ракет; 

для забезпечення потрібної живучості ракет поширені заходи: використання 

радіопоглинаючих матеріалів з метою зниження ефективної поверхні розсіювання; 

екранування відсіку двигуна для зменшення інфрачервоної помітності; вихід на ціль 

з різних напрямів шляхом попереднього програмування виконання маневрів у 

вертикальній і горизонтальній площинах; забезпечення можливості перельоту через 

перешкоди (наприклад, острови або ділянки суші); забезпечення можливості 

виконання протизенітного маневру у двох площинах; зміна значення робочої 

частоти ГСН по випадковому закону для захисту від засобів радіоелектронного 

придушення; включення АРГСН відбувається тільки на завершальній ділянці 

польоту; встановлення додатково до інших інерціальної навігаційної системи на 

випадок спроби противника ставити перешкоди сигналам СНС. 

Для перспективних дозвукових оперативно-тактичних АКР класу “повітря-

корабель” характерне: 

збереження характеристик, що набули найбільшого поширення у існуючих 

подібних ракетах; 

підвищення завадозахищеності шляхом встановлення нової завадозахисної 

тепловізійної ГСН з високою чутливістю і розширеним сектором огляду. 

На основі даного аналізу можна зробити такі висновки: 
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1. До оперативно-тактичних АКР класу “повітря-корабель” доцільно віднести 

ракети з максимальною дальністю пуску у діапазоні від 80 до 300 км. 

2. Перспективним авіаційним дозвуковим оперативно-тактичним АКР класу 

“повітря-корабель” будуть притаманні такі основні характеристики: геометричні 

розміри: довжина – до 5,5 м, розмах крила – до 1,4 м, діаметр – до 0,45 м; стартова 

маса – до 600 кг; аеродинамічна схема – нормальна; форма головної частини – 

оживальна; крило – складне, літакового типу або Х-подібне, а оперення – Х-подібне; 

тип двигуна – турбореактивний двоконтурний двигун (ТРДД); швидкість польоту 

ракети на марші – 850...1080 км/год (М=07...0,87); максимальна дальність пуску – 

300 км; висота пуску ракети – 200...10000 м; висота польоту ракети на марші – 

10...20 м, а на кінцевій ділянці – 5...10 м; бойова частина – проникаюча фугасна або 

проникаюча осколково-фугасна масою 120...150 кг; система управління польотом – 

інерціальна (ІНС) та активна радіолокаційна головка самонаведення ракети 

(АРГСН). 

3. Заданий рівень живучості ракет буде забезпечуватися такими основними 

заходами: використанням радіопоглинаючих матеріалів; екрануванням двигунового 

відсіку, виходом на ціль з різних напрямів, виконанням протизенітного маневру, 

зміною значення робочої частоти ГСН, включенням АРГСН тільки на завершальній 

ділянці польоту та встановленням додатково до інших інерціальної навігаційної 

системи. 
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ПОГЛЯДИ НА ПЕРСПЕКТИВИ ВІДНОВЛЕННЯ ТА ПІДТРИМАННЯ 

СПРАВНОСТІ АВІАЦІЙНИХ ДВИГУНІВ 

 

Розглянута доцільність застосування сучасних 

підходів планування при формуванні шляхів 

відновлення та підтримання справності авіаційних 

двигунів у майбутньому 

 
Ключові слова: стратегія розвитку, технічний стан, авіаційний двигун, 

деталь, ресурс. 

 

На сьогодні загальна стратегія розвитку та модернізації авіаційної техніки 

(АТ) державної авіації визначена відповідними нормативно-правовими актами 

[1…7] та обумовлюється потребою оновлення підходів до планування з 

урахуванням кращих аспектів власного та міжнародного досвіду. Розроблення, 

узгодження та впровадження окремих стратегічних заходів обумовлена 

необхідністю формування і закріплення пріоритетних завдань між усіма суб’єктами 

авіаційної діяльності в питаннях відновлення та підтримання справності 

необхідного кількісного та якісного стану парку літаків шляхом виконання їх 

модернізації та ремонту, управління ресурсними показниками та оновлення. 

Основною метою статті є спроба систематизованого викладу сучасного 

бачення основних пріоритетних завдань, шляхів, заходів реалізації державної 

технічної політики у питаннях відновлення та підтримання справності авіаційних 

двигунів (АД), для забезпечення безпечної експлуатації повітряних суден державної 

авіації у середньостроковій та довгостроковій перспективі. 

На підставі вимог, що висуваються до повітряних суден у системі державної 

авіації України, та завдань, що покладаються на них керівними документами 

стратегічного планування, аналізу сучасного стану АТ, аналізу інфраструктури 

забезпечення діяльності державної авіації, можливостей вітчизняних підприємств, 

існуючої системи підготовки льотного та інженерно-технічного складу, стратегії 

управління ресурсом, нормативно-правового забезпечення, науково-технічного, 

конструкторсько-технологічного супроводження, необхідно запровадити систему 

взаємопов’язаних заходів та обґрунтувати їх організаційне, технічне, технологічне, 

конструкторське, наукове, економічне, правове забезпечення для стійкого 

підтримання льотної придатності необхідної кількості літаків. 

Відповідні стратегічні заходи пропонується реалізовувати поетапно за такими 

основними напрямами: 

 

 
© Лобунько О.П., Чемерис Є.І., 2019 
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подальше обґрунтування перспективних шляхів розвитку технічної 

експлуатації АД, нових технологічних процесів, форм та методів їх ремонту, 

підходів з визначення можливості продовження встановлених показників, 

оновлення окремих конструктивних елементів, авіаційних матеріалів взамін 

оригінальних; 

модернізація та технічне переоснащення виробничих спроможностей, 

науково-експериментальної, випробувальної бази підприємств промисловості, 

експлуатуючих організацій, науково-дослідних установ, які утворюють національну 

систему підтримання льотної придатності АТ; 

здійснення структурних змін і функціональних перетворень у відповідних 

підприємствах промисловості, експлуатуючих організаціях, науково-дослідних 

установах, доукомплектування висококваліфікованим, професійним і добре 

вмотивованим персоналом для підвищення ефективності їх роботи та оперативного 

спільного розв’язування широкого кола нових конструкторських, технологічних, 

наукових, інженерних завдань; 

нормативне врегулювання проблемних питань виробництва, заводського 

ремонту та технічної експлуатації АД, задоволення вимог безпеки польотів, 

оптимізації матеріальних витрат, витрачання ресурсного потенціалу виробів АТ; 

конструкторсько-технологічна підготовка (виробництва і персоналу), освоєння 

виробництва та стабільне виготовлення необхідної номенклатури і кількості 

гостродефіцитних виробів, запасних частин АД, зокрема, гостродефіцитних 

основних деталей (ОД) особливо відповідальних деталей і агрегатів підприємствами 

України в порядку імпортозаміщення у задані терміни встановленим порядком; 

організація поставки від іноземних постачальників аналогів комплектувальних 

виробів АТ, авіаційних матеріалів, що не виготовляються в Україні та організація 

незалежної всебічної експертної перевірки їх відповідності за рахунок подальшого 

розвитку методів технічної діагностики, вхідного контролю, незалежної науково-

технічної експертизи; 

створення і оперативне впровадження в серійне виробництво принципово 

нових технологій та засобів їх реалізації на підприємствах, які відновлюють АД, 

агрегати, деталі, матеріали, інші зразки і комплектувальні складові АТ на основі 

досягнень вітчизняної науки; 

опанування та розробка раціональних шляхів удосконалення передових 

технологій світових лідерів або створення і оперативне впровадження принципово 

нових технологій та засобів їх реалізації на відповідних підприємствах з 

урахуванням спроможностей суб’єктів авіаційної діяльності на основі досягнень 

вітчизняної науки для відновлення АД, агрегатів, деталей, матеріалів, інших зразків 

і комплектувальних складових АТ; 

проведення заводського ремонту і комплектування визначених АД новими або 

відремонтованими компонентами взамін оригінальних; 

підтримка національного виробника авіаційної науковоємної і технічної продукції. 

Реалізація відповідних стратегічних заходів пропонується проводити у кілька 

календарних етапів (і=1…К), кожен з яких може тривати по кілька років. 

Для забезпечення виконання функцій за призначенням необхідною кількістю 

повітряних суден на кожному з і-х календарних етапів передбачається підтримання 
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рівня справності Nі екземплярів АД з виконанням десяти пріоритетних стратегічних 

завдань. 

Завдання 1.  Проведення моніторингу фактичних умов і режимів роботи в ході 

виконання завдань за призначенням для проведення аналізу у порівнянні з 

розрахунково-експериментальними умовами при розробці, а також моніторингу 

тенденції зміни обсягів і темпу ресурсного напрацювання парку АД, їх 

експлуатаційної надійності та виділення на цій основі об’єктів-лідерів за критерієм 

“максимальне напрацювання”. 

Завдання 2.  Розширення спроможностей виконання заводського капітального 

ремонту визначених екземплярів АД з виконанням робіт з індивідуального 

продовження встановлених ресурсних показників (за технічним станом) окремим 

агрегатам і деталям у визначених нормативно межах, з урахуванням річних 

спроможностей підприємств. 

Завдання 3.  Виконання програми досліджень з визначення можливості 

продовження ресурсних показників (1 етап) гостродефіцитних компонентів АД, 

зокрема ОД та особливо відповідальних деталей і агрегатів (за переліком 

актуальних виробів і-го етапу) з розробленням нових методик їх діагностування 

(додаткових робіт) у процесі капітального ремонту та порядку прийняття рішень про 

можливість комплектування на повний міжремонтний ресурс АД. 

Завдання 4.  Опанування і використання в процесі теоретичних і 

експериментальних досліджень елементів сучасних стратегій управління ресурсом 

АД, їх агрегатів, ОД та особливо відповідальних деталей (за переліком актуальних 

виробів і-го етапу). 

Завдання 5.  Розширення спроможностей експериментальної випробувальної 

бази підприємств-виконавців і персоналу до проведення стендових еквівалентно-

циклічних випробувань технологічних АД та розрахунково-експериментальних 

досліджень, пов’язаних з визначенням теплового та напружено-деформованого 

стану дослідних зразків деталей або агрегатів, фактичних умов навантажень 

існуючим спектром навантажень, експериментального підтвердження величини 

ресурсу на основі актуальних розрахунково-експериментальних і експертно-

аналітичних підходів із застосуванням сучасного програмного забезпечення та 

моделей. 

Завдання 6.  Дослідження технічної можливості та умов поетапного 

збільшення встановленого ресурсу гостродефіцитних ОД, агрегатів, особливо 

відповідальних деталей (за переліком актуальних виробів і-го етапу) і двигуна в 

цілому шляхом проведення стендових еквівалентно-циклічних випробувань 

технологічних АД з перевіркою нових методик їх діагностування (додаткових робіт) 

у процесі капітального ремонту та порядку прийняття рішень про можливість 

комплектування на повний міжремонтний ресурс АД. 

Завдання 7.  Дослідження технічної можливості та умов поетапного 

збільшення встановленого ресурсу підшипникових вузлів двигунів (за переліком 

актуальних виробів і-го етапу) шляхом виконання ресурсних випробувань на 

спеціалізованих стендах з розробленням нових методик їх діагностування 

(додаткових робіт) у процесі капітального ремонту та порядку прийняття рішень про 

можливість комплектування на повний міжремонтний ресурс АД. 
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Завдання 8.  Розроблення, освоєння, експериментальне підтвердження 

ефективності та впровадження нових технологій ремонту окремих деталей, ОД, 

особливо відповідальних деталей і агрегатів (за переліком актуальних виробів і-го 

етапу) та двигуна в цілому. 

Завдання 9.  Нарощування обсягів відновлення (розроблення) документації, 

освоєння та удосконалення передових технологій виготовлення і застосування 

гостродефіцитних, критично важливих виробів (за переліком актуальних виробів і-

го етапу). 

Завдання 10.  Проведення комісійного оцінювання виконання пріоритетних 

завдань (1…9) та заходів і-го етапу, порівняння очікуваних та фактично отриманих 

результатів з урахуванням щорічного аналізу надійності АД, результатів 

підконтрольної експлуатації (експлуатаційних випробувань), якості ремонту та 

відповідності вимогам безпеки польотів літаків. 

Особливістю експлуатації виробів АТ є безповоротні втрати, інтенсивне 

вичерпання встановленого ресурсу, досягнення граничного стану, виникнення 

дефектів і несправностей, після яких відновлення АД економічно або технічно 

недоцільне. Тому при стратегічному плануванні необхідно враховувати 

середньорічне напрацювання парку, підсумки щорічного аналізу надійності АД за 

результатами експлуатації, наприклад, в інтервалі часу (Т0…Т1) першого, (Т1…Т2) 

другого і (Т2…Т3) третього умовного етапу. 

На основі аналізу тенденцій зміни кількісно-якісного стану парку АД у 

попередні роки можливо припустити, що загальна кількість парку АД у майбутні 

етапи буде зменшуватись NК <… < N2 < N1 (Рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Прогноз зміни кількісних показників справності АД залежно від 

календарних етапів 
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Таким чином, основна стратегічна мета і-го календарного етапу – гарантоване 

забезпечення справності Nі двигунів, які максимально задовольняють вимогам 

Замовника не лише кількісно (для визначеної кількості повітряних суден), а і за 

тактико-технічними показниками та безпекою застосування. 

Крім того слід враховувати, що кількість справних АД є величина імовірнісна, 

залежить від великого числа факторів (у тому числі якості та повноти розв’язання 

пріоритетних завдань 1…10, фактично отримуваних щорічно результатів та інших). 

У зв’язку з цим характер зміни очікуваних кількісних показників справності у 

майбутні календарні етапи може відбуватись за “оптимістичним” N1
О
, N2

О
,…, NК

О
 і 

“песимістичним” сценарієм N1
П
, N2

П
,…, NК

П
 (Рис.1). 

Різниця між витратами (інвестиціями) на забезпечення очікуваної кількості 

справних АД за “оптимістичним” Сі
О
 (Nі

О
) і “песимістичним” Сі

П
 (Nі

П
) сценарієм 

можливо розглядати як “цінність” реалізації стратегічних завдань (1…10) після 

завершення кожного календарного етапу: 

С1 = С1
О
 (N1

О
) – С1

П
 (N1

П
), …, СК = СК

О
 (NК

О
) – СК

П
 (NК

П
).

 

Конкретизований обсяг, послідовність, виконавці, терміни реалізації 

стратегічних заходів і завдань пропонується оформляти у вигляді Програм 

відновлення і підтримання справності АД певного типу. Цей документ має містити 

комплекс конкретних “проектів”, практичних заходів, гнучких умов залучення 

персоналу для забезпечення продуктивної взаємодії між суб’єктами авіаційної 

діяльності, упорядкованих за термінами виконання і пріоритетами для досягнення 

цілей гарантованого забезпечення льотної придатності повітряних суден 

відповідного типу на задані інтервали часу з урахуванням стратегії розвитку, 

модернізації та оновлення виробів АТ. 

Розробка і виконання таких заходів дозволить забезпечити можливість 

реалізації індивідуальних програм експлуатації визначених екземплярів літаків 

певного типу на окреслений інтервал часу і підвищення їх бойового потенціалу 

шляхом модернізації. Крім того передбачається підвищення спроможностей 

підприємств авіаційної промисловості до рівня провідних світових підприємств, 

розширення експериментально-випробувальної та науково-дослідної бази, 

збільшення кількості робочих місць, висококваліфікованого, професійного і добре 

вмотивованого персоналу в усіх суб’єктів авіаційної діяльності. 
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МЕТОДИЧНЕ ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ ВИБОРУ РАЦІОНАЛЬНИХ ШЛЯХІВ 

ОСНАЩЕННЯ ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ ПЕРСПЕКТИВНИМИ 

ЛІТАЛЬНИМИ АПАРАТАМИ  

 

Представлено результати досліджень по 

розробленню методико-алгоритмічного апарату 

вибору раціональних проєктів з оснащення 

Збройних Сил (ЗС) України перспективними   

літальними апаратами (ЛА). Наведено результати 

модельного прикладу апробації розробленої 

системи методик 

 
Ключові слова: проєкт оснащення зброєю, літальний апарат, методика 

багатокритеріального вибору, парето-оптимальний, раціональний 

варіант 

 

Визначення раціональних шляхів переозброєння авіації ЗС України носить 

комплексний багатогранний характер та являє собою складну науково-прикладну 

проблему в сфері багатокритеріального вибору оптимальних (компромісних) рішень 

з числа альтернативних, а саме – знаходження раціональних проєктів з оснащення 

новими перспективними літальними апаратами. При цьому під раціональними 

проєктами розуміються “умовно кращі” (компромісні) з числа ефективних (парето-

оптимальних) рішень. 

Структурну блок-схему узагальненої методики вибору раціональних проєктів 

з оснащення ЗС України перспективними ЛА представлено на рис. 1. 

Основними складовими такої методики є: 

1. Оперативно-тактичні вимоги (ОТВ) до перспективних ЛА, прийняті 

(затверджені) Генеральним штабом ЗС України. 

2. Вхідні дані по альтернативним проєктам на основі тендерних пропозицій 

щодо типів потрібних ЛА та варіантів їх постачання. 

3. Методичний апарат оцінювання альтернативних проєктів з оснащення ЗС 

України перспективними ЛА, який включає часткові методики оцінювання 

відповідності ЛА прийнятим ОТВ, реалізовності проєктів, військово-технічного 

рівня ЛА, вартості реалізації проєктів, часу реалізації проєктів, формування області 

ефективних (парето-оптимальних) проєктів та вибору з них раціональних. 
 

© Пащенко С.В., Кубарь С.В., Мавренков О.Є., 2019 
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Рис. 1. Структурна блок-схема узагальненої методики оцінювання ефективності 

проєктів з оснащення ЗС перспективними ЛА 

 

4. Визначення ефективних (парето-оптимальних) проєктів оснащення ЗС 

України перспективними ЛА на основі побудови області альтернативних проєктів у 

вигляді точок нормованого п’ятивимірного критеріального простору “ступінь 

відповідності ОТВ – реалізовність – коефіцієнт військово-технічного рівня – 

вартість – час”. 

Парето-оптимальні (або однаково ефективні, непорівняні між собою за 

обраними критеріями) проєкти з оснащення ЗС України перспективними ЛА 

визначаються за методом Парето. 
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5. Визначення раціональних (компромісних) варіантів оснащення ЗС України 

перспективними ЛА на основі застосування особою, що приймає рішення (ОПР), 

додаткових умов (обмежень) або використання спеціальних методів “звуження” 

парето-оптимальної області. 

6. Аналіз отриманих результатів і прийняття рішення. 

Як альтернативні проєкти оснащення ЗС України перспективними ЛА доцільно 

розглядати: спільне виробництво (розроблення ЛА та організація їх серійного 

виробництва силами національних підприємств із залученням іноземних компаній для 

постачання складових / комплектуючих, які не виробляються в Україні); міжнародну 

кооперацію (участь у міжнародній програмі створення ЛА з максимальним залученням 

потенціалу національних підприємств); ліцензійне виробництво (придбання ліцензії та 

організація ліцензійного виробництва (збирання) ЛА на території України); закупівлю 

ЛА за імпортом; оренду (лізинг) ЛА у закордонного партнера. 

Власне оцінювання ефективності проєктів оснащення ЗС України 

перспективними ЛА здійснюється за такими показниками (критеріями): ступінь 

відповідності ЛА прийнятим ОТВ (V ); реалізовність проєкту, як показник 

очікуваної успішності його реалізації в системі можливих ризиків ( ); коефіцієнт 

військово-технічного рівня (КВТР) ЛА, як показник якості складної технічної 

системи військового призначення ( K ); вартість реалізації проєкту, як показника 

витрат фінансів, пов’язаних з життєвим циклом проєкту (C ); час, потрібний на 

реалізацію проєкту (T ). 

Вхідні дані по альтернативним проєктам включають: 

значення показників технічної досконалості (тактико-технічних 

характеристик, параметрів) ЛА, що плануються до постачання (придбання), та 

визначення базового (еталонного) ЛА для виконання розрахунків КВТР; 

переліки основних ризиків реалізації проєктів та значення їх параметрів 

(ймовірності настання та збитку від настання) для виконання розрахунків рівнів 

реалізованості кожного з проєктів; 

вартісні показники реалізації проєктів (вартість ЛА, що закуповуються, 

вартість льотної години їх експлуатації, вартість ліцензії, вартість машинокомплекту 

для ліцензійного виробництва / складання, вартість розробки ЛА, потрібна кількість 

ЛА, призначені ресурсні показники ЛА та ін.) для виконання розрахунків вартості 

реалізації кожного з проєктів; 

дані по строкам реалізації аналогічних проєктів (в тому числі, за результатами 

узагальнення світового досвіду) для визначення очікуваного часу, потрібного на 

реалізацію кожного з проєктів. 

Ступінь відповідності ЛА прийнятим ОТВ (V ) визначається за методикою, 

представленою в [1]. 

Реалізовність проєкту ( ) визначається за методикою, представленою в [2]. 

КВТР ЛА ( K ) визначається за методикою [3]. 

Вартість реалізації проєкту (C ) пропонується розраховувати за формулою: 

            ЛІЦПВДКРЛГЗВЛАЛА ССC)TСKС(NС  , (1) 

де ЛАN  – кількість ЛА, що закупається / постачається; ЛАС  – вартість одного ЛА; ЗВK  

– коефіцієнт зв’язаних витрат; ЛГС  – вартість льотної години;  – середньорічний 
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наліт ЛА у годинах; T – призначений строк експлуатації ЛА; ДКРC  – вартість ДКР з 

розроблення ЛА; ПВC  – витрати на підготовку виробництва; ЛІЦC  – вартість ліцензії 

на виробництво ЛА. 

При використанні формули (1) для оцінювання вартості реалізації проєктів 

закупівлі ЛА за імпортом такі її складові, як ДКРC , ПВC , ЛІЦC  дорівнюють нулю. 

При використанні формули (1) для оцінювання вартості реалізації проєктів 

ліцензійного виробництва ЛА така її складова, як ДКРC  дорівнює нулю. 

При використанні формули (1) для оцінювання вартості реалізації проєктів 

розроблення та виробництва ЛА така її складова, як ЛІЦC  дорівнює нулю. 

Замість добутку ( T ) у формулі (1) може бути використано значення 

призначеного ресурсу ЛА у годинах. 

Спираючись на статистичні дані щодо вартісних характеристик укладених і 

реалізованих контрактів на закупівлю ЛА військового призначення, середнє 

значення коефіцієнта зв’язаних витрат знаходиться в межах 1,8…2,2. 

У вартість льотної години ЛА ( ЛГС ) включаються такі основні статті видатків 

на: паливно-мастильні матеріали, спеціальні рідини та гази; реновацію ЛА та 

авіадвигунів (АД); капітальний ремонт ЛА та АД; технічний супровід експлуатації 

ЛА; продовження строку служби / ресурсу ЛА та АД; виконання регламентних 

робіт; утримування екіпажа (обслуговуючого персоналу); поточний ремонт АТ; 

виконання робіт по модернізації АТ; виконання доробок АТ по бюлетенях 

промисловості; поповнення боєкомплекту; накладні витрати. 

Сума всіх витрат за вказаними вище статями приводиться до однієї години 

польоту шляхом її ділення на призначений ресурс ЛА. 

У загальному випадку вартість ліцензії ЛІЦC  може бути розрахована за 

формулою: 

 ctCЛІЦ , (2) 

де t  – строк дії ліцензійного договору;   – обсяг продукції, яка щорічно 

випускається за ліцензією; c  – вартість одиниці продукції, яка випускається за 

ліцензією;   – роялті (або доля витрат на НДДКР у собівартості продукції). 

Аналіз укладених міжнародних  контрактів на ліцензійне виробництво ЛА 

показує, що середня величина роялті становить 5 … 10 % від собівартості ЛА. 

Визначення (прогнозування) часу, потрібного на реалізацію проєкту в області 

оснащення ЗС зразками ЛА, є складною багатокомпонентною задачею, яка не може 

бути вирішена виключно формалізованими методами. 

На практиці найбільш широке застосування знайшов метод аналогії (аналого-

співставний метод) та метод нормування трудовитрат. 

Застосування методу аналогії для визначення часу, потрібного на реалізацію 

проєкту, передбачає накопичення інформації та оброблення статистичних даних 

щодо строків виконання аналогічних проєктів, що вже завершилися. 

Метод нормування трудовитрат засновується на оцінюванні відношення 

загальних трудовитрат за кожним етапом / видом робіт до трудовитрат діяльності в 

процесі реалізації проєкту загальної кількості робітників (персоналу), що виконують 
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ці роботи (здійснють цю діяльність). 

Зрозуміло, що на етапах планування (задуму, відкриття) проєкту оцінювання 

часу, потрібного на реалізацію проєкту, буде носити досить орієнтовний характер. 

Формування множини ефективних проєктів здійснюється на основі побудови області 

альтернативних проєктів у вигляді точок нормованого п’ятивимірного критеріального 

простору “ступінь відповідності ОТВ – реалізовність – КВТР – вартість – час”. 

Ефективні (парето-оптимальні або непорівняні між собою за обраними 

критеріями) проєкти з оснащення Збройних Сил України перспективними ЛА 

визначаються за методом Парето [4, 5]. 

Якщо до області ефективних (парето-оптимальних) проєктів увійде більше 

одного проєкту, то подальше визначення раціонального проєкту з даної області 

покладається на ОПР. При цьому, для процедури визначення раціонального(-их) 

проєкту(-ів) з області парето-оптимальних пропонується використовувати метод 

накладення додаткових умов (обмежень) на критерії оцінювання проєктів [4, 5] або 

метод “ідеальної точки” [4, 5]. 

Для підтвердження працездатності розробленого авторами методико-

алгоритмічного апарату було реалізовано модельний приклад його апробації. 

У рамках реалізації модельного прикладу розглядалися такі альтернативні 

проєкти оснащення Збройних Сил України перспективними навчально-бойовими 

літаками (НБЛ): закупівля італійських літаків M-346FA; закупівля чеських літаків  

L-39NG; закупівля південнокорейських літаків FA-50; ліцензійне виробництво 

(збирання) китайських літаків L-15B; розроблення та виробництво перспективного 

літака силами вітчизняних підприємств із залученням іноземних компаній для 

отримання / розроблення комплектуючих, які не виробляються в Україні (проєкт ДП 

“Антонов” – НБЛ-АН). 

Вихідні дані оцінювання альтернативних проєктів, результати визначення 

парето-оптимальних і раціональних проєктів наведено в табл. 1. 

Таблиця 1 

Результати оцінювання альтернативних проєктів з оснащення Збройних Сил 

України перспективними НБЛ 

Проєкт 

Показники оцінювання проєктів 

П
ар

ет
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V  KВТР 
С, 

млн.$ 

Т, 

роки 

Закупівля літаків M-346FA 4 0,86 3,41 5328,0 5 – – 

Закупівля літаків L-39NG 3 0,86 2,71 3520,8 5 + 0,737 

Закупівля літаків FA-50 4 0,86 3,48 4896,0 5 + 0,799 

Ліцензійне виробництво (збирання) літаків 

L-15B 
3 0,80 3,29 4092,0 7 + 0,870 

Розроблення та виробництво літаків НБЛ-АН 5 0,71 3,65 5668,0 10 + 1,225 
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Аналіз даних табл. 1 показує, що до парето-оптимальної області увійшли всі 

проєкти, окрім закупівлі за імпортом літаків M-346FA, який у співставленні з 

проєктом закупівлі літаків FA-50 є гіршим за показниками військово-технічного 

рівня та вартості при рівних значеннях інших показників. 

Тобто проєкти закупівлі за імпортом літаків FA-50 і L-39NG, ліцензійного 

виробництва літаків L-15B та розроблення і виробництво літака НБЛ-АН за 

принципом Парето є однаково ефективними (непорівняними між собою за 

визначеними критеріями). 

Використання методу “ідеальної точки” дозволяє “звузити” область парето-

оптимальних проєктів за фізично зрозумілим принципом (критерієм) мінімальної 

відстані до “ідеальної точки” у нормованому критеріальному просторі. 

За цим критерієм раціональним (компромісним) проєктом з області парето-

оптимальних рішень є проєкт закупівлі за імпортом чеських літаків L-39NG      

( ТІD = 0,737). Найбільш віддаленим від “ідеальної точки” є проєкт розроблення та 

виробництва літаків НБЛ-АН ( ТІD = 1,225). 

Таким чином представлений методико-алгоритмічний апарат дозволяє на 

основі багатокритеріального оцінювання альтернативних проєктів з оснащення 

Збройних Сил України новими перспективними ЛА вибрати з їх числа раціональні 

(кращі) за показниками відповідності ЛА прийнятим ОТВ, успішності реалізації в 

системі можливих ризиків; військово-технічного рівня ЛА, вартості та часу 

реалізації проєкту. 

Представлений методико-алгоритмічний апарат доцільно використовувати в 

системі підтримки прийняття рішення при оцінюванні тендерних пропозицій на 

конкурсі проєктів з оснащення Збройних Сил України новими перспективними 

зразками авіаційної техніки. 
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ЩОДО МЕТОДИКИ РОЗРАХУНКУ НОРМ УТРИМАННЯ  

ОСОБОВОГО СКЛАДУ ІНЖЕНЕРНО-АВІАЦІЙНОЇ СЛУЖБИ  

АВІАЦІЙНОЇ ВІЙСЬКОВОЇ ЧАСТИНИ 

 

Запропоновано методичній підхід до визначання 

типу і кількості підрозділів інженерно-авіаційної 

служби (ІАС) під час розрахунку норм утримання 

особового складу авіаційної військової частини 
 

Ключові слова: авіаційна військова частина, авіаційна техніка, 

інженерно-авіаційна служба, норми утримання, опорний варіант, 

система інженерно-авіаційного забезпечення, типовий найпростіший 

елемент 

 

Побудова структури системи інженерно-авіаційного забезпечення (ІАЗ) авіації 

Збройних Сил (ЗС) України зумовлена насамперед тим, що вона має відповідати 

наявній структурі виду ЗС і забезпечувати підтримання необхідного рівня 

боєздатності авіаційних з’єднань, частин і підрозділів. 

Практика показує, що структура системи ІАЗ не залишається сталою. Вона 

змінюється з часом під впливом багатьох чинників, що зумовлені станом економіки 

країни, умовами бойових дій, поглядами на ІАЗ бойових дій в сучасній війні тощо. 

Характерні завдання для стратегічного і оперативного рівнів системи ІАЗ – це 

завдання управління, організації експлуатації і капітального ремонту авіаційної 

техніки (АТ), постачання авіаційним військовим частинам АТ та запасних частин. 

Оскільки АТ знаходиться в авіаційних військових частинах та підрозділах і 

основне завдання - управління технічним станом АТ виконують на військовому 

рівні, тому визначальним при формуванні оптимальної структури системи ІАЗ і є 

формування такої структури для військового рівня. 

Аналіз відомих структур системи ІАЗ авіаційних військових частин показує, 

що вона складається з елементів, назва яких визначається їх призначенням. До цих 

елементів належать технічні обслуги, технічні екіпажі літальних апаратів (ЛА), 

обслуги обслуговування зі спеціальностей, групи регламенту та ремонту, спеціальна 

інженерна служба, групи зберігання АТ тощо. Їх створюють за ознаками: вид 

(характер) робіт, що їх виконують на АТ; вид обладнання (спеціальність); 

належність до бойового підрозділу. 

Зрозуміло, що зміни в структурі системи ІАЗ авіаційної військової частини 

(підрозділу) за інших заданих умов впливатимуть лише на витрати, пов’язані з 

утриманням особового складу, що здійснює технічну експлуатацію (ТЕ) ЛА, і на 

витрати, пов’язані з вартістю інструменту та засобів контролю в усіх типових 

найпростіших елементах (ТНЕ) структури.  

 

© Храмченко В.А., 2019 
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Під ТНЕ будемо розуміти мінімальну за кількісним складом групу фахівців 

певної категорії з відповідними засобами контролю та інструментом, яка здатна 

виконувати певні операції (роботи, завдання ІАЗ) одночасно тільки на одному 

комплекті певного виду об’єкта АТ без порушення технологічних вимог. 

З урахуванням викладеного, а також [1], витрати на утримання літальних 

апаратів за деякий період  

 
 


m

p i j
ijij

s

q
pqpqЛА ecfaС

1 1

,                                      (1) 

де pqa  - вартість утримання одного фахівця p -ї категорії в q -му підрозділі 

(елементі структури) за період часу, що розглядається; pqf  - кількість фахівців p -ї 

категорії в q -му підрозділі (елементі структури);  m  - кількість категорій фахівців; 

s  - кількість підрозділів (елементів структури) в системі ІАЗ; і - вид робіт на АТ 

(завдання ІАЗ); j - вид обладнання ЛА (спеціальність); ijс  - вартість засобів 

контролю та інструменту одного ТНЕ типу ijE , віднесена до періоду часу, що 

розглядається, ije  - кількість ТНЕ типу ijE  в структурі. 

Під час формування структури системи ІАЗ після розподілу завдань системи 

за рівнями військової ієрархії завдання основного процесу групують за певними 

ознаками. 

Завдання основного процесу системи ІАЗ військового рівня ієрархії полягає у 

виконанні силами інженерно-технічного складу авіаційної військової частини 

комплексу робіт (операцій) на АТ, спрямованих на утримання АТ, засобів її 

експлуатації та ремонту в постійній справності та готовності до ведення бойових 

дій, досягнення безвідмовності та високої ефективності застосування АТ. Тобто 

управління технічним станом АТ здійснюють безпосередньо на військовому рівні. 

Припустимо, що, відповідно до вихідних даних, створювана система ІАЗ 

повинна забезпечувати виконання зазначених у [2] завдань у повному обсязі. 

Аналіз наведених завдань та нормативних документів з ІАЗ дозволяє 

стверджувати, що як ознаки групування завдань основного процесу системи ІАЗ 

військового рівня доцільно рекомендувати такі: стадія життєвого циклу; етап 

експлуатації; тип робіт під час ТЕ; вид ТО; вид робіт на АТ; вид обладнання ЛА; 

спеціальність. 

Крім того, можна отримати додаткові ознаки як деякі комбінації зазначених 

вище ознак. Наприклад, комбіновані ознаки: вид ТО та вид обладнання ЛА; вид 

робіт на АТ й спеціальність тощо. 

Для вибору обмеженої кількості ознак слід керуватися початковими даними 

(заданою сукупністю умов функціонування системи ІАЗ), а також практичними 

міркуваннями.  

Після визначення цієї обмеженої множини ознак проводять вибір відповідної 

множини варіантів розподілу завдань за цими ознаками. 

Алгоритм групування завдань ІАЗ за певними ознаками містить такі елементи: 

вибір ознак групування робіт з урахуванням заданих посилок (умов), за якими 
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синтезують систему ІАЗ; групування завдань (робіт) системи ІАЗ військового рівня 

за вибраними ознаками. 

Під початковою множиною варіантів структури системи ІАЗ будемо розуміти 

сукупність опорних варіантів [3], для яких є справедливі задані вимоги до 

справності ЛА і технологічного часу підготовки групи ЛА до польотів, та 

додаткових варіантів, що їх створено на основі опорних шляхом параметричної 

трансформації останніх в області припустимих рішень. 

Параметри структури, що їх варіюємо, є кількість підрозділів (елементів) 

визначених типів і кількість ТНЕ заданого виду в підрозділі та (чи) в структурі 

системи ІАЗ. 

Нехай ijG  - тип підрозділу (елемента) структури системи ІАЗ, а ijg  - 

кількість підрозділів (елементів) типу ijG . Тоді  
i j

ij sg . 

Слід зазначити, що визначальними параметрами структури системи є ijg , 

оскільки за інших заданих умов у кожного варіанта з множини додаткових варіантів, 

створених на основі одного й того ж опорного, загальна кількість ТНЕ типу ijЕ  в 

структурі залишається практично незмінною; має місце лише перерозподіл кількості 

ТНЕ типу ijЕ  між підрозділами (елементами) структури системи ІАЗ. 

Тому кожний з отриманих варіантів структури можна однозначно подати у 

вигляді: 

 )()(
,


 ЛАij CgV  , 

 

де V  означає  -й варіант структури, створений на основі  -го опорного варіанта; 

)(
ijg  - матриця, що показує типи підрозділів (елементів) в структурі та їх кількість. 

(У подальшому для простоти викладення індекси ""  і ""  опускаємо.) 

Для створення параметрично трансформованих варіантів опорного варіанта 

структури необхідно визначити можливий діапазон змінення значення параметра 

ijg , що задовольняє області припустимих рішень, та крок ijg  змінення значення 

параметра ijg  для побудови додаткових варіантів. 

Взагалі ng1 ij  . Тобто нижню границю діапазону визначено. Верхню 

границю можна обмежити, виходячи із завдань, що їх покладено на підрозділ 

(елемент) типу ijG , умов функціонування системи ІАЗ та здорового глузду. 

Наприклад, якщо для бойових авіаційних підрозділів (тактичних одиниць) 

передбачено виконання завдань протягом деякого оперативного періоду в умовах 

відриву бойового підрозділу (тактичної одиниці) від авіаційної частини (підрозділу), 

то максимальне значення параметра ijg  може бути обмежено числом, рівним 

кількості бойових підрозділів (тактичних одиниць), що є в авіаційній частині 

(підрозділі): авіаційна ескадрилья, авіаційна ланка тощо. 

Крок ijg  змінення значення параметра ijg  в границях вибраного діапазону 

для загального випадку треба визначати на основі заданого максимального 
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перевищення витрат (1) для раціонального варіанта, що отримано з кроком ijg , 

відносно витрат для раціонального варіанта, що можуть бути отримані з кроком, 

рівним 1. 

Ураховуючи досвід ІАЗ бойових дій і бойової підготовки авіаційних 

військових частин, можна стверджувати, що значення параметра ijg  знаходиться в 

першій десятці чисельного ряду. Тому пропонується крок 1 ijg . 

Кожен новий додатковий варіант будемо створювати з опорного шляхом 

змінення в границях діапазону значення параметра ijg  на одиницю при збереженні 

значень інших параметрів такими, як в опорному варіанті. Кількість додаткових 

варіантів, створених на основі вибраного опорного, повинна дорівнювати сумарній 

кількості кроків, зроблених для кожного з параметрів. 

Отже, основне завдання структурного синтезу - вибір кількості елементів 

структури (підрозділів) й визначення оптимальних значень їх параметрів 

вирішується через порівняння варіантів [4]. Для цього необхідно, щоб усі варіанти 

структури були детально опрацьовані, тобто визначено всі якісно-кількісні 

характеристики кожного варіанта: типи й кількість однотипних елементів 

(підрозділів); типи й кількість типових найпростіших елементів у підрозділах; 

кількість фахівців кожної категорії в кожному підрозділі тощо. 

У разі, коли потрібно обґрунтувати норми утримання інженерно-технічного 

складу для наявної системи організації ТЕ ЛА певного типу, слід виконувати 

розрахунки для підрозділів ІАС за кількістю та типами, що на сьогодні визначено 

для авіаційної військової частини, на озброєнні якої перебувають ЛА певного типу. 

Запропонований методичний підхід було використано під час розрахунку 

норм утримання особового складу структурних підрозділів ІАС авіаційних 

військових частин Повітряних Сил Збройних Сил України. 
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МОЖЛИВОСТІ БАГАТОКРИТЕРІАЛЬНОГО ВИБОРУ СКЛАДУ 

БОРТОВОГО ОБЛАДНАННЯ БОЙОВИХ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ ДЛЯ ЇХ 

МОДЕРНІЗАЦІЇ 

 

Приведено результати дослідження можливостей 

багатокритеріального вибору складу бортового 

обладнання бойових літальних апаратів (ЛА) 

 
Ключові слова: бортове обладнання, військова авіаційна техніка, 

модернізація, задача багатокритеріального вибору 

 

Постановка проблеми. Модернізація бойових ЛА шляхом оновлення складу 

бортового обладнання (систем радіоелектронного обладнання, авіаційного 

обладнання, авіаційного озброєння) є сучасною світовою тенденцією, економічно 

вигідним напрямом підвищення бойових спроможностей повітряних сил. Для України 

в умовах зовнішньої воєнної та економічної агресії цей шлях є особливо важливим. 

Високий рівень відповідальності за результати вибору того чи іншого варіанту 

складу бортового обладнання для проведення модернізації неодмінно потребує на 

етапі прийняття рішення забезпечення обґрунтованості (безсумнівної 

аргументованості) обраного варіанту. 

В минулому, домінування аналогової елементної бази у зразках бортового 

обладнання значно обмежувало кількість можливих варіантів їх складу, що 

дозволяло забезпечувати обґрунтованість результатів вибору у рамках існуючих 

методичних підходів. 

Прискорене поширення мікропроцесорної елементної бази, що відбувається 

протягом останніх років, суттєво збільшує кількість їх розробників, кількість 

конкурентних зразків бортового обладнання для вибору і, як наслідок, кількість 

можливих варіантів вибору їхнього складу. В цих умовах, вже найближчим часом вибір 

складу бортового обладнання буде необхідно проводити серед багатьох десятків варіантів, 

а відомі методичні підходи не дозволять забезпечити його обґрунтованість. 

Відсутність чіткого обґрунтування при умові значної відповідальності за результати 

вибору унеможливить прийняття остаточного рішення. Як наслідок, неможливість 

забезпечення обґрунтованості вибору варіанту складу бортового обладнання для 

проведення модернізації бойових ЛА вкрай негативно вплине на виконання 

державної програми модернізації парку бойових ЛА вже у найближчій перспективі. 

З часом ситуація буде тільки загострюватись: подальший перехід на нову 

мікроелектронну елементну базу збільшить кількість виробників та, відповідно, 

різних за технічними рішеннями але конкурентоздатних варіантів складу бортового 
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обладнання, а природне зменшення ресурсних показників старіючих ЛА, що 

обмежує бюджет програм модернізації, значно ускладнить пошук згаданих варіантів. 

Аналіз останніх досліджень і публікацій. Недоліки застосування відомих 

підходів (насамперед, що базуються на застосуванні згорток та пріоритетів 

часткових критеріїв вибору, “цільових (ідеальних) точок” до обґрунтування 

раціонального вибору бортового обладнання бойових ЛА для їх модернізації, 

детально проаналізовано в [1…3]. 

В [4] наведено положення нового підходу щодо багатокритеріального вибору 

складу бортового обладнання бойових ЛА для їх модернізації. Його відмінність 

полягає у формуванні спеціального векторного критерію вибору, який враховує 

преференції замовника модернізації, у послідовній процедурі визначення множини 

варіантів Парето та знаходженні результуючої множини варіантів на основі 

застосування спеціальної інтегральної характеристики. 

В [5, 6] було сформульовано дві гіпотези щодо властивостей зазначених 

методичних підходів до багатокритеріального вибору стосовно вибору бортового 

обладнання для модернізації бойових ЛА. 

Формалізація першої гіпотези полягає у тому, що для умов невеликої 

множини варіантів Парето: 

  C
~

card X  ,                                                         (1) 

де  X

~
card   – це потужність множини варіантів Парето X

~
 ; C  – граничне значення 

потужності множини  0C  . 

Для всіх підходів щодо багатокритеріального обґрунтування вибору при 

виконанні умови 







n

i i

ii

K

KK

1

,                                                        (2) 

де iK  – значення відповідних вагових коефіцієнтів (координат цільової (“ідеальної”) 

точки, пріоритетів відповідних часткових критеріїв), iK   – скореговані значення на 

основі додаткової апостеріорної (введеної в процесі вибору, на відміну від апріорної 

– відомої до початку вибору) інформації у формі значення вагових коефіцієнтів (або 

координат цільової (“ідеальної”) точки, або пріоритетів відповідних часткових 

критеріїв);  – деяка константа  0 ; 

будуть спільно виконуватися дві нерівності:  

 

  






















 


X

XX

card

cardcard

,                                             (3) 

де   




 
 XX cardcard  – різниця потужностей результуючих множин для випадків 

відсутності та наявності додаткової апостеріорної інформації;  Xcard   – потужність 

результуючої множини варіантів без застосування додаткової апостеріорної 

інформації;   – деяка константа  0 . 

Сутність даної гіпотези полягає в тому, що для умов вибору складу бортового 

обладнання бойових ЛА для їх модернізації, у випадку невеликої за потужністю 
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множини Парето, всі згадані методичні підходи принципово дозволяють 

забезпечити бажану обґрунтованість результату. 

Формалізація другої гіпотези полягає в тому, що при невиконанні умови (1), 

тобто   C
~

card X  , дотримання нерівностей (2) й (3) буде справедливим тільки при 

реалізації методичного підходу, запропонованого в [4]. 

Це означає, що для умов вибору складу бортового обладнання бойових ЛА для 

їх модернізації, у випадку великої за потужністю множини Парето, на відміну від 

інших відомих методичних підходів обґрунтованість вибору можливо забезпечити 

тільки у рамках запропонованого в [4] підходу. 

Постановка завдання. Значна практична важливість властивостей, які 

відображаються зазначеними гіпотезами, та відсутність відомостей щодо їх 

емпіричного підтвердження або спростування, визначають доцільність проведення 

дослідження саме у цьому напрямку. Відповідно до цього, метою статті є 

упорядкування й оприлюднення результатів авторів щодо можливостей 

багатокритеріального вибору раціонального складу бортового обладнання бойових 

літальних апаратів для їх модернізації, які відображені зазначеними гіпотезами. 

Виклад основного матеріалу дослідження. Природна неможливість 

проведення адекватного експериментального дослідження у зазначеній предметній 

області, відсутність чітких аналітичних моделей вибору, його багатозв’язаність, 

нелінійність, стохастичність визначають доцільність проведення дослідження з 

використанням імітаційних обчислювальних моделей. 

Сутність імітаційного моделювання у даному випадку буде полягати у тому, 

що статистика результативності застосування різних підходів щодо обґрунтування у 

випадково обраних, але однакових умовах отримується за допомогою 

обчислювальних експериментів на спеціально розробленій імітаційній моделі. 

Необхідною умовою коректного проведення імітаційного моделювання 

(дослідження) є відповідність використаної моделі реальному процесу. Це було 

забезпечено, по-перше, врахуванням тактико-технічних характеристик реальних 

зразків систем бортового обладнання, які передбачені для встановлення на літаку 

Су-24МР для модернізації. Це, насамперед, високотехнологічні засоби розвідки: 

системи інфрачервоного сканування; лінійні цифрові камери планової зйомки; 

радіолокаційні станції бокового огляду; станції радіотехнічної розвідки та бортові 

регістратори польотної інформації (рис. 1). Розгляд літака Су-24МР в якості об’єкта 

моделювання визначений тим, що саме для нього вже зараз є доступним достатньо 

широкий перелік конкурентних зразків обладнання, тобто складність прийняття 

рішення щодо напрямку модернізації є найбільш ймовірною. 

По-друге, це використання векторного критерію вибору, який, з одного боку, 

дозволяє виразити преференції замовника модернізації, з іншого боку, 

безпосередньо пов’язаний із тактико-технічними можливостями бортового 

обладнання та представлений у форматі: 

                                                          
  
  
  


















iл

iв

iц

i

XJ

XJ

XJ

XJ ,                                                       (4) 

де   iц XJ  – група з 24 “цільових” компонент векторного критерію  iXJ , що  
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характеризують тактико-технічні властивості ЛА як засобу виконання бойових 

завдань (діапазон умов інфрачервоного сканування; розмір фотоприймального 

елементу; кількість пікселів фотоприймальної матриці; границі робочого частотного 

діапазону станцій радіотехнічної розвідки тощо);   iв XJ  – група з 3 “витратних” 

компонент  iXJ , які визначають ресурсні витрати на реалізацію даного варіанта 

складу бортового обладнання (вартість обладнання, вартість періодичних робіт з 

його обслуговування, середня інтенсивність потоку відмов);   iл XJ  – група з  

3 “льотних” компонент  iXJ , які характеризують льотно-технічні властивості ЛА за 

умови обрання даного варіанту складу бортового обладнання (відхилення польотної 

маси ЛА від номінальної; відхилення центрування ЛА від номінального; відхилення 

споживаної потужності споживачів від номінальної). 
 

Демонтуються:
1. ʂʘʜʨʦʚʠʡ ɸʌɸ ɸ-100;
2. ɯʏ ʩʠʩʪʝʤʘ ñɿʠʤʘñ;
3. ɹʈʇɼ ñʊʝʩʪʝʨ ʋ-3ñ;
4. ʈʉɸ ñʐʪrʢñ;
5. ɸʧʘʨʘʪʫʨʘ ʈʊʈ ʉʈʉ-13 ñʊʘʥʛʘʞñ

Встановлюється:
1. ʄʘʪʨʠʯʥʘ ʮʠʬʨʦʚʘ ʢʘʤʝʨʘ;
2. ʎʠʬʨʦʚʠʡ ɯʏ ʩʢʘʥʝʨ;
3. ʎʠʬʨʦʚʠʡ ɹʈʇɼ;
4. ʎʠʬʨʦʚʘ ʈʉɸ;
5. ʎʠʬʨʦʚʘ ʘʧʘʨʘʪʫʨʘ ʈ ̔ ʈʊʈ.

4

3

2

1

5

 

 

 

Рис.1. Варіант модернізації бортового обладнання літака-розвідника Су-24МР 

 

Розгляд саме такого формату векторного критерію дозволяє обрати (при інших 

рівних атрибутах) варіант з найкращими властивостями застосування за 

призначенням (тобто цільовими показниками), варіант з найменшими потрібними 

витратами на реалізацію (тобто витратними показниками), а також варіант з 

найменшим впливом на льотно-технічні характеристики ЛА. 

В цій моделі змінними будуть кількість та номенклатура зразків для вибору, 

вагові коефіцієнти згортки часткових критеріїв, співвідношення пріоритетів, 

“цільові” точки, а вихідними даними – співвідношення результуючих множин для 

кожного із методичних підходів, що розглядаються. 

Враховуючи, що розподіл залежності виходу від входу є нормальним, то в 

даному випадку для забезпечення точності оцінки не менше 310  з достовірністю 

99,0  необхідно не менш 510  обчислювальних експериментів (ітерацій). 

Моделювання вибору з невеликої кількості зразків бортового обладнання 

показало, що результати застосування всіх підходів (існуючих та запропонованого 

в [4]) збігаються, вплив додаткової апостеріорної інформації (змін вагових 
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коефіцієнтів згорток, цільових точок або співвідношення пріоритетів часткових 

критеріїв) на результати вибору є незначним і тому можливо забезпечити 

обґрунтованість вибору. 

Наприклад, при виборі обладнання з 3 зразків для кожної з 5 систем Су-24МР, 

коли множина допустимих варіантів складає 243 варіантів, в тому числі 34 варіанта 

множини Парето, при застосуванні існуючих методик навіть 15 % відхилення 

вагових коефіцієнтів згортки, цільової точки або співвідношення пріоритетів 

часткових критеріїв з великою ймовірністю не буде призводити до істотної зміни 

складу результуючої множини. 

Це підтверджує правильність гіпотези, що в умовах (1), коли виконується 

співвідношення (2) можливо забезпечити виконання вимоги (3). Для практики це 

означає, що у випадку (1) обґрунтований вибір можливо забезпечити у рамках як 

відомих, так і запропонованого підходу. 

Проведені дослідження вказують, що для умов вибору бортового обладнання 

бойових ЛА для їх модернізації, у випадку великої за потужністю множини Парето, 

на відміну від інших відомих підходів обґрунтованість вибору можливо забезпечити 

тільки у рамках запропонованого в [4] підходу. 

Наприклад, при виборі обладнання з 5 зразків для кожної з 5 систем Су-24МР, коли 

множина допустимих варіантів складає 3125 реалізацій, в тому числі 114 варіантів 

множини Парето, при застосуванні існуючих методик, навіть 5 % відхилення вагових 

коефіцієнтів згортки й цільової точки або співвідношення пріоритетів часткових критеріїв, 

з великою ймовірністю буде призводити до істотної зміни складу результуючої множини. 

Це підтверджує, що в умовах порушення (1), при виконанні (2), можливо 

забезпечити виконання вимоги (3) тільки у рамках підходу, що викладено в [4]. 

Його застосування виключає необхідність використання додаткової 

апостеріорної інформації та дозволяє включити у результуючу множину всі варіанти 

множини Парето, що здатні забезпечити екстремальні властивості модернізованого 

літака (найкращі розвідувальні або ударні можливості, найкращий захист або 

безпеково-експлуатаційні властивості, тощо). Такий підхід принципово здатен 

забезпечити обґрунтованість вибору складу обладнання без зменшення ролі і 

значення відповідальної особи, що здійснює вибір. 

Також було визначено, що для предметної галузі, що розглядається, 

отримання обґрунтованого результату при застосуванні відомих методик вибору 

можливо, коли множина Парето складає менш ніж 50 варіантів. При більший 

множині варіантів Парето у рамках існуючих підходів стійкість результату до зміни 

додаткової апостеріорної інформації є неприпустимо низькою. Це може вважатися 

об’єктивним обмеженням на область застосування відомих методик обґрунтування 

вибору при обранні складу бортового обладнання бойових ЛА. 

Висновки. Отже, проведене дослідження підтверджує, що: 

у випадку великої за потужністю множини Парето, здійснення обґрунтованого 

вибору складу бортового обладнання бойових ЛА для їх модернізації можливе 

тільки у рамках методичного підходу, запропонованого в [4]; 

у випадку невеликої за потужністю множини Парето, здійснення обґрунтованого 

вибору раціонального складу бортового обладнання бойових ЛА для їх модернізації 

можливе, як у рамках відомих методичних підходів (що базуються на застосуванні 
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згорток та пріоритетів часткових критеріїв вибору, “цільових (ідеальних) точок”), 

так і за допомогою підходу запропонованого в [4]; 

принципово неможливо у випадку потужності множини Парето більше 

50 елементів здійснити обґрунтований вибір складу бортового обладнання бойових 

ЛА для їх модернізації у рамках відомих методичних підходів. 

Першочерговими задачами подальших досліджень у даному напрямі можна 

вважати розгляд задачі багатокритеріального вибору з урахуванням умов 

присутності випадковостей, невизначеності, неповноти інформації про 

характеристики зразків бортового обладнання. 

Отже, дослідження підтверджує можливість здійснення обґрунтованого 

багатокритеріального вибору складу бортового обладнання бойових ЛА для їх 

модернізації. Головне практичне значення результатів дослідження полягає у 

покращені методичного забезпечення реалізації програми модернізації бойової 

авіації Збройних Сил України. 
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ТЕНДЕНЦІЇ РОЗВИТКУ ВИСОКОШВИДКІСНИХ  

БЕЗПІЛОТНИХ ЛІТАКІВ У СВІТІ ТА В УКРАЇНІ 

 

У статті надано результати аналізу тенденцій 

створення і бойового застосування різних за 

призначенням дозвукових високошвидкісних 

безпілотних літальних апаратів літакового типу. 

Окреслено напрями подальших теоретичних та 

експериментальних досліджень з обґрунтування 

вимог до високошвидкісного безпілотного літака 

 
Ключові слова: безпілотний літальний апарат, високошвидкісний літак, 

бойове застосування, повітряна розвідка, напрями досліджень 

 

Результати аналізу застосування авіації у бойових діях показують, що 

ефективність подолання літаками, у т.ч. безпілотними, протиповітряної оборони 

(ППО) противника достатньо висока при польоті в діапазоні помірних дозвукових 

швидкостей на малих висотах. Так, у зоні сильної протидії засобів ППО ймовірність 

виживання літаків, у т.ч. безпілотних, на швидкостях 500 – 900 км/год у діапазоні 

висот від 60 до 90 м становить більше 0,75 [1]. У Збройних Силах України відсутні 

сучасні високошвидкісні безпілотні літальні апарати (БпЛА), тому Міністерством 

оборони України на цей час вивчаються можливі шляхи оснащення військ такою 

авіаційною технікою, а саме – модернізація наявних застарілих БпЛА, розробки 

радянських часів та створення вітчизняних перспективних високошвидкісних БпЛА. 

Вирішення цих питань потребує проведення аналізу світових тенденцій розвитку 

високошвидкісних БпЛА, а на його основі – оцінювання можливостей та 

ефективності модернізації існуючих зразків, а також обґрунтування вимог до 

перспективних (аеродинамічна схема, силова установка, льотно-технічні 

характеристики, склад бортового устаткування та його технічні параметри).  

З огляду на зазначене авторами проведено вивчення тенденцій розвитку 

високошвидкісних БпЛА у світі та в Україні, стан і можливості модернізації такої 

техніки у Збройних Силах України та окреслено завдання на подальші дослідження за 

напрямом створення вітчизняного перспективного високошвидкісного БпЛА. 

Зокрема, передбачено проведення експерименту в аеродинамічній трубі та 

використання його результатів у методиці багатокритеріального вибору БпЛА, яка 

дозволить оптимізувати аеродинамічне компонування літака для високої швидкості 

польоту. Це дозволить безпілотному літаку ефективно долати ППО противника та у 

короткі терміни виконувати бойові завдання. 
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Відповідно до класифікації БпЛА, прийнятої у Міністерстві оборони України 

згідно з ДСТУ В 7371:2013 “Техніка авіаційна військової призначеності. Апарати 

літальні безпілотні. Основні терміни, визначення понять і класифікація”, 

високошвидкісними є літаки із швидкістю польоту від 600 км/год до тієї швидкості, 

що відповідає швидкості звуку. 
Високошвидкісні розвідувальні БпЛА знаходяться на озброєнні та 

розробляються у таких країнах світу, як США, Китай, Франція, Канада, Німеччина, 
Італія, Україна, Росія та ін. [2…4]. Так, Франція, Канада, Німеччина, Італія мають на 
озброєнні сухопутних військ розвідувальні БпАК німецького виробництва CL-289 
(740 км/год), Китай – “Lijian” (950 км/год), Італія – “Мірах-150” (750 км/год), Польща 
– “Twinjet” (600 км/год), Україна – UJ-23 “Topaz” (600 км/год). 

Деякі приклади сучасних і перспективних високошвидкісних безпілотних 
літаків різного призначення наведено на рисунку 1. 

Рис. 1. Приклади військових високошвидкісних безпілотних літаків 

 
У Збройних Силах України до бойового складу Повітряних Сил належать 

оперативно-тактичні безпілотні літаки-розвідники Ту-141 у складі безпілотних 
авіаційних комплексів (БпАК) ВР-2 “Стриж” і тактичні Ту-143 у складі БпАК       
ВР-3 “Рейс”. В цій техніці застосовується застаріле бортове і наземне обладнання, 
що унеможливлює оперативне проведення повітряної розвідки, передавання 
розвідувальних даних та їх оброблення. Так, підготовка БпЛА до пуску з 
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законсервованого стану з виконанням регламентних робіт складає 11 год., а за 
умови, що регламентні роботи попередньо виконано – 5 год., що не відповідає 
теперішнім вимогам (терміни підготовки до виконання бойових завдань сучасних 
БпЛА на порядок менші). При цьому орієнтовний час виконання типового завдання 
фотографічної повітряної розвідки з готовності № 1 складає дві години, а подання 
розвідувальних донесень з визначенням координат цілей – понад одну годину [5]. 
Останні півтора десятка років БпЛА Ту-143 і Ту-141 використовувалися як повітряні 
мішені під час навчань військ з бойовими стрільбами. 

З огляду на зазначене можна констатувати, що актуальним є питання 
підвищення бойових можливостей безпілотної авіації Збройних Сил України 
шляхом оновлення парку високошвидкісних БпЛА Повітряних Сил. Вирішити це 
питання можливо двома шляхами: 

проведення модернізації БпАК ВР-2 “Стриж” та ВР-3 “Рейс” у найближчій 
перспективі; 

створення вітчизняними підприємствами високошвидкісних БпЛА різних 
модифікацій (розвідувального, ударного, мішеневого тощо) у середньостроковій 
перспективі. 

Розглянемо коротко технічні та організаційні можливості вирішення питання 
стосовно високошвидкісних літаків. 

Умови експлуатації і зберігання цих зразків БпАК відповідають вимогам 
експлуатаційно-технічної документації, а їх технічний стан задовільний, що 
дозволяє проводити роботи з продовження призначених показників маршових 
двигунів, піротехнічних засобів і безпілотних комплексів у цілому. 

Також, у разі успішного продовження призначених показників БпАК ВР-2 та 

ВР-3 можливе проведення їх модернізації вітчизняними підприємствами за такими 

основними напрямами: 

встановлення сучасного розвідувального обладнання (бортового та наземного) з 

широким впровадженням цифрової техніки для більш якісного вирішення основних 

функціональних задач; 

удосконалення навігаційно-пілотажного комплексу для підвищення точності та 

надійності визначення навігаційних параметрів; 

модернізація силової установки для покращення тактико-технічних характеристик 

безпілотних літаків. 

На сьогодні, наприклад, розвідувальне устаткування БпАК ВР-2 “Стриж” 

комплектується в двох варіантах – “фото” та “інфрачервоний”, а ВР-3 “Рейс” має три 

варіанти – “фото”, “телевізійний” і “радіаційний”, що дозволяє вести повітряну розвідку 

вдень і вночі. Розвідувальна інформація від безпілотного літака розвідника (БЛР) ВР-3 

“Рейс” у варіанті “телевізійний” передається в реальному масштабі часу, а у варіантах 

“фото” та “радіаційний” отримується тільки після повернення літального апарату. Для 

БЛР ВР-2 “Стриж” передбачена передача інформації по радіолінії в реальному 

масштабі часу та оперативна зміна маршруту польоту, а розвідувальна інформація 

отримується після повернення літального апарату. Розвідувальна інформація від 

БЛР ВР-3 “Рейс” у варіантах “телевізійний” і “радіаційний” передається в реальному 

масштабі часу, а у варіанті “фото” отримується тільки після його повернення. 

Штатні панорамні аерофотоапарати та системи телевізійної, радіаційної та 

інфрачервоної розвідки потребують використання аерофотоплівки та не відповідають 
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сучасним вимогам, тому бортове та наземне розвідувальне устаткування і радіолінія 

передачі даних мають бути замінені на нове покоління такої апаратури – цифрові камери 

видимого та інфрачервоного діапазону хвиль, а також широкосмуговий цифровий канал 

передачі даних (таблиця 1). Відповідно із оновленням бортового розвідувального 

устаткування має бути замінена на цифрову і наземна апаратура для приймання і 

оброблення розвідувальної інформації. 

Навігаційно-пілотажний комплекс повинен бути створений на сучасній 

елементній базі з цифровим обробленням навігаційної і пілотажної інформації. Він 

розширить тактичні можливості БпЛА, а саме дозволить: збільшити кількість 

проміжних пунктів маршруту, забезпечити вищу точність навігації і виходу на 

об’єкти розвідки, а також суттєво підвищити точність визначення координат цілей. 

 

Таблиця 1 

Варіант модернізації бортового та наземного устаткування 

№ 

з/п 

Штатне  

бортове та наземне устаткування 

Модернізоване  

бортове та наземне устаткування 

1. Кадровий аерофотоапарат А-86П Матрична цифрова камера 

2. 
Радіолокаційна станція відсутня 

Цифрова радіолокаційна станція  

із синтезованою апаратурою 

3. Панорамний аерофотоапарат ПА-1 Лінійкова цифрова камера для знімання 

відео та створення фотографій 4. Телевізійна система “Чібіс-Б” 

5. Апаратура радіаційної  

розвідки “Сигма” 

Засоби радіаційної  

розвідки відсутні 

6. Інфрачервона система “Зима” Цифровий інфрачервоний сканер 

7. Апаратура радіоканалу “Траса”  

для передавання даних 

Цифровий широкосмуговий  

радіоканал передавання даних  

 
Командуванням Повітряних Сил Збройних Сил України відпрацьовані 

оперативно-тактичні вимоги до модернізованого БпАК ВР-2 “Стриж”, а Державний 
науково-дослідний інститут авіації на замовлення Міністра оборони України 
виконав науково-дослідну роботу з визначення технічних можливостей модернізації 
та оцінювання бойових можливостей оновленого БпАК. 

Отже, виконання зазначеного вище комплексу робіт з продовження 

призначених показників штатних БпАК ВР-2 “Стриж” і ВР-3 “Рейс”, освоєння 

середнього ремонту та проведення модернізації може забезпечити підвищення їх 

ефективності, а також продовження експлуатації за призначенням до того часу, поки 

не буде здійснено переозброєння військ на сучасні типи високошвидкісних БпАК.  
Створення нових зразків високошвидкісних БпЛА та модернізація 

існуючих, можливі у рамках виконання дослідно-конструкторських робіт такими 
провідними вітчизняними підприємствами, як ДП “Антонов” (м. Київ), 
ДП “Конструкторське бюро “Південне” ім. М.К. Янгеля (м. Дніпро) у кооперації з 
ПАТ “Мотор Січ” (м. Запоріжжя), ДККБ “Луч” (м. Київ), ДП “Ізюмський 
приладобудівний завод” (м. Ізюм, Харківська обл.) та іншими установами і 
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підприємствами [6]. В Україні є певні технічні напрацювання щодо 
високошвидкісних літаків. Так, ДП “Конструкторське бюро “Південне” 
розробило для Міністерства оборони України технічну пропозицію щодо 
ударного реактивного БпЛА великої злітної ваги з двигуном АІ-222-25Ф [7], а 
ТОВ “Науково-виробниче підприємство “УКРДЖЕТ” (м. Київ) розпочинає 
дослідно-конструкторську роботу зі створення реактивної повітряної мішені на 
основі прототипу – діючого зразка UJ-23 Topaz (рисунок 2). 

Виконання дослідно-конструкторської роботи зі створення будь-якого 
озброєння та військової техніки передбачає розроблення тактико-технічного 
завдання, яке містить оперативно-тактичні і тактико-технічні вимоги до зразка. 

 
 

 
 
 
 
 

 

       а) Ударний БпЛА з АІ-222-25Ф        б) Повітряна мішень UJ-23 Topaz 

                        (проєкт)                                          (дослідний зразок)  
 

Рис. 2. Вітчизняні високошвидкісні реактивні літаки 

 
Безпілотний авіаційний комплекс є складним зразком авіаційної техніки і 

тому розроблення тактико-технічного завдання потребує проведення відповідних 
наукових досліджень. Тому Державний науково-дослідний інститут авіації 
виконує науково-дослідну роботу з обґрунтування основних тактико-технічних 
вимог до високошвидкісного БпЛА на основі визначених Генеральним штабом 
Збройних Сил України оперативно-тактичних вимог до показників бойового 
застосування (масштаб виконуваних завдань, тривалість польоту та перебування в 
районі розвідки, необхідна швидкість передачі розвідувальної інформації, умови 
застосування БпЛА тощо). Алгоритм зазначених вище досліджень наведено на 
рисунку 3. Він передбачає зокрема експериментальні дослідження моделей БпЛА 
в дозвуковій аеродинамічній трубі АТ-1 з метою визначення для різних 
аеродинамічних схем основних аеродинамічних характеристик, а саме 
залежностей коефіцієнта підіймальної сили від кута атаки Су = f(α), коефіцієнта 
лобового опору від кута атаки Сх = f(α), аеродинамічної якості від кута атаки  
Ка = f(α), а також – поляри безпілотного літального апарату Cy = f(Cx). 
Розрахунковим методом на основі результатів експерименту визначатимуться 
основні льотно-технічні характеристики БпЛА, такі як максимальна швидкість 
польоту, дальність і тривалість польоту, маса цільового спорядження та бойовий 
радіус дії [8]. 

Отримані льотно-технічні характеристики будуть використані під час 
порівняльного аналізу, який заплановано провести за допомогою “Методики 
багатокритеріального вибору розвідувальних безпілотних авіаційних комплексів” 
з визначенням для кожного досліджуваного БпЛА одного з критеріїв – 
ймовірності виконання бойового завдання [9]: 
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інф
k

виявлвихППОбрсв
k

бз PPPPPPP 
,
 (1) 

де свP  – ймовірність своєчасного вильоту БпЛА; брP  – ймовірність безвідмовної 

роботи БпЛА протягом польоту; ППОP  – ймовірність подолання системи ППО 

противника; вихP  – ймовірність виходу у заданий район розвідки; k
виявлP  – 

ймовірність виявлення та розпізнавання об’єктів розвідки при використанні k-го 

виду бортового розвідувального обладнання; інфP  – ймовірність своєчасної доставки 

розвідувальної інформації до споживача. 
 

 

Рис. 3. Алгоритм теоретичних і експериментальних досліджень 

з обґрунтування тактико-технічних вимог до високошвидкісного БпЛА 

 

Льотно-технічними характеристиками БпЛА визначається ймовірність вил.свP  

своєчасного вильоту, яка розраховується за формулою [9]: 
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де tоч – час, протягом якого зберігається ситуація, на яку визначена розвідка; tп – час 

польоту на розвідку (складається з часу підготовки БпЛА до польоту та часу 

польоту до цілі), а також – ймовірність подолання системи ППО противника ППОP , 

яка наряду з характеристиками засобів ППО визначається швидкісними 

характеристиками БпЛА та показниками його помітності (візуальної, інфрачервоної 

і радіолокаційної). 

Отже, за результатами аналізу світових тенденцій розвитку високошвидкісних 

БпЛА, проведення теоретичних і експериментальних досліджень повинен бути 

сформований технічний обрис перспективного високошвидкісного літака та 

обґрунтовані вимоги до його основних льотно-тактичних та тактико-технічних 

характеристик засобів виконання поставлених та оформлюваних вимог. До них 

можливо віднести напевно визначення раціональних аеродинамічної схеми БпЛА й 

параметрів його силової установки, склад бортового обладнання різних модифікацій 

для вирішення завдань за призначенням і технічні вимоги до бортових систем, а 

також потрібну ступінь інтеграції БпАК в єдину автоматизовану систему управління 

військами. 
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ПІДХІД ДО ВИБОРУ СКЛАДУ ТА ПАРАМЕТРІВ СИСТЕМИ 

ЕЛЕКТРОПОСТАЧАННЯ БАГАТОЦІЛЬОВИХ БЕЗПІЛОТНИХ  

ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ 

 

На основі сформульованого принципу побудови 

комбінованої системи електропостачання 

безпілотних літальних апаратів розглядається 

підхід до визначення оптимального складу, 

потрібної потужності та мінімізації 

масогабаритних показників системи з урахуванням 

циклограм споживання електричної енергії за 

етапами польоту 

 
Ключові слова: багатофункціональний безпілотний літальний апарат, 

система електропостачання, електромеханічний генератор, 

акумуляторна батарея, циклограма споживання потужності, 

оптимізація, критерій вибору 

 

Широке застосування безпілотних літальних апаратів (БпЛА) арміями країн 

НАТО у війнах, військових конфліктах та миротворчих операціях надало їм 

можливість досягти високої ефективності розвідки, яка забезпечує інформаційну 

перевагу над противником та ефективне вирішення завдань ураження наземних та 

повітряних цілей без ризику для льотного складу [1]. 

У зв'язку з цим, проєктування та виробництво БпЛА різних класів є одним з 

найбільш перспективних напрямів розвитку сучасної військової авіації. 

Глибока електрифікація систем планера та силової установки, застосування 

широкої номенклатури корисного спорядження потребує формулювання інших 

вимог до бортових систем електропостачання (СЕП) багатоцільових БпЛА, ніж до 

пілотованих літальних апаратів (ЛА). Традиційний підхід до проєктування СЕП 

пілотованих ЛА, що базується на наявності типових структур бортових авіаційних 

СЕП [2], для БпЛА практично неможливий. 

Тому, розробка принципів побудови СЕП багатоцільових БпЛА, визначення 

оптимального складу, потрібної потужності та шляхів мінімізації масогабаритних 

показників є актуальною науковою задачею, яку необхідно вирішувати вже на етапі 

розробки технічного проєкту зі створення багатоцільових БпЛА. 

До СЕП багатоцільових БпЛА можуть бути пред’явлені більш низькі вимоги по 

надійності (відсутність екіпажа, відносно низька вартість, високий можливий відхід 

на бойові втрати), але в той же час, більш жорсткі вимоги за масою і об’ємом 

(тривалий режим польоту, максимум корисного спорядження).  
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В СЕП таких ЛА доцільно застосовувати акумуляторну батарею як резервне 

джерело електричної енергії (ЕЕ), яке забезпечує додаткову вихідну потужність в 

режимах підвищеного навантаження (компенсація пікових потужностей 

споживання) або розподільного електроживлення споживачів. В цьому випадку 

з'являється можливість застосування на борту БпЛА електромеханічного генератора 

з меншою номінальною потужністю та масогабаритними показниками. 

Перш за все, це пов’язано з необхідністю оптимізації в цілому маси СЕП із 

збереженням можливості забезпечення споживачів протягом усього польоту ЕЕ 

заданої якості. По-друге, вирішення цієї задачі дозволить збільшити час польоту, 

функціональні можливості комплексу корисного спорядження, у тому числі й 

застосування різних типів авіаційних засобів ураження і, як результат, дасть 

можливість значною мірою підвищити ефективність застосування багатоцільових 

БпЛА за рахунок збільшення ймовірності успішного виконання бойових завдань [3]. 

Отже, задача оптимального вибору структури та параметрів СЕП 

багатоцільових БпЛА в значній мірі обумовлена складом бортового обладнання та 

корисного спорядження, необхідного для вирішення конкретного спектру бойових 

завдань, та значенням потрібної потужності джерел ЕЕ. 

Процес вибору структури та параметрів СЕП під час проєктування БпЛА, в 

загальному випадку, – це процес отримання оптимального, з точки зору показників  

ефективності, проєктного рішення на підставі вихідних даних з урахуванням 

прийнятих обмежень [3]. Вихідними даними в цьому випадку є:  

інформація про елементи СЕП (джерела ЕЕ, перетворювачі, захисна та 

комутаційна апаратура, кабельна мережа тощо); 
 

перелік споживачів ЕЕ, в тому числі корисного спорядження; 

циклограми споживання електричної потужності споживачами ЕЕ на всіх етапах польоту. 

У якості обмежень виступають технічні вимоги до СЕП, які визначаються у 

тактико-технічному завданні Замовника на виконання дослідно-конструкторської 

роботи зі створення БпЛА. 

Різноманіття існуючих типів джерел ЕЕ дає можливість створення комбінації 

джерел живлення, яка відповідала б оптимальному набору для конкретної СЕП. Під 

типами джерел маються на увазі джерела як одної фізичної природи, так і різної. 

При цьому, джерела, які входять до цієї комбінації, повинні мати 

електромагнітну сумісність, тобто забезпечувати роздільну та паралельну їх роботу. 

В даній роботі розглядається підхід до визначення оптимального складу і 

параметрів СЕП на прикладі комплексу з двох типів джерел ЕЕ – електромеханічних 

(генераторів) та електрохімічних (акумуляторних батарей) [2]. 

Потрібна потужність СЕП під час проєктування визначається по циклограмах 

електричного навантаження. Це, як правило, таблична або графічна залежність 

потрібного сумарного навантаження всіх бортових споживачів ЕЕ від часу 

конкретного етапу польоту. Приклад типового варіанта надано на рис. 1. 

Зазначений принцип комбінування можна сформулювати таким чином: 

варіюванням типами джерел електроживлення (їх кількістю і сукупністю техніко-

економічних характеристик) визначається сумарна потужність СЕП з оптимальним 

розподіленням ЕЕ між споживачами для різних режимів роботи заданого складу 

бортового обладнання та корисного спорядження БпЛА протягом часу польоту[2]. 
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Принцип комбінування, визначений в символах, має вигляд:  
 
 

 

 

  

,          

,    

(1) 

де  – потужність джерела ЕЕ i-го типу; P – сумарна потужність системи;          

 – значення техніко-економічного показника i-го типа, для j-ої техніко-

економічної характеристики, які наведені у тактико-технічних вимогах до зразка 

БпЛА;  – значення обмежень, що накладені на техніко-економічні характеристики; 

– необхідна сумарна ЕЕ на весь час польоту БпЛА;  – k -й інтервал часу, на 

якому працює джерело ЕЕ i -го типу. 

Система (1) може мати велику кількість рішень. Для отримання однозначності 

введемо додаткові умови у вигляді критерію оптимізації. 

Як вже було зазначено, задача вибору структури СЕП БпЛА полягає у 

визначенні значення потрібної сумарної ЕЕ комбінації джерел живлення з 

урахуванням резервування споживачів [4]. Тобто критерій оптимального вибору 

можна звести до функціоналу:  

     .mindttFКtWК
ПТ

РЕЗ

TP

ОП   

0

 (2) 

При цьому, у якості обмеження виступає умова: 
  .tFKW РЕЗ  (3) 

Отже, вирішення завдання вибору складу та параметрів системи 

електропостачання багатофункціональних БпЛА може бути зведено до вирішення 

оптимізаційної задачі мінімізації функціонала (2) з дотриманням умови (3). 

Для цього визначимо функцію споживання: 

    ,tftF
n

j j 


1
 (4) 

де fj(t) – функція споживання j-го приймача ЕЕ; n – кількість споживачів ЕЕ. 

Рис. 1. Типова циклограма споживання потужності СЕП 
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Сумарна потрібна ЕЕ, яка необхідна для живлення споживачів на борту БпЛА 

протягом усього часу польоту (Tп), визначається як: 

  ,tPtW
n

i iki

TP   
1

 (5) 

де іР  – значення потужності джерела i-го типу;  – k-й інтервал часу, на якому 

працює джерело i-го типу. 

При фіксованому n і двох типах джерел задача зводиться до раціонального 

розподілу потрібної в кожний даний момент часу польоту сумарної електричної 

потужності між генераторами та акумуляторними батареями, які складають 

комбінацію джерел. Отже, сумарна потрібна потужність СЕП, з урахуванням (5): 

,РРР ГАБ

   (6) 

де  – сумарна потужність акумуляторних батарей; 

ГР  – сумарна потужність 

генераторів. 

При цьому необхідно враховувати, що сумарна потужність акумуляторних 

батарей критична до наявної електричної ємності батареї [3]:  

,
T

UQ
Р

П

n

i ii

АБ

   1  (7) 

де n  – кількість батарей; iQ  – ємність і-ої батареї на початок польоту; iU  – значення 

величини напруги i-ої батареї; ПТ  – час польоту.  

Потрібна сумарна ємність акумуляторних батарей обчислюється таким чином: 

,Т
U

РP
Q П

АБ

Гj

АБ






   

де 

jP  – потрібна сумарна потужність споживачів протягом польоту; 

ГР  – сумарна 

потужність генераторів; АБU  – номінальна напруга акумуляторної батареї; ПТ  – час польоту. 

Для генераторів розрахунковою характеристикою є номінальна потужність, а 

наявний запас ЕЕ визначається запасом пального силової установки. Як правило, під 

час проєктування СЕП приймається припущення про необмежений запас вхідної 

механічної енергії генератора через її малий відсоток від загального споживання [3]. 

Наявна потужність системи генерування БпЛА визначається номінальною 

потужністю генераторів та їх кількістю: 

  ,tpР
m

i iГ  

 
1

 (8) 

де  tpi  – функція потужності i-го генератора; m  – кількість генераторів. 

Як відомо, характеристикою генератора крім його номінальної потужності є 

здатність роботи у перевантаженому режимі, кратність якого визначається 

відповідним коефіцієнтом k. Але, як відомо, після роботи у перевантаженому 

режимі для генератора необхідно час для повернення у розрахунковий для нього 

температурний режим роботи. Для визначення залежностей необхідного часу 

роботи генератора при заданому k в [4] запропоновано апроксимувати цю 

залежність експоненціальною функцією виду: 

  ,Aekt Bk  (9) 

де A і B – постійні коефіцієнти, які визначаються за значеннями припустимого часу 

роботи конкретного генератора при різних навантаженнях. 
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Для врахування перевантажної здатності генератора під час вибору 

оптимального складу та параметрів СЕП вводиться спеціальна динамічна функція 

потужності генератора [4]:  
    ,tkptp ikніikik   (10) 

де ніp  – номінальна потужність i-го генератора; k  – кратність перевантаження; ikt  – 

час роботи i-го генератора з перевантаженням. 

Графік функції надано на рис. 2. 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

На рис. 2 позначено: КРн – значення потужності генератора під час 

перевантаження; tk  – час роботи генератора з перевантаженням КРн; tв – час, який 

потрібен для відновлення номінального температурного режиму. 

Функція потужності i-го генератора (8), буде мати вигляд: 

      ,tptptp
l

k ikikiнi  


1
 (11) 

де piн – номінальна потужність i-го генератора; pik – динамічна потужність i-го 

генератора; tik  – час роботи з перевантаженням i-го генератора; l – кількість випадків 

роботи i-го генератора у перевантаженому режимі. 

Існує два підходу до вирішення цієї задачі. Перший підхід пов'язаний з 

рішенням задачі мінімізації функціоналу (2) з урахуванням (4)…(11) та обмеженням (3). 

В якості моделі системи споживання и генерування ЕЕ пропонується застосувати 

об'єктно-енергетичні моделі, які дозволяють моделювати перехідні процеси в 

складних електроенергетичних системах [4]. 

Результатом будуть сформульовані вимоги до характеристик і масогабаритних 

параметрів генераторів та акумуляторних батарей, які необхідно спроєктувати. При 

цьому досягається мінімальна сумарна польотна маса джерел ЕЕ. 

У випадку відсутності необхідних умов для проєктування і розроблення 

джерел ЕЕ можливим є другий підхід, який полягає в застосуванні інформаційної 

бази даних доступних генераторів та акумуляторних батарей з метою застосування 

їх характеристик і масогабаритних параметрів для вибору конкретних моделей для 

СЕП у якості комбінованого джерела ЕЕ. 

Методика вибору у цьому випадку полягає в послідовному перебору 

номінальних потужностей генераторів та акумуляторних батарей з метою 

забезпечення перевантаження на ділянках перевищення функцією споживання (2) 

номінальної потужності комбінованого джерела ЕЕ з урахуванням (3). 

Після перебору наявних джерел ЕЕ визначається множина комбінацій 

генераторів та акумуляторних батарей, які задовольняють умовам (2) і (3). Вибір 

Рис. 2. Динамічна функція потужності генератора 
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конкретних джерел ЕЕ для СЕП визначається, як правило, за умови мінімальної 

польотної маси та прийнятних інших техніко-економічних характеристик. 

В якості демонстрації застосування другого підходу на рис. 1, де зображена 

типова циклограма залежності потрібного сумарного навантаження всіх бортових 

споживачів ЕЕ від етапу польоту, наведено приклад проведення перевірки двох 

генераторів з номінальною потужністю Рнг1 та Рнг2 щодо виконання умов вибору (3) з 

урахуванням (9) та (10). На рисунку 1 видно, що генератор номінальною 

потужністю Рнг1 не відповідає зазначеним умовам перевантаження, а генератор з 

потужністю Рнг2 – задовольняє. 

Недоліком другого підходу є можливе перевищення необхідної потужності та 

маси вибраних генераторів за рахунок великої різниці потужностей ряду 

генераторів, які є в наявності. 

Слід зазначити, що автоматизація розглянутих підходів дасть можливість 

значно скоротити терміни розроблення СЕП для багатоцільових БпЛА.  

Розглянутий підхід дає можливість визначити оптимальний склад джерел ЕЕ 

потрібної потужності (з мінімальними масогабаритними показниками), 

обґрунтованої комбінованої СЕП багатоцільового БпЛА з оптимальними масо-

енергетичними характеристиками. 

Комплексний підхід до проєктування комбінованої СЕП з оптимальними масо- 

енергетичними показниками повинен передбачати розгляд питання щодо створення 

автоматичної системи управління розподілом ЕЕ джерел, рекуперацією ЕЕ в режимі 

реального часу, розроблення з застосуванням сучасних технологій бортової фідерної 

мережі, безконтактних автоматів захисту и комутації, мікропроцесорних засобів для 

оптимізації наявних циклограм споживання потужності СЕП [5]. 
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В статті узагальнено результати наукових 

досліджень визначення реакції оптико-електронної 

системи на наявність у полі зору хибної 

тепловипромінюючої цілі 

 
Ключові слова: математична модель, частотно-імпульсна модуляція, 

хибна тепловипромінююча ціль, спектральна селекція 

 

Узагальнений аналіз досвіду ведення бойових дій літаками штурмової авіації 

показує, що більшість втрат отримано через ураження їх керованими ракетами 

переносних зенітних комплексів (ПЗРК). Обладнання літаків удосконаленими 

засобами оптико-електронної протидії дає змогу зменшити ефективність 

застосування зенітних ракет. Зміна конструкції системи управління, підвищення 

завадостійкості і застосування нових методів модуляції дає змогу збільшити 

ймовірність ураження літака і наблизити її до свого полігонного значення. Нині, 

така ситуація склалася в протистоянні літаків штурмової авіації та ПЗРК “Игла”, що 

пов’язано з використанням у системі формування сигналу управління частотно-

імпульсної модуляції зі схемою спектральної селекції цілей, що, власне, зводить 

нанівець вплив існуючих засобів оптико-електронного подавлення на інфрачервону 

головку самонаведення ракет. 

Першим кроком у напрямку підвищення ефективності захисту літаків є 

створення математичної моделі процесу функціонування оптико-електронних 

систем з частотно-імпульсною модуляцією в умовах оптико-електронної протидії. 

Частотно-імпульсна модуляція є одним із різновидів широтно-імпульсної 

модуляції, яка досить повно описана в роботах [1, 2]. Основною властивістю 

частотно-імпульсної модуляції є те, що в процесі модуляції потоку випромінювання 

інформація відносно положення цілі формується так, що величина кута 

розузгодження обернено пропорційна тривалості імпульсу, а фазовий кут прямо 

пропорційний його положенню у часі. 

Конструктивно в оптико-електронній системі частотно-імпульсна модуляція 

реалізується за допомогою диску з однією прямокутною щілиною, що обертається 

навколо вісі оптичної системи. Зображення цілі фокусується на площину диска.   

© Довжук Д.В., Логвиненко М.М., Сторожук С.М., 2019 
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Зображення цілі зміщується від центру диску тотожно віддаленню цілі від оптичної 

вісі. В процесі обертання диску, щілина періодично перетинає зображення цілі. За 

рахунок форми щілини, тотожно зростанню відстані між центрами диску й 

зображенню цілі, збільшується лінійна швидкість перетину зображення цілі 

щілиною. В результаті чого, зменшується тривалість експозиції зображення цілі на 

приймач випромінювання. Тривалість електричного імпульсу на виході приймача 

випромінювання визначають за формулою 

0
2

T
l

Сi



$

, (1) 

де l  – ширина щілини;   – відстань від центру диска до зображення цілі;  

0T  – період обертання оптичної системи.  

Вихідний сигнал попереднього підсилювача має складну форму та містить в 

собі множину гармонійних коливань, у тому числі й першу гармоніку частоти 

обертання 0T , що надалі використовують у процесі формування сигналу управління 

координатором оптико електронної системи. 

Для виділення першої гармоніки застосовують послідовне скорочення 

діапазону частот сигналу розузгодження за допомогою вибіркового підсилювача 

амплітудного детектора, підсилювача сигналу корегування. Детально процес 

формування сигналу управління координатором описано в роботі [3]. 

Сигнал управління має синусоїдну форму й описується виразом  
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U $  – амплітуда сигналу управління координатором оптико-електронної 

системи; 0

0

0

2
t

T
arctg


  – фаза сигналу управління. 

Амплітуда та фаза сигналу управління координатором прямо пропорційна 

значенню координати цілі у фокальній площині оптичної системи в полярній 

системі координат. Вираз (2) справедливий, коли в полі зору оптико-електронної 

системи знаходиться одна ціль. Коли в полі зору є дві або більше цілей, то сумарний 

сигнал управління описують виразом  
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де N  – кількість джерел інфрачервоного випромінювання в полі зору оптичної 

системи.  

У цьому випадку координатор оптико-електронної системи з частотно-

імпульсною модуляцією буде супроводжувати уявну ціль, положення якої у 

просторі співпадає з геометричним центром сукупності всіх джерел 

випромінювання. 

Для підвищення завадостійкості оптико-електронної системи з частотно-

імпульсною модуляцією використовують компенсаційний метод пригнічення завад, 

що ґрунтується на одночасному використанні розбіжностей спектральних і 

просторових характеристик об’єкту спостереження, цілі або завади (природного або 
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штучного походження). Застосування цього методу разом з просторовою і 

спектральною фільтрацією значно підвищує завадостійкість [4]. 

Фізична сутність компенсаційного методу полягає у формуванні оптичною 

системою двох постійних “картин” у двох спектральних діапазонах, формуванні 

відповідних їм електричних сигналів з наступним аналізом і прийняттям 

відповідних рішень на ігнорування сигналу від завад. Робота схеми спектральної 

селекції ґрунтується на вимірюванні відношення потоку інфрачервоного 

випромінювання об’єкта спостереження у двох спектральних діапазонах. За умови, 

що, апріорі, відома температура об’єкту і вона має приблизно постійне значення – то 

співвідношення електричних сигналів від різних об’єктів отриманих у двох 

спектральних діапазонах, також, буде мати постійне значення. 

У схемі спектральної селекції оптико-електронної системи з частотно-

імпульсною модуляцією задіяні два приймача випромінювання, спектральний 

діапазон роботи яких рознесено по спектру, а оптична система формує зображення 

об’єктів так, що вони одночасно впливають на обидва приймача. 

Спектральний діапазон першого приймача випромінювання (який вважають 

основним) зміщено в зону середніх хвиль, а іншого (допоміжного) в зону коротких 

хвиль. Сигнал основного каналу використовують для формування сигналу 

управління. Амплітуда електричних сигналів на виході попередніх підсилювачів 

визначають згідно з [5]  
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де 0пуК , пуDК  – коефіцієнти підсилення попередніх підсилювачів основного й 

допоміжного каналів; 0uS , uDS  – інтегральна спектральна чутливість основного та 

допоміжного каналів; 0C
$

 – коефіцієнт пропускання оптичної системи; обS  – площа 

вхідного отвору оптичної системи; 0K , DK  – коефіцієнти використання приймачів 

випромінювання основного й допоміжного каналів;   – стала Стефана-Больцмана; 

T  – абсолютна температура об’єкта спостереження; L  – відстань між об’єктом 

спостереження та оптико-електронною системою; 








m

Z



 – таблична функція; 

1 , 2 , 3 , 4  – границі спектрального діапазону основного й допоміжного каналів; 

T
m

2898
  – довжина хвилі, що відповідає максимуму спектральної щільності 

випромінювання. 

Відношення вихідних сигналів попередніх підсилювачів додаткового та 

основного каналів з урахуванням (4) та (5) має вигляд: 
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Якщо прийняти позначення  
000 KSК

KSК
A

uпу

DuDпуD
 , то вираз (6) можна записати у 

вигляді: 
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Аналіз співвідношення (7) показує, що відношення вихідних сигналів 

основного та допоміжного сигналів залежить тільки від абсолютної температури 

об’єкта спостереження T  в неявній формі (через значення m ). 

Проведення математичного моделювання залежності величини 

співвідношення вихідних сигналів допоміжного й основного каналів від абсолютної 

температури об’єкта спостереження, за умови, що коефіцієнт А приблизно 

дорівнює  1, а приймачі випромінювання основного та допоміжного каналів 

виготовлені із сурм’яністого індію та сульфіду свинцю, відповідно, показало, що 

при абсолютній температурі КT 2773  (температура горіння хибної цілі) 

співвідношення сигналів становить 8, а при температурі КT 1048 становить 1. 

Логіка побудови схеми спектральної селекції полягає в тому, що сукупність 

всіх об’єктів залежно від їх температури, розділяють на два класи: цілі – абсолютна 

температура яких КT 1048 , та завади КT 1048 . Завдяки використанню частотно-

імпульсної модуляції, електричні сигнали надходять до схеми спектральної селекції 

послідовно, дає змогу проводити аналіз кожного з них на відповідність до одного з 

класів. У разі прийняття рішення, що об’єкт відноситься до класу цілі – відповідний 

йому сигнал без затримки надходить до схеми формування сигналу управління. У 

протилежному випадку – електронний тракт закривається протягом проходження 

сигналу завади та формування сигналу управління не відбувається. У випадку, якщо 

сигнали цілі та завади знаходяться на одному радіальному напрямку але на різних 

відстанях від центру оптичної вісі, або, взагалі співпадають, електричні сигнали, що 

їм відповідають, не розділяються у часі, а сприймаються як зображення одного 

об’єкта. Схема спектральної селекції такий сигнал ідентифікує як “завада”. Сигнал 

управління не формується поки об’єкти спостереження не “розійдуться”. У випадку, 

коли температура цілі КT 1048  (форсажний режим роботи двигуна або відблиск 

Сонця) схема спектральної селекції може бути вимкнуто оператором до пуску або у 

автоматичному режимі, тобто, формування сигналу управління відбувається 

відповідно з виразом (3). 

Отже, аналіз принципів формування сигналу управління і проведення селекції 

цілей за спектральними ознаками показує, що для помилкового визначення 

координати цілі оптико-електронної системою з частотно-імпульсною модуляцією і 

спектральною селекцією, необхідно розмістити в полі зору оптичної системи два або 

більше об’єкта, власна абсолютна температура яких буде КT 1048 . У цьому 

випадку система замість реальних координат цілі буде слідкувати за уявною ціллю з 

координатами, що співпадають з координатами геометричного центру між ними. 
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Другим варіантом створення умов для формування помилкового сигналу 

управління (або блокування процесу формування такого сигналу), буде створення 

таких умов, за яких система сама вимкне схему спектральної селекції. 

Вибір остаточного варіанту протидії потребує більш детального дослідження 

процесу функціонування оптико-електронної системи з частотно-імпульсною 

модуляцією в умовах застосування штучних завад. 

Розроблена математична модель має загальний характер і може бути 

використана при дослідженні впливу на оптико-електронні системи з частотно-

імпульсною модуляцією існуючих і перспективних засобів оптико-електронного 

подавлення, а також у порівняльному аналізі при виборі можливих варіантів 

комплексу захисту літака від керованих ракет. 
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ПРИНЦИПИ КОМПЛЕКСУВАННЯ ІНЕРЦІАЛЬНИХ ТА 

КУРСО-ДОПЛЕРІВСЬКИХ ДАТЧИКІВ ПЕРВИННОЇ ІНФОРМАЦІЇ  

З БОРТОВИМ НАВІГАЦІЙНИМ КОРЕКТОРОМ ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ 

 

Пропонується неінваріантна компенсаційна схема 

комплексування інерціальних і курсо-доплерівських 

датчиків з бортовим позиційно-швидкісним 

навігаційним коректором безпілотного літального 

апарату. Основу цієї схеми становлять нелінійний 

дискретний фільтр та регресійні процедури 

оцінювання поправок до вимірювань датчиків 

 
Ключові слова: інерціальні датчики, курсо-доплерівські датчики, 

нелінійний дискретний фільтр, позиційно-швидкісний 

навігаційний коректор, регресійні процедури 

 

Для безпілотних літальних апаратів (БпЛА) знаходять застосування 

безплатформні інерціальні навігаційні системи (БІНС), які мають високу 

завадозахищеність та здібність до функціонування в широкому діапазоні кутових та 

лінійних еволюцій об’єкту. У якості датчиків БІНС використовуються 

акселерометри і датчики кутової швидкості, вісі чутливості яких орієнтовані по осях 

зв’язаної з об’єктом (приладової) системи координат OX1Y1Z1. Особливістю БІНС є 

зростання похибок визначення координат місцезнаходження об’єкту в часі внаслідок 

впливу систематичних похибок інерціальних датчиків. Так похибки за 

координатами, які обумовлені систематичними похибками акселерометрів, 

зростають у часі за квадратичним законом, а похибки, що обумовлені  

систематичними похибками датчиків кутової швидкості – за кубічним законом на 

інтервалі часу до 1000 с [7]. Тому виникає необхідність комплексування БІНС з 

іншими навігаційними засобами. Наприклад, для варіанту комплексування БІНС із 

курсо-повітряною системою [6] встановлена можливість забезпечення досить 

повільного зростання похибок визначення координат місцезнаходження БпЛА за 

лінійним законом у часі. Однак, курсо-повітряній системі притаманний суттєвий 

недолік – необхідність точного завдання горизонтальних складових стаціонарного 

вітру в районі польотів. 

Предметом даної роботи є технологія обробки навігаційної інформації від 

інерціальних датчиків, курсо-доплерівських датчиків (пірометричних датчиків кутів 

тангажа і крену, трикомпонентного магнітометру, доплерівського вимірювача  
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шляхової швидкості і кута зносу), баровисотоміра та бортового позиційно-

швидкісного навігаційного коректора БпЛА. Навігаційний комплекс пропонується 

будувати за неінваріантною компенсаційною схемою [1, 2], ключова роль у якій  

належить процедурі нелінійної дискретної фільтрації. На відміну від курсо-

повітряної системи точність курсо-доплерівських датчиків не залежить від збурень 

атмосфери. 

Узагальнене векторне диференційне рівняння ідеальної роботи БІНС для 

випадку географічної опорної системи координат має вигляд [1]: 

                                                   0X)0(X),t,Z,X(f
dt

Xd
 ,                                              (1) 

де TTTT ),R,V(X   – вектор-совбчик навігаційних параметрів (складових 

відносної швидкості, приведених координат та параметрів Родрига-Гамільтона-

елементів кватерніона); 

;),,,(;)R,h,R(R;)V,V,V(V T
3210

T
EN

T
EhN   

çïN R))t((R  ; çïE R))t((R  ;  

;)a,(Z TTT T
ZYX ),,(

111
 ; T

ZYX )a,a,a(a
111

 , 

де φ, λ – географічні широта і довгота; h – висота над поверхнею земного еліпсоїду; 

ïï ,  – координати заданого пункту; çR  – константа, яка дорівнює радіусу земної 

сфери; Z  – вектор-стовбчик складових абсолютної кутової швидкості та уявного 

прискорення початку приладової системи координат;   – вектор-стовбчик елементів 

кватерніона, який характеризує орієнтацію приладової системи координат OX1Y1Z1 

відносно опорного трикутника ONHE. 

Модель вихідної інформації позиційно-швидкісного навігаційного коректора 

на основі апаратури супутникової навігації має вигляд:  

 

                                              )t(
)t(R

)t(V
Y i

i

iK
i









 ,                                             (2) 

 

де )t( i  – вектор-стовбчик випадкових похибок. 

Обробку навігаційної інформації пропонується проводити в наступні три 

етапи. 

На першому етапі задаються початкові оцінки навігаційних параметрів для 

моменту часу t0 з використанням інформації від навігаційного коректора та від 

піромагнітної системи орієнтації. 

На другому етапі оцінюються систематичні похибки курсо-доплерівських та 

інерціальних датчиків з використанням поточної інформації від навігаційного 

коректора. На цьому етапі нелінійний  дискретний фільтр працює в режимі 

екстраполяції оцінок навігаційних параметрів за поточною інформацією від 

інерціальних датчиків та екстраполяції відповідної коваріаційної матриці похибок Р. 

Вказаним операціям ектраполяції відповідають наступні співвідношення [2]: 
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                        t;] t),(tZ),(tXĔ[f)t(XĔ)t(XĔ iiii1i                      

                    )t(Q)t()t(P)t()t(P ii
T

ii1i  , 

 

де  ;t
Xd

]t),t(Z),t(X[fd
E)t( iii

i   Е – одинична матриця; Q(ti) – коваріаційна 

матриця випадкових збурень навігаційних рівнянь. 

Перше співвідношення системи (3) має формальний характер. Фактично для 

екстраполяції оцінок навігаційних параметрів за поточною інформацією від 

інерціальних датчиків, яка надходить із частотою 100 ÷ 1000 Гц, використовують 

відомі обчислювальні алгоритми БІНС, вибір яких залежить, в першу чергу, від типу 

і класу точності інерціальних датчиків [1, 2]. 

На інтервалі часу [ 1100 Ntt,t  ] етапу калібрування здійснюється 

оцінювання систематичних похибок курсо-доплерівської ситеми та баровисотоміру. 

Як відомо [3], для розрахунку поточної оцінки кута справжнього курсу 

використовується формула виду:  

                                                            ìiìi )t()t(  ,                                              (4) 

де )t( iì – поточне значення магнітного курсу; ì – магнітне схилення, яке є 

функцією географічної широти. 

В свою чергу, поточна оцінка магнітного курсу визначається за формулою: 

                                                           ),f/f(arctg)t( 21iì                                             (5) 

де );t(cos)t(H)t(sin)t(Hf iiziiy1 11
  

     );t(sin)t(sin)t(H)t(sin)t(cos)t(H)t(sin)t(Hf iiiziiiyiix2 111
  

     )t(H ix1
, )t(H iy1

, )t(H iz1
– поточні оцінки складових вектору напруженості 

магнітного поля Землі, які надходять від трикомпонентного магнітометра. 

За певних умов [3] похибки визначення оцінок кутів тангажа і крену за 

інформацією від пірометрів не перевищують 20 мрад. В цілому систематична 

похибка за курсом   складає близько 30 мрад. 

При нормальному функціонуванні доплерівської системи її похибка 

вимірювання шляхової швидкості W не перевищує 0,1 %W, а похибка вимірювання 

кута зносу ç  не перевищує 2 мрад [4].  

Для оцінювання систематичних похибок піромагнітної системи орієнтації   

та баровисотоміра h  з використанням поточної інформації від навігаційного 

коректора пропонуються такі формули: 

                    ));t(V
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(6) 
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Формули (6) здійснюють осереднення оцінок похибок на інтервалі часу 

]tNt,t[ 1100   з кроком 1t  у часі. 

Починаючи з моменту часу 110
*
0 tNtt   оцінки горизонтальних складових 

шляхової швидкості об’єкта розраховуються за формулами 

                                            
)),t(

~
)t(~sin()t(w~)t(V

~

));t(
~

)t(~cos()t(w~)t(V
~

i
ä
çi

ïì
i

ä
i

êä
E

i
ä
çi

ïì
i

ä
i

êä
N




                              (7) 

 

де    Ĕ)t(~)t(~
i

пм

i

пм . 

Після уточнення оцінок навігаційних параметрів у момент *
0t  за інформацією 

від навігаційного коректора та від піромагнітної системи орієнтації на інтервалі часу 

]tNt,t[ 22
*
0

*
0   проводиться оцінювання систематичних похибок інерціальних 

датчиків та похибок кутового виставлення БІНС у момент *
0t . Вектор-стовбчик 

ідентифікуємих похибок має такий вигляд: 

                                                                 ,),Z(Z TT
0

T
0                                            (8) 

де T
3213210 )a,a,a,w,w,w(Z  ;  T

EhN0 ),,(
000

 . 

При побудові лінійної регресійної процедури оцінювання вектора-стовбчика 

0Z  використовується векторне диференційне рівняння похибок БІНС, яке має вид: 

                                                 0Z)t(XB)t(X)t(XFX
dt

d
 ,                                (9) 

де  TTTT ),R,V(X   – вектор-стовбчик похибок; 

      T
EhN

T ))t(),t(),t((  . 

Для формування матриці регресії G треба проводити чисельне інтегрування 

матричного диференційного рівняння для перехідної матриці  )t,t(L *
0  

                                                       )t,t(L)t(XF
dt

)t,t(dL *
0

*
0  ,                                        (10) 

де  ;E)t,t(L 9
*
0   9E – одинична матриця, 

а також чисельне інтегрування диференційного рівняння для матриці функцій 

чутливості 
0Z

)t(X
)t(U




  

                                                        )t(XB)t(U)t(XF
dt

)t(dU
 ,                                   (11) 

де  0)t(U *
0  . 

Матриці L та U мають наступні блочні представлення 
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де блоки lR(l=1, 2, 3; k= 1, 2, 3) мають розмір 3×3, а блоки Uj(j=1, 2, 3) – 

розмір 3×6. 

Матриця регресії має вид: 
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Процедура оцінювання вектора-стовбчика систематичних похибок Z  має 

вигляд: 

                                                           YGZĔ   ,                                                         (15) 
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j ,  j = 1,…, N2; 

  – символ псевдообернення матриці [1]. 

Оцінки систематичних похибок 0ZĔ  і 0
Ĕ , які отримані в момент 

02110
* TNtNtt  , використовуються для формування поправок до показань 

інерціальних датчиків БІНС, а також для корекції оцінок навігаційних параметрів в 

момент *t : 
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де T*
E

*
h

*
N

* ))t((),t((),t(()t(q   – вектор-стовбчик поправок до оцінок 

параметрів орієнтації в момент *t (у вигляді кутів малих обертів відносно осей         

N, H і E). 

 Уточнена оцінка кватерніона )t(Ĕ * розраховується за формулами виду [2]: 

(16) 
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C)t(CĔ **   – уточнена оцінка матриці напрямних косинусів )t(C * , яка 

характеризує перетворення від приладової системи координат OX1Y1Z1 до базису 
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Передбачається, що на третьому етапі, який починається з моменту часу *t , 

навігаційний коректор не функціонує. Обробка навігаційної інформації від 

інерціальних і курсо-доплерівських датчиків здійснюється за допомогою нелінійного 

дискретного фільтру, в якому реалізуються як операція екстраполяції оцінок 

навігаційних параметрів за поточною інформацією від інерціальних датчиків, так і 

операція корекції оцінок навігаційних параметрів за поточними спостереженнями від 

курсо-доплерівської системи та баровисотоміру, вектор-стовбчик яких має вид: 
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Операції корекції відповідають співвідношення [2]: 
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де   )RH)t(H(H)t(K C
T

i
)(T

i
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i ; CR  – матриця коваріації похибок 

вимірювань (19); Н – матриця розміру 3×10, у якій відмінні від 0 елементи                 

Н(1,1) = Н(2,3) = Н(3,1) = 1. 

Ефективність запропонованої схеми обробки інформації від інерціальних та 

курсо-доплерівських датчиків оцінювалась за результатами математичного 

моделювання. Розглядався варіант польоту БпЛА на висоті 300 м зі швидкістю       

100 м/с траєкторією типу “змійка” у горизонтальній площині з бічною амплітудою 

2000 м і періодом 200 с. Значення систематичних похибок акселерометрів задавались 

(17) 

(18) 

(20) 
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в межах ± 10
-3

 м/с
2
, а для датчиків кутової швидкості – ± 0,45·10

-5
 рад/с. Середньо-

квадратичні похибки навігаційного коректора приймались за складовими швидкості 

0.01 м/с, а за координатами – 3 м. Параметри процедур калібрування датчиків 

приймались такими: ct,N,ct,N 3010510 2211  . 

За результатами моделювання встановлено, що на етапі калібрування вдалося 

зменшити систематичну похибку вимірювання кута курсу, а також систематичні 

похибки датчиків кутової швидкості і задавання параметрів початкової орієнтації 

приблизно в 10 разів. Після введення відповідної поправки похибка вимірювання 

кута курсу склала не більше ± 3 мрад. 

В підсумку, для запропонованої схеми комплексування інерціальних та курсо-

доплерівських датчиків похибки визначення координат місцезнаходження об’єкту за 

час 1000 с не перевищують ± 300 м. Для автономної БІНС за той же час похибки 

складають близько ± 8000 м без калібрування інерціальних датчиків і ± 1250 м – при 

калібруванні цих датчиків. 

Результати моделювання свідчать про працездатність та досить високу 

ефективність запропонованої схеми обробки навігаційної інформації на борту БпЛА. 
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МЕТОДИЧНІ ПІДХОДИ ДО ОЦІНЮВАННЯ СТУПЕНЯ ВІДПОВІДНОСТІ 

ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА ПРИЙНЯТИМ ОПЕРАТИВНО-ТАКТИЧНИМ 

ВИМОГАМ 

 

Запропоновано методичні підходи до оцінювання 

ступеня відповідності літального апарата (ЛА) 

прийнятим оперативно-тактичним вимогам (ОТВ)  

 
Ключові слова: літальний апарат, оперативно-тактичні вимоги, 

методика оцінювання 

 

На практиці часто виникає задача оцінювання відповідності зразка озброєння і 

військової техніки (ОВТ) прийнятим (затвердженим) ОТВ. Результат такої оцінки 

нині має переважно вербальний характер, що, зазвичай, унеможливлює її 

використання при застосуванні математичних методів, наприклад, 

багатокритеріальної оптимізації при виборі кращих зразків ОВТ [1]. 

Для оцінки відповідності зразка ОВТ прийнятим ОТВ у числовий / цифровий 

вигляд авторами пропонується розглядати три основних методичних підходи. 

Перший методичний підхід засновується на аналізі відповідності зразка ОВТ 

кожній з окремих вимог із повного переліку ОТВ з присвоєнням кожному 

результату порівняння лінгвістичної змінної “відповідає” або “не відповідає”. 

Загальним результатом такого порівняння є присвоєння показнику ступеню 

відповідності зразка ОВТ визначеним ОТВ булевої змінної “1” – якщо зразок ОВТ 

відповідає всім без винятку визначеним ОТВ, “0” – якщо зразок ОВТ не відповідає 

хоча б одній вимозі з повного переліку прийнятих ОТВ: 

                   







.,0

;,1

вимозіоднійбхочавідповідаєнеОВТзразокякщо

ОТВвідповідаєОВТзразокякщо
V  (1) 

Другий методичний підхід засновується на розрахунку % співвідношення 

кількості вимог, яким відповідає зразок ОВТ, до загальної кількості вимог з повного 

переліку прийнятих ОТВ з урахуванням відносної важливості кожної групи вимог: 

           %
N

n
V

Q

q
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)q( 100
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





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 



, (2) 

де Q – кількість груп вимог, представлених в ОТВ ( Qq ,1 ); )(q  – коефіцієнт 

важливості q-ої групи вимог такий, що 0,1
1

)( 


Q

q

q ; )(qn  – кількість вимог q-ої групи, 

яким відповідає зразок ОВТ; )(qN  – загальна кількість вимог, які містяться у q-ій 

групі. 

Інструкцією з формування оперативно-стратегічних, оперативно-тактичних та 

загальних вимог до ОВТ Збройних Сил України, визначено такі основні групи вимог: © Мавренков О.Є., Улізько В.І., 2019 
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за цільовим призначенням; за складом зразка; за основними бойовими завданнями; за 

об’єктами (цілями) дій; за умовами бойового застосування; за бойовими можливостями 

зразка; щодо взаємодії з системами управління або іншими об’єктами. 

Коефіцієнти )(q  важливості кожної групи вимог були отримані на основі 

експертного методу попарного співставлення, і склали такі значення: група вимог за 

цільовим призначенням – 0,15; група вимог за складом зразка – 0,05; група вимог за 

основними бойовими завданнями – 0,20; група вимог за об’єктами (цілями) дій – 

0,10; група вимог за умовами бойового застосування – 0,20; група вимог за 

бойовими можливостями зразка – 0,20; група вимог щодо взаємодії з системами 

управління або іншими об’єктами – 0,10 [2]. 

Третій методичний підхід передбачає експертне оцінювання ступеню 

відповідності зразка ОВТ визначеним ОТВ за п’ятибальною шкалою, де 1 бал 

відповідає твердженню, що невідповідність зразка ОВТ основним вимогам є 

критичною, 3 бали – зразок ОВТ відповідає основним (визначальним) вимогам, а 5 

балів – що зразок ОТВ відповідає всім висунутим до нього вимогам. Бали 2, 4 є 

проміжними оцінками представленої шкали. 

Оцінювання показника ступеню відповідності зразка ОВТ визначеним ОТВ 

відбувається через організацію процедури опитування групи експертів шляхом їх 

анкетування і математичного оброблення результатів опитування. 

Перші два методичні підходи передбачають існування повної і достовірної 

інформації за всіма вимогами, які визначені прийнятими ОТВ, що, як показує 

практика, майже не можливо на початкових етапах опрацювання альтернативних 

зразків ОВТ. 

Третій методичний підхід є більш гнучким у питанні повноти інформації і, 

переважно, є орієнтованим на досвід й обізнаність експертів щодо оцінюваних 

зразків ОВТ та їх аналогів, здатність експертів накопичувати й обробляти потрібну 

інформацію з різних джерел, виділяти з неї визначальні дані щодо спроможностей 

оцінюваних зразків. 

Отже представлені методичні підходи дають змогу привести показник 

відповідності зразка ОВТ прийнятим ОТВ у числовий / цифровий вигляд для 

подальшого використання математичних методів досліджень. 
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АНАЛІЗ ПРОБЛЕМНИХ ПИТАНЬ РОЗРОБЛЕННЯ, 

ОСВОЄННЯ ТА ВИПУСКУ, ПОСТАЧАННЯ (ЗАКУПІВЛІ) ДЛЯ  

ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ ТРЕНАЖЕРНИХ КОМПЛЕКСІВ, 

ШЛЯХИ ЇХ ПОДОЛАННЯ 

 

Представлено результати аналізу проблемних 

питань розвитку авіаційної тренажерної бази 

Збройних Сил України й розглянуто можливі шляхи 

їх подолання  

 
Ключові слова: тренажерна база, тренажерні комплекси, авіаційний 

тренажер 

 

Аналіз стану авіаційної тренажерної бази свідчить, що на озброєнні Збройних 

Сил (ЗС) України знаходяться майже 37 % авіаційних тренажерів (АТр), які 

розроблені понад 30 років тому та переважно не відповідають сучасним вимогам 

набуття професійної майстерності особовим складом для застосування авіації, 

удосконалення практичних навичок авіаційного персоналу в експлуатації авіаційної, 

спеціальної техніки, єдиної методики освоєння нових і модернізованих зразків 

озброєння. 

АТр морально та технічно застаріли, понаднормово відпрацювали 

призначений ресурс, відсутні запасні інструменти й приладдя, вузли та агрегати для 

них. Елементна база не виробляється вітчизняною промисловістю, відсутня 

централізована фінансова підтримка технологічного супроводження. 

Побудова АТр не дає змоги повноцінно інтегрувати їх для забезпечення 

комплексної тактичної підготовки авіаційного персоналу й військових фахівців ЗС 

України в складі різних підрозділів (тактичних груп) відповідно до вимог 

сьогодення. 

Загальними недоліками переважної більшості існуючих АТр є великі розміри і 

енергоємність, низька якість імітаторів візуальної обстановки, застосування в 

обчислювальних і моделюючих пристроях застарілих аналогових і цифрових 

обчислювальних машин, відсутність візуалізації земної поверхні на маршруті та в 

зоні полігону, недосконалість імітації зльоту й посадки тощо. 

Більшість АТр дають змогу відпрацьовувати лише найпростіші вправи з 

техніки пілотування та бойового застосування з досить низькою адекватністю 

відтворення умов польоту. Решту навчальних вправ виконують виключно на 

реальній авіаційній техніці. 

Основні проблеми розвитку авіаційної тренажерної бази [1]: 

відсутність єдиних вимог до тренажерної бази, що не дають змоги сформувати 

технічні завдання для задоволення потреб ЗС України в тренажерних комплексах; 

© Маракулін О.Ю., Раєв К.М., Хатунцева З.В., 2019 
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не сформована перспективна система підготовки ЗС України з використанням 

тренажерної бази, її програмним забезпеченням, засобами імітаційного 

моделювання; 

неузгоджені між собою розробки, що проводяться різними установами, існує 

нерозуміння важливості інтеграції підготовки; 

невизначено склад тренажерної бази й пріоритети у її забезпеченні; 

нераціональні витрати моторесурсу техніки, пального, боєприпасів та інших 

матеріальних засобів на навчання тощо. 

Основні питання, які регламентують постачання (закупівлю), виконання робіт 

(надання послуг), виконання дослідно-конструкторських (науково-дослідних, 

технологічних) робіт за оборонним замовленням, розроблення, освоєння і випуску 

нових видів продукції оборонного призначення, постачання озброєння, військової і 

спеціальної техніки (ОВТ) під час особливого періоду, викладені у постановах 

Кабінету Міністрів України від 27.04.2011 № 464, від 20.02.2013 № 120 та від 

25.02.2015 № 345, які базуються на вимогах документів часів колишнього СРСР 

(ГОСТи, зокрема, серії В.15; Загальні технічні вимоги, зокрема, ОТТ ВВС-86; 

Керівництво з випробувань авіаційної техніки (РИАТ) тощо). 

Якісному розвитку АТр для потреб ЗС України значною мірою перешкоджає 

відсутність сучасної нормативної бази, що визначає критерії кваліфікаційної оцінки 

АТр. Вирішивши цю проблему, можна максимально прискорити й здешевити 

процес підготовки авіаційного фахівця. Особливо це актуально в умовах сучасної 

України, де триває Операція об’єднаних сил. 

Сертифікацію цивільних АТр, що застосовують для підготовки, 

перепідготовки та перевірки авіаційного персоналу, виконує Державіаслужба 

України згідно з Правилами сертифікації авіаційних тренажерів [3]. 

Для військових АТр, можливо використати цивільній підхід до сертифікації (з 

певними доповненнями). В 2011 році такий підхід застосувала влада військової 

авіації Нідерландів (MAА-NLD) для створення відповідного стандарту “Військові 

авіаційні вимоги. Тренажерні пристрої імітації польоту” (Military Aviation 

Requirement – Flight Simulation Training Devices, MAR-FSTD), в якому визначено, що 

вимоги до системи моделювання в цивільній і військовій авіації схожі, але є істотні 

розбіжності в класифікації АТр цивільного й військового призначення та у 

специфіці завдань, що відпрацьовуються льотними екіпажами на АТр цивільного й 

військового призначення [2]. 

В керівних документах Міністерства оборони (МО) України не передбачені 

обов'язкові вимоги до сучасних тренажерів і систем навчання стосовно організації, 

зокрема, системи якості ISO 9001, AQAP 2110, періодичного контролю 

характеристик тренажера на відповідність первинно встановленим. 

Існуюча система нормативних документів з питань розроблення, освоєння, 

випуску та постачання АТр повною мірою не узгоджує відносин із приватними 

компаніями розробниками й виробниками АТр та орієнтована на державних 

замовників, розробників і виконавців. 

Типові програми та методики оцінювання АТр військового призначення, які 

пропонує Керівництво з випробувань авіаційної техніки (РИАТ), не враховують 

сучасні методи оцінок, еталони й метрологічні засоби, новітні системи реєстрації 
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параметрів. Крім того не враховуються сучасні реалії в створенні приладів-

імітаторів устаткування кабіни й програмно-апаратних засобів, що імітують роботу 

штатних систем тощо. 

Під час навчання авіаційних фахівців в Україні не використовуються повною 

мірою сучасні засоби й методи навчання, які базуються на комп'ютерних 

технологіях, таких як Автоматизовані системи навчання або Computer Based 

Training Systems, що є невід'ємною частиною системи підготовки авіаційного 

персоналу країн членів НАТО [2]. 

Сучасна тренажерна база для підготовки, підвищення ефективності та якості 

навчання, систематизації навчального процесу, скорочення витрат моторесурсу 

техніки, пального, боєприпасів й інших матеріальних засобів у ЗС України має 

забезпечувати [1]: 

набуття (в умовах, що наближені до реалістичних, в дуельній ситуації, з 

економією моторесурсу та з об’єктивною оцінкою) початкових навичок у 

застосуванні озброєння, військової техніки, зброї і підтримання професійних 

навичок (одиночні тренажери, електронні та мультимедійні тири, навчально-

тренувальні комплекси з використанням озброєння військової техніки і їх макетів); 

набуття навичок керівним складом в управлінні боєм та особовим складом в 

діях у складі підрозділу (колективні тренажери, системи лазерного прицілювання і 

ураження), навчання штабів (систем імітаційного моделювання бойових дій); 

навчання та тренування злагодженим діям на всіх рівнях управління при 

вирішенні завдань оперативного, оперативно-тактичного, тактичного рівнів, 

відпрацюванні вправ (нормативів) з бойової підготовки (роботи) екіпажів 

(розрахунків, бойових обслуг), документування результатів тренування. 

Для подолання проблем, що пов'язані з підготовкою військових льотчиків до 

ведення бойових дій, розроблення, освоєння і випуску новітніх тренажерних 

комплексів, їх постачання (закупівлю) для ЗС України й вирішення невідкладних 

питань стосовно наведеного вище, МО України та Генеральний штаб (ГШ) ЗС 

України організовують робочі наради, семінари, конференції, які спрямовано на: 

розроблення концепції створення авіаційних навчально-тренувальних засобів 

(НТЗ) в інтересах ЗС України; 

аналіз, узагальнення та розповсюдження досвіду українських підприємств у 

розробці сучасних авіаційних НТЗ; 

визначення потреби ЗС України в АТр на визначену перспективу; 

пошук шляхів зниження вартості АТр; 

визначення базового підприємства в галузі програмного забезпечення 

тренажерів та відповідної кооперації підприємств; 

ефективне виконання результатів дослідно-конструкторських робіт з 

розроблення (модернізації) АТр для літаків типу Су-24, Су-25, Су-27, МиГ-29, Л-39, 

вертольотів типу Ми-24, Ми-8, Ми-2 тощо; 

впровадження в практику створення й модернізації тренажерів для ЗС України 

вітчизняного та міжнародного досвіду сертифікації АТр у цивільній авіації; 

визначення шляхів оснащення ЗС України новітніми АТр. 

Для всебічного забезпечення тренажерними комплексами ЗС України 

необхідно насамперед впровадити нові механізми організації виконання робіт з 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 85 

розроблення, освоєння, випуску та постачання АТр. Чинна система нормативних 

документів, що визначає порядок цих робіт, має бути змінена. 

Доцільно: створення загальнодержавної системи розробки й виробництва АТр 

під керівництвом Генерального конструктора, призначеного Урядом; визначення 

базового підприємства та забезпечення широкої кооперації підприємств 

промисловості в цій галузі. Таке рішення забезпечить єдині підходи, принципи й 

уніфікацію розробки АТр, як в апаратній, так і програмній частинах, які 

максимально будуть відповідати вимогам МО України. 

В практиці створення (модернізації) АТр для ЗС України доцільно 

застосовувати національний і міжнародний досвід сертифікації АТр у цивільній 

авіації, розробити та ввести в дію класифікацію і норми кваліфікаційної оцінки АТр 

належності ЗС України, котрі мають бути гармонізовані з міжнародними 

стандартами. 

Як доповнення до чинної нормативної бази стосовно системи розроблення та 

постановки військової техніки на виробництво, потрібно розробити та ввести в дію 

ДСТУ, який регламентував би порядок розроблення і прийняття на озброєння 

(постачання) озброєння, військової і спеціальної техніки (ОВТ), що розробляються 

підприємствами України за власні кошти відповідно до механізму, викладеному в 

“Порядку постачання озброєння, військової та спеціальної техніки під час 

особливого періоду, введення надзвичайного стану та у період проведення 

антитерористичної операції”, затвердженого й введеного в дію постановою Кабінету 

Міністрів України від 25.02.2015 № 345. 

Одним із можливих шляхів зниження вартості АТр є створення тренажерного 

комплексу конкретного типу літального апарату (ЛА) з можливістю нарощення 

функціонала завдань, що вирішуються. Це дозволить оптимізувати вартість такого 

тренажерного комплексу з одночасним забезпеченням необхідних рівнів підготовки 

льотного складу на менш затратних процедурних і спеціалізованих варіантах 

тренажера. 

Найвагомішим внеском у зниження вартості АТр є вдосконалення їх окремих 

систем, які б могли бути дешевшими у виробництві і експлуатації, однак не 

призводили б до вагомого зниження якості та адекватності відображення інформації 

на АТр. 

Аналіз світового тренажеробудування свідчить, що основними шляхами 

вдосконалення конструкції АТр, з точки зору зменшення їх кінцевої вартості, є: 

можлива відмова від системи рухливості, як найбільшій (35 … 40 %) [4] 

складовій вартості тренажера, але виключно на тренажерах таких типів ЛА, в яких 

акселераційне сприймання напряму не пов'язане з можливістю засвоїти льотчиком 

хибних навичок; 

оптимізація системи візуалізації шляхом використання модульних каналів 

відтворення закабінної обстановки з можливістю нарощування їх кількості залежно 

від потреби замовника. Такий підхід може забезпечити зниження вартості               

до 25 % [5]. 

Нині виробники тренажерних комплексів використовують різноманітні 

програмні продукти (оболонки), на базі яких і створюють їх програмне 

забезпечення. 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 86 

Частка витрат на розробку спеціального програмного забезпечення (СПЗ) 

складає 30…70 % вартості тренажеру [4]. При цьому розробники тренажерних 

засобів під час розробки використовують різні операційні системи, програмні 

оболонки й математичні моделі функціонування. Це призводить до значних 

фінансових втрат: неможливість накопичення та повторного використання 

проектних рішень, моделей, прототипів, інформаційних технологій і, як наслідок, 

програмної та апаратної несумісності тренажерних засобів. 

Шляхами усунення вказаних протиріч і зменшення витрат на розробку СПЗ 

для тренажерів є: 

а) визначення єдиного задуму й підходів до вибору операційної системи та 

середовища для програмування з метою усунення несумісності програмних модулів 

різних виробників. Використання єдиного ліцензійного програмного продукту, дає 

можливість уніфікувати ІТ-інфраструктуру, що дають змогу зекономити кошти – як 

на придбанні нових ліцензій, так і на витратах на її підтримку. 

Уніфікацію алгоритмів програмно-математичного забезпечення імітаційного 

моделювання, візуалізацію зовнішнього середовища та фоноцільової обстановки 

виконують шляхом створення уніфікованих програмних модулів (УПМ). УПМ 

визначається як набір програмних об'єктів, що враховують особливості предметної 

області, не відокремлених один від одного в межах виконання визначеного класу 

завдань, що мають уніфікований інтерфейс, який дає змогу УПМ взаємодіяти між 

собою без додаткового координуючого коду; 

б) створення банків УПМ, які розроблені за замовленням МО України під час 

створення тренажерів для потреб ЗС України. Використання розробником 

тренажерів готових УПМ може значно зменшити трудомісткість їх створення, 

створити умови для науково-технічного супроводження розробки СПЗ та запобігти 

допущенню логічних помилок при створенні програмних модулів; 

в) розробка уніфікованих інтерфейсів і протоколів обміну для забезпечення 

зв'язку між типовими уніфікованими програмними модулями під час створення 

тренажерів; 

г) дотримання під час розробки СПЗ вимог щодо можливості його 

розширення, удосконалення і подальшого розвитку; 

д) передбачення можливості об'єднання різноманітних тренажерів, що 

розробляються, у єдиний комплекс для забезпечення підготовки екіпажів, 

підрозділів, військових частин та органів військового управління, що скоротить 

витрати на розробку СПЗ завдяки використанню в цих комплексах єдиного 

програмного середовища й загальних алгоритмів функціонування; 

ж) розробка та впровадження в ЗС України методики розрахунку вартості 

створення СПЗ під час укладання державних контрактів з розробки тренажерних 

засобів; 

з) проведення експертизи СПЗ шляхом оцінки вартості її розробки 

незалежними компаніями. 

Впровадження принципів уніфікації і модульної побудови, які закладені на 

етапі проектування СПЗ, адаптивне програмне забезпечення і відкриті протоколи 

обміну інформацією дадуть змогу зменшити витрати на створення як окремих 

тренажерів, так і тренажерно-імітаційних комплексів. 
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Втілення всіх запропонованих шляхів потребує розробки та прийняття низки 

нормативно-правових документів на рівні Кабінету Міністрів і МО України з 

залученням Державного концерну “Укроборонпром”, а також проведення 

відповідних науково-дослідних робіт спільно з профільними підприємствами 

промисловості. 
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УДК 629.734.7 

 

МЕДВЕДЄВ Г.А., начальник науково-дослідного відділу 

 

НАПРЯМКИ ГЛИБОКОЇ МОДЕРНІЗАЦІЇ ПАРКУ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ 

ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ 

 

Аналізується доцільність та необхідність глибокої 

модернізації літальних апаратів Збройних Сил 

України як одного з перспективних шляхів 

розвитку військової авіації України, здійснюється 

обґрунтування та конкретизація напрямків такої 

модернізації, розглядаються окремі проблемні 

питання  

 
Ключові слова: літальний апарат, модернізація, бортовий комплекс 

оборони, радіолокаційна станція, коефіцієнт бойового потенціалу  

 

Розвиток військової авіації України характеризується наближенням часу 

прийняття відповідальних управлінських рішень, які визначать її обрис на 

найближчі десятиріччя. Йдеться про обрання шляхів глибокої модернізації та 

переозброєння парку літальних апаратів (ЛА) Збройних Сил (ЗС) України [1]. До 

цього часу в рамках раніше прийнятої стратегії здійснювалися поточні заходи з 

підтримання справності та забезпечення заданого військово-технічного рівня літаків 

і вертольотів. Так, на більшості типів ЛА ЗС України завершено проекти так званої 

часткової модернізації за першими варіантами та продовжуються дослідно-

конструкторські роботи (ДКР) за другими варіантами модернізації [2]. В рамках 

зазначених робіт розширюється номенклатура авіаційних засобів ураження, 

покращуються характеристики радіолокаційних прицілів (зокрема, збільшується 

дальність виявлення винищувачами повітряних цілей), удосконалюються 

навігаційно-посадкові засоби (в тому числі, забезпечується їх відповідність 

міжнародним вимогам), покращуються окремі компоненти захисту літаків (зокрема, 

модернізуються пристрої викиду хибних цілей), розширюються можливості 

бортових та наземних засобів об’єктивного контролю. Разом з тим, покращення 

бойових можливостей літаків, що відображається приростом коефіцієнту бойового 

потенціалу, має обмежений характер. Окрім цього, аналіз досвіду залучення нашої 

авіації до бойових дій на Сході України та сучасних світових тенденцій розвитку 

військових літальних апаратів дозволяє виділити такі основні недоліки вітчизняної 

авіаційної техніки. 

Перший – це невідповідність сучасним вимогам засобів виявлення цілей. В 

першу чергу йдеться про радіолокаційні прицільні комплекси (РЛПК), які мають 

недостатні характеристики дальності та точності виявлення цілей і не забезпечують 

багатофункціональність, оскільки РЛПК наших винищувачів не мають режимів 

роботи по землі. 

 
© Медведєв Г.А., 2019 
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Другий недолік пов’язаний з недостатніми характеристиками штатних засобів 

ураження та прицільних систем літаків. Без високоточної зброї неможливо 

забезпечити необхідний рівень ймовірності виконання бойового завдання, 

мінімізувавши при цьому небажані побочні ураження. 

Досвід участі в антитерористичній операції (АТО) також гостро виявив низькі 

характеристики застарілих бортових засобів розвідки, а також систем захисту 

власних ЛА від сучасних засобів ураження, що є особливо важливим з точки зору 

живучості техніки та збереження життя екіпажів. 

Отже з урахуванням і бойового досвіду, і проведеного аналізу тенденцій 

удосконалення авіаційної техніки в світі можна виділити такі напрямки глибокої 

модернізації літальних апаратів Збройних Сил України, що дозволить суттєво 

підвищити їх військово-технічний рівень (див. рис. 1). 
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Рис. 1. Напрямки глибокої модернізації ЛА ЗС України 

 

Перший напрямок – це удосконалення всього комплексу обладнання та 

оснащення новітніми бортовими системами. При цьому акцент повинен бути 

зроблений на встановлення на тактичні літаки багатофункціональних 

радіолокаційних станцій з фазованою антенною решіткою та оснащення ЛА всіх 

типів сучасним бортовим комплексом оборони.  

Інший напрямок пов’язаний з удосконаленням комплексу авіаційного 

озброєння, що включає як розширення номенклатури високоточних засобів 

ураження, в тому числі за рахунок зброї західного виробництва, так і удосконалення 
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бортових систем керування зброєю та оснащення сучасними прицільними 

контейнерами. 

Актуальним завданням є також удосконалення засобів повітряної розвідки. Це 

стосується як інтенсивного впровадження розвідувальних безпілотних авіаційних 

комплексів, так і модернізації основного пілотованого літака-розвідника Повітряних 

Сил ЗС України Су-24МР. В даний час розпочата дослідно-конструкторська робота, 

що передбачає 2 варіанта модернізації з послідовним нарощуванням переліку нових 

систем. За підсумками цієї роботи модернізований літак Су-24МР отримає нову 

якість за рахунок впровадження цифрових літакових сканерів, нового покоління 

систем інфрачервоної та радіотехнічної розвідки, а також широкосмугового 

радіоканалу передачі розвідданих з борта на землю в масштабі часу, близькому до 

реального. Тобто це буде сучасний повністю цифровий бортовий комплекс 

отримання і передачі розвідувальної інформації та автоматизований наземний 

комплекс її оперативної високоякісної обробки (дешифрування) для формування 

розвідувальних донесень [3]. 

Окремо можна виділити і перспективний напрямок оснащення літаків інших 

родів авіації підвісними розвідувальними контейнерами з сучасним оптико-

електронним обладнанням. В такому випадку завдання повітряної розвідки зможуть 

оперативно вирішуватися не тільки спеціалізованими літаками-розвідникми, а й 

літаками інших типів. В цілому це суттєво підвищить розвідувальний потенціал 

авіації Збройних Сил України. 

Отже, глибока модернізація ЛА повинна передбачати їх комплексне 

переобладнання новітніми ефективними системами (в тому числі виробництва 

відомих закордонних фірм – лідерів авіаційної галузі). Представимо коротку 

характеристику основних складових такої модернізації. 

Бортовий комплекс оборони – це в сучасному розумінні інтегрована система, 

яка об’єднує високотехнологічні засоби попередження про опромінення і про пуск 

ракет противника та постановки активних радіоелектронних завад. Виконавчим 

елементом є пристрій відстрілу хибних цілей (як теплових, так і радіолокаційних). 

Робота всього такого комплексу здійснюється за загальним алгоритмом та керується 

цифровим контролером. На жаль, у українських підприємств на даний час немає 

готових технічних рішень таких засобів, за виключенням пристрою відстрілу 

хибних цілей. 

Багатофункціональна радіолокаційна станція (РЛС) є основним 

інформаційним джерелом та ядром комплексу бортового обладнання бойового 

літака. Встановлення РЛС нового покоління забезпечить суттєве підвищення 

дальності виявлення цілей, роботу по землі, в тому числі в режимі картографування 

земної поверхні, можливість застосовувати нові керовані засоби ураження західного 

виробництва. В цілому це призведе як до підвищення ефективності бойового 

застосування літака, так і до підвищення власної безпеки за рахунок застосування 

зброї без заходу в зону дії ППО противника. 

Застарілі аналогові засоби індикації мають бути замінені в рамках нового 

інформаційно-керуючого поля кабіни з впровадженням сучасних широкоформатних 

електронних індикаторів (концепція “скляна кабіна”). Це покращить для екіпажу 
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зручність отримання інформації та в цілому підвищить рівень інформаційної 

обізнаності про тактичну обстановку та стан бортових систем. 

До того ж мають бути замінені застарілі обчислювальні засоби та впроваджено 

нові принципи обміну даних за допомогою магістральної мультиплексної шини, 

побудованої за стандартами НАТО. Це дозволить реалізовувати нові алгоритми 

обробки інформації та підключати нові цифрові системи і пристрої без додаткового 

дообладнання борта. 

З точки зору покращення якості експлуатації літальних апаратів важливим 

напрямком є впровадження сучасних автоматизованих систем планування та 

підготовки польотних завдань, а також післяпольотної обробки інформації про стан 

бортових систем та дії екіпажу. Це призведе до  підвищення оперативності та 

обґрунтованості рішень, що приймаються в рамках зазначених процедур. 

В якості приклада можливих підходів до здійснення практичних проектів 

глибокої модернізації ЛА ЗС України, можна розглянути пропозиції однієї з 

іноземних компаній, яка відома як інтегратор бортових комплексів ЛА. Так, для 

тактичних винищувачів МиГ-29 запропоновано: встановити сучасну 

багатофункціональну РЛС, оснастити нашоломною системою цілевказання та 

індикації, реалізувати новий обрис кабіни з електронним індикаторами та органами 

керування на ручках управління літаком і двигуном за принципом HOTAS (тобто 

забезпечення керування, в тому числі в бойових режимах, без відриву пілота від 

основних органів керування та індикації). Також пропонується встановити на 

модернізований літак нові засоби навігації, посадки, зв’язку, передачі даних, 

об’єктивного контролю та бортовий комплекс оборони. 

Аналіз даних пропозицій показує, що це сучасне комплексне рішення, в основі 

якого центральний комп’ютер та загальна шина даних за стандартом 

MIL STD 1553B. По суті це окремий новий бортовий комплекс зі своїми джерелами 

отримання радіолокаційних, навігаційних та інших вхідних даних, своїм 

середовищем їх цифрової обробки, своєю електронною індикацією та системою 

керування зброєю. 

Таким чином, удосконалюються основні системи літака, досягається 

відповідність стандартам НАТО та сумісність з озброєнням західного виробництва. 

Державним науково-дослідним інститутом авіації відпрацьовано тактико-

технічні вимоги до такого глибоко модернізованого літака МиГ-29. Також 

інститутом спільно з Командуванням Повітряних Сил ЗС України сформовано 

обрис спільного варіанту модернізації, який передбачає окрім встановлення 

високотехнологічного обладнання іноземного виробництва і використання 

напрацювань українських підприємств. 

Було визначено також окремі технічні питання щодо сумісності обладнання, 

які потребують вирішення. Зокрема, при встановленні нової закордонної РЛС має 

бути забезпечено застосування всієї штатної зброї літака, в тому числі ракет Р-27. 

Повинно бути також забезпечено взаємодію з вітчизняною системою державного 

розпізнавання. Потребує вирішення і питання виводу на нові закордонні індикатори 

телевізійного зображення з головок самонаведення авіаційних засобів ураження 

“повітря–поверхня”, якими раніше планувалося оснастити ці модернізовані літаки. 

Має бути також узгоджено питання впровадження нової ультракороткохвильової 
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(УКХ) радіостанції з урахуванням вже прийнятих рішень щодо вибору іншого 

постачальника засобів УКХ-зв’язку. 

В цілому, за умов вирішення цих питань, реалізація зазначеної глибокої 

модернізації літака дозволить забезпечити такі переваги: 

суттєве розширення бойових можливостей літака; 

зростання точності та надійності навігаційного забезпечення; 

кардинальне підвищення власної безпеки ЛА і екіпажу; 

покращення характеристик зв’язку та передачі даних; 

підвищення рівня інформаційної обізнаності екіпажу; 

здійснення державного розпізнавання в режимах відповідної системи країн 

НАТО; 

підвищення оперативності та обґрунтованості рішень при автоматизованому 

плануванні польотних завдань та обробці польотної інформації. 

Безумовно важливим є врахування не тільки приросту коефіцієнту бойового 

потенціалу модернізованого літака, а й фінансового фактору. Попередні цінові 

оцінки показують, що проект такої глибокої модернізації є дуже фінансово ємним. У 

зв’язку з цим виникає завдання визначення типажу та кількості (або долі) лідерних 

літаків, які доцільно запланувати до глибокої модернізації з урахуванням 

пріоритетів Командування Повітряних Сил ЗС України, граничних термінів 

експлуатації літаків даного типу та фінансових можливостей держави. 
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ОБҐРУНТУВАННЯ ШЛЯХІВ ІНТЕГРАЦІЇ  

БЕЗПІЛОТНИХ АВІАЦІЙНИХ КОМПЛЕКСІВ В АВТОМАТИЗОВАНІ 

СИСТЕМИ УПРАВЛІННЯ ВІЙСЬКАМИ ЗА СТАНДАРТАМИ НАТО 

 

В статті розглянуто тенденції та напрямки 

розвитку бортового та наземного обладнання 

безпілотних авіаційних комплексів (БпАК) з метою 

їх інтеграції в перспективну єдину 

автоматизовану систему управління військами 

(ЄАСУВ), запропоновано схему та алгоритм дій 

щодо забезпечення взаємодії БпАК з ЄАСУВ 

Збройних Сил (ЗС) України та забезпечення 

взаємосумісності з системами збройних сил країн-

членів НАТО відповідно до стандартів, доктрин і 

рекомендацій НАТО 

 
Ключові слова: інтеграція в єдину систему управління військами, 

безпілотний авіаційний комплекс, автоматизована система управління 

військами, стандарти НАТО  

 

Аналіз тенденцій світового розвитку БпАК свідчить про значне зростання їхньої ролі 

у веденні всіх видів збройної боротьби. Різні класи БпАК використовуються для ведення 

повітряної розвідки, ураження цілей, виконання завдань радіоелектронної боротьби, 

ретрансляції зв’язку, доставлення вантажів. Успішне вирішення зазначених бойових 

завдань із застосуванням БпАК було продемонстровано під час воєнних конфліктів на 

Близькому Сході, в Югославії, Афганістані, на Кавказі, в Україні та в Сирії [1, 2].  

Розвідувальні БпАК І класу успішно використовуються для інформаційного 

забезпечення бойових дій військ (сил) під час проведення операції Об’єднаних сил на 

сході України. Їхнє застосування дозволяє швидко отримувати достовірну інформацію 

про обстановку безпосередньо на полі бою та у ближній тактичній глибині 

розташування військ противника.  

Разом з тим, вже зараз застосування БпАК вимагає проведення заходів з 

підвищення їхньої ефективності шляхом більш оперативного доведення 

розвідувальних даних до командних пунктів і штабів різного рівня. Ця задача може 

бути вирішена за допомогою всебічної інтеграції БпАК до перспективної ЄАСУВ  
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Збройних Сил України та забезпечення взаємосумісності з інформаційними системами 

країн-членів НАТО, які останнім часом активно створюються і впроваджується 

відповідно до стандартів, доктрин і рекомендацій НАТО. 

Тому актуальним науковим завданням є аналіз стану і тенденцій створення 

автоматизованих систем управління військами провідних країн світу та інформаційних 

систем у їхньому складі, а також – форми і способи організації взаємодії з ними 

перспективних БпАК різних класів. 

Результати такого аналізу показують зокрема, що з метою підвищення 

ефективності управління своїми збройними силами США та інші країни НАТО 

продовжують створювати і випробовують мережецентричну систему, в основі 

побудови якої використовується інтегрований інформаційно-комунікаційний 

простір, який функціонує у реальному масштабі часу і забезпечує виконання завдань 

на всіх рівнях бойового управління. При цьому автоматизовані системи управління 

військами пройшли розвиток від простих систем, які забезпечували поодинокі 

функції управління, до систем, побудованих за концепцією С5ІSR  (Command, 

Control, Communications, Computers, Combat Systems, Intelligence, Surveillance and 

Reconnaissance), де передбачено максимально можливу автоматизацію методів 

збирання і оброблення розвідувальних даних, інформаційну підтримку прийняття 

командирами рішень, математичне моделювання результатів бойових дій з 

графічним відображенням можливих бойових дій та їх результатів [3]. 

Для розвитку Збройних Сил України на сьогоднішній день одним із головних 

завдань відповідно до Воєнної доктрини України, Стратегічного оборонного 

бюлетеня України та Державної програми розвитку Збройних Сил України на період 

до 2020 року є створення ефективної системи оперативного (бойового) управління у 

вигляді ЄАСУВ, побудовану за концепцією С4ІSR відповідно до стандартів, 

доктрин і рекомендацій НАТО. Така система повинна мати у своєму складі такі 

автоматизовані системи управління (АСУ): 

авіацією та протиповітряною обороною; 

військово-морськими силами; 

десантно-штурмовими військами; 

силами спеціальних операцій; 

тактичною ланкою Сухопутних військ; 

ракетними військами і артилерією; 

військовою розвідкою; 

інформаційні системи країн-членів НАТО. 

Для обгрунтування напрямків розвитку бортового та наземного обладнання 

різних класів БпАК з метою забезпечення їх взаємодії із відповідними АСУ 

необхідно розуміння як переліку завдань АСУ, так і того, яку інформацію, кому та в 

якому обсязі й форматі треба передавати (приймати) під час виконання бойових 

завдань (ведення повітряної розвідки, коригування вогню артилерії та інших). Це 

дозволить вже зараз висувати вимоги до засобів передавання і приймання даних та 

їх захисту, які повинні встановлюватися на борту та наземних станціях 

перспективних безпілотних авіаційних комплексів, які розробляються вітчизняними 

підприємствами в інтересах ЗС України. 

Типова АСУ з інтегрованим до неї БпАК повинна вирішувати такі основні завдання: 
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відслідковувати поточну обстановку, розпізнавати окремі цілі і розкривати 

заходи, які проводяться противником; 

виявляти зміну у складі та дислокації угруповання військ противника; 

організовувати застосування засобів радіорозвідки і радіоелектронної 

боротьби; 

забезпечувати командні пункти і штаби найбільш повними відомостями про 

сили противника, які має у розпорядженні, системи зброї та їх місцезнаходження, а 

також про загрози іншого характеру; 

передавати оброблену інформацію у формалізованому вигляді в інші АСУ для 

здійснення оперативного обміну та видачі даних цілевказання засобам ураження; 

оцінювати результати нанесення ударів по виділеним цілям та ін. 

Для інтеграції бортового і наземного устаткування перспективних БпАК до 

ЄАСУВ та забезпечення взаємосумісності з системами збройних сил країн-членів 

НАТО потрібно врахувати вимоги стандартів НАТО, а саме – стандартизованих 

угод STANAG 4586 “Взаємосумісність БпЛА до наземного пункту керування”, 

STANAG 4660, 7085 “Завадозахищеність каналів зв’язку та передачі даних”, 

STANAG 7023, 4545, 4607, 4609 “Вимоги до цільового спорядження” [4, 5]. Ці 

документи визначають вимоги до форматів даних й протоколів обміну та описують 

п’ять можливих рівнів сумісності безпілотних літальних апаратів і пунктів 

керування (рис. 1). 

 

Рис. 1. Запропонована схема забезпечення інтеграції БпАК в АСУ 
 

Згідно із запропонованою схемою БпАК різних класів виконуватимуть бойові 
завдання щодо передавання (приймання) інформації до різних АСУ Збройних Сил 
України, таких як “Ореанда” в інтересах авіації та протиповітряної оборони, 
“Херсонес” в інтересах військово-морських сил, “Cлавутич” – навчально-
тренувальна система, яка може стати прототипом, “Дельта” – інформаційна 
платформа, яка призначена для інтеграції інформаційних ресурсів різнотипних 
інформаційних та автоматизованих систем та ін. (див. рис. 1). Ефективність 
виконання зазначених вище завдань, а також експлуатаційні показники 
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перспективних безпілотних літальних апаратів, їх технічні характеристики і 
можливості забезпечення заданого рівня безпеки польотів значною мірою 
визначаються здатністю комплексів бортового обладнання (КБО) ефективно 
виконувати відповідні функції. А основні якості КБО у свою чергу визначаються 
номенклатурою бортового обладнання, його технічними параметрами та 
можливостями бортової обчислювальної системи. 

Для забезпечення інтеграції перспективних БпАК до ЄАСУВ доцільно 
використовувати КБО, який побудовано на мультиплексній системі управління та 
контролю інформаційним обміном. Технічний обрис такого комплексу повинний 
містити у своєму складі мультипроцесорне обчислювальне ядро і передбачати 
використання двох каналів інформаційного обміну: високошвидкісного, від 
100 Мбіт/с до 1 Гбіт/с (стандартів HSDB, IEEE1394b, Fibre Channel) та 
малошвидкісного, від 1 Мбіт/с до 20 Мбіт/с (стандартів MIL-STD-1553B та 
STANAG-3910) [6]. Це забезпечить надійну роботу командно-телеметричної 
радіолінії (передавання команд управління БпЛА і телеметричних даних) та 
радіолінії передавання даних (діапазони частот, швидкості передавання даних, 
показники завадозахищеності, імовірності похибок передавання даних тощо), 
сумісних зі стандартною системою зв’язку НАТО відповідно до STANAG 4660, 
STANAG 7085 та STANAG 4586. 

Одним із основних компонентів реалізації перспективного КБО БпАК, наряду 
з бортовим комп’ютером і радіолініями передавання інформації, є банк вихідних 
даних. За його допомогою виконуватимуться завдання розпізнавання об'єктів, 
розподілення ресурсів, нечіткого керування, що можуть вирішуватися з 
використанням штучного інтелекту. Це звільнить оператора від виконання функцій 
збирання та інтерпретації даних, забезпечить “інтелектуальну” допомогу в 
прийнятті рішень і керуванні режимами роботи комплексу, скоротять час прийняття 
рішень, в окремих випадках майже на порядок. Типові інформаційні потоки, які 
циркулюватимуть в КБО перспективного безпілотного літального апарату у складі 
БпАК ІІ та ІІІ класів відображено на рис. 2 [7, 8]. 

 

 
 

Рис. 2. Інформаційні потоки в КБО перспективного БпАК: 

НС – навігаційна система, РЛС – радіолокаційна система, РЕП – радіоелектронна протидія, 

ОС – обчислювальна система, РУ і ПІ – радіолінії управління і передавання інформації, 

БВД – банк вихідних даних, НПК – наземний пункт керування, ЛС – літакові системи 
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Відповідно до цього рисунку інформаційні потоки від датчиків різних 

діапазонів електромагнітних хвиль, включаючи інфрачервоний та видимий 

діапазони, через комутуючу мережу надходять до інтегрованої обчислювальної 

системи. Вихідні дані цієї системи передаються на наземний пункт керування та 

загальні системи БпЛА. 

Інформаційні потоки від датчиків різних діапазонів електромагнітних хвиль, 

включаючи інфрачервоний та видимий діапазони, через комутуючу мережу 

надходять до інтегрованої обчислювальної системи (див. рис. 2). Вихідні дані цієї 

системи передаються у загальні системи безпілотного літального апарату та на 

наземний пункт керування БпАК. 

Числові значення параметрів продуктивності цифрових систем перспективних 

безпілотних літальних апаратів ІІ та ІІІ класів, наведено в таблиці 1. 

Таблиця 1 

Потрібні значення швидкодії систем перспективних КБО 

Найменування 

бортової обчислювальної системи  

Значення продуктивності бортової 

обчислювальної системи, млрд. операцій/с 

Система оброблення сигналів 
2…25 (із плаваючою комою) 

0,05…1,5 (із фіксованою комою) 

Система радіоканалів 

 управління та передавання даних 

2 (оброблення сигналів) 

0,2 (оброблення даних) 

Експертна система 1,5 

Система виконання завдань верхнього рівня 0,45…0,50 

 

На основі виконаних досліджень можна сформулювати наведені нижче 

основні аспекти щодо забезпечення інтеграції БпАК в ЄАСУВ Збройних Сил 

України, а також взаємосумісності з інформаційними системами країн-членів НАТО. 

1. Визначення користувачів необхідною інформацією залежно від класу БпАК: 

 для головного органу управління військами – БпАК ІІІ класу, стратегічний; 

 для командувань видів зс – це ІІ-ІІІ класу, оперативно-тактичний, 

оперативний; 

 для батальйонів та бригад – БпАК І класу, міні (поля-бою) і малі; 

 для спецпідрозділів тощо – БпАК І класу (мікро). 

2. Встановлення жорстких імовірнісно-часових характеристик збирання, 

оброблення і передавання інформації (швидкодія, частота оновлення, безвідмовність 

устаткування, захищеність радіоканалів та ін.), що відповідають користувачам 

кожного рівня управління. 

3. Забезпечення сумісності засобів БпАК з потрібними елементами ЄАСУВ та 

швидкої адаптації БпАК до можливих змін потреб користувачів інформації в ЄАСУВ 

(формуляри, протоколи) та параметричної сумісності (частоти, спектральні діапазони). 

Отже, для забезпечення інтеграції перспективних БпАК до ЄАСУВ доцільно 

використовувати радіолінії управління і передавання даних, які відповідають 

вимогам STANAG 4660, STANAG 7085 та STANAG 4586, мають криптографічний 

захист та можуть бути сумісними з автоматизованими системами управління 

військами, які вже прийняті на озброєння Збройних Сил України та інформаційними 

системами країн-членів НАТО. Для наземних пунктів керування БпАК основними 
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напрямками розвитку системи приймання та обробки даних повинні бути перехід на 

цифрові технології та уніфікація. 

Вимоги щодо забезпечення інтеграції безпілотної авіаційної техніки в системи 

бойового управління повинні висуватися Міністерством оборони України у формі 

тактико-технічних вимог до перспективних БпАК і в тактико-технічних завданнях 

на виконання дослідно-конструкторських робіт зі створення таких зразків. Ці 

вимоги повинні розроблятися у тісній взаємодії вітчизняних науковців, розробників 

і виробників БпАК, складових частин ЄАСУВ та програмних продуктів для них. З 

цією метою науково-дослідним установам Міністерства оборони України доцільно 

продовжувати дослідження щодо обгрунтування тактико-технічних вимог до 

перспективних БпАК за напрямом забезпечення їх взаємодії з ЄАСУВ Збройних 

Сил України та з системами збройних сил країн-членів НАТО. 
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У статті авторами запропоновано підхід до 

обґрунтування характеристик, параметрів 

комплексів та раціональної архітектури групових 

та індивідуальних засобів радіоелектронного 

захисту літальних апаратів, за допомогою 

системного підходу з використанням положень 

загальної теорії ієрархічних багаторівневих 

систем і методів дослідження операцій 

 
Ключові слова: авіаційний комплекс, радіоелектронне подавлення, 

груповий захист, радіоелектронний засіб 

 

Завдання оптимізації бортового радіоелектронного обладнання авіаційних 

комплексів належить до категорії завдань синтезу (інтегрування). Складність 

вирішення подібних завдань обумовлена, по-перше, їхньою багатомірністю, по-

друге, необхідністю оптимізації системи одночасно з оптимізацією надсистеми за 

умови забезпечення координації прийнятих рішень. При цьому повинні бути 

враховані як вимоги, так і обмеження: енергетичні, вартісні, за вагою та габаритами. 

Синтез комплексів радіоелектронного подавлення (КРЕП) групового захисту 

(ГЗ), розташовуваних на авіаційних комплексах (АК) радіоелектронної боротьби 

(РЕБ) не є виключенням. Тим більше, коли мова йде не про один комплекс на 

конкретному носії, а про побудову системи комплексів з вибором носіїв для 

вирішення сукупності важливих задач. Дослідження цих питань становить значний 

практичний інтерес, що є актуальним науковим завданням. 

Аналіз останніх досліджень і публікацій свідчить, що для такого синтезу 

пропонується використовувати технологію, розроблену в [1] стосовно до 

багатофункціональної інтегрованої радіоелектронної системи та наведену в [2] 

відносно до РЛС. Технологія заснована на системному підході з використанням 

положень загальної теорії ієрархічних багаторівневих систем [3] і методів 

дослідження операцій [4].  
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Найважливішим положенням запропонованої технології синтезу є 

декомпозиція оптимізаційної системи, яка в ряді випадків і дозволяє перейти від 

паралельного (одночасного) до комбінованого послідовно-паралельного більш 

простішого, реалізованого варіанта синтезу. Друге положення стосується 

запропонованого методичного апарата синтезу та полягає в застосуванні 

ймовірнісних показників ефективності, що мають зрозумілий фізичний зміст, що 

відносно просто можуть розраховуватись, однозначно пов'язаних з тактичними 

характеристиками КРЕП, та забезпечують координацію прийнятих на різних рівнях 

опису системи рішень. Третім положенням, що дозволяє забезпечити застосовність 

процесу синтезу, є обмеження кількості змінних конструктивно-технічними 

параметрами (КТП) та, відповідно, скорочення кількості генерованих і оцінюваних 

альтернатив. Тактичні та технічні характеристики можуть бути представленими як 

похідні від КТП. Четверте положення пов’язане з необхідним для процедури 

синтезу забезпеченням оперативності розрахунків за рахунок застосування методів 

аналітичного моделювання, різного роду обґрунтованих апроксимацій, спрощень та 

допущень. 

Тому метою статті є обґрунтування раціональної архітектури групових та 

індивідуальних засобів радіоелектронного захисту літальних апаратів для потреб 

авіації Збройних Сил України. 

Стосовно до розглянутого завдання декомпозиція оптимізаційної системи 

полягає у виділенні КРЕП ГЗ як окремої системи авіаційного комплексу, що 

дозволяє його досліджувати незалежно від інших систем. У свою чергу, КРЕП ГЗ 

можна представити із елементів: підсистеми активних перешкод (ПАП) та 

інформаційно-керуючої підсистеми (ІКП), які також досліджуються незалежно одна 

від одної. Ймовірність вирішення важливого завдання пропонується замінити 

ймовірністю виконання сукупності вимог. Вимоги ж можуть і повинні бути 

отримані раніше на більш точних імітаційних моделях. Для комплексу РЕП та його 

підсистем вимоги полягають в ефективності розвідки й подавлення 

радіоелектронних систем (РЕС) – об’єктів РЕП. Для зниження багатомірності вимог 

доцільно брати обмежене число об’єктів подавлення. Під час оцінювання 

важливості РЕС – об’єктів РЕП повинні враховуватися роль та місце РЕС у системі 

ПВО корабельного угруповання противника та можливість створення їм ефективних 

перешкод. Для цього пропонується використовувати наступні показники: 

коефіцієнт, що характеризує унікальність РЕС (величина, зворотна ступеню 

інформаційного дублювання); коефіцієнт, що характеризує кількість споживачів 

даних від РЕС; коефіцієнт, що характеризує вплив РЕС на ефективність; коефіцієнт, 

що характеризує можливість подавлення РЕС КРЕП ГЗ; коефіцієнт, що 

характеризує проблематичність подавлення РЕС індивідуального захисту. 

Однозначний зв’язок між КТП, тактичними та технічними характеристиками 

при вирішенні подібних завдань може бути враховано в різних варіантах. Перший – 

від вимог: зверху вниз. Тобто, спочатку розраховуються тактичні характеристики, 

що забезпечують високу ймовірність виконання вимог, потім необхідні КТП. 

Другий варіант – від вагових та габаритних характеристик, знизу нагору. Аналітичні 

вирази, що зв'язують тактичні з технічними характеристиками, які входять до складу 
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методик, ефективності КРЕП та його підсистем, здебільшого відомі з літератури [5, 

6]. 

Слід зауважити, що вибір найбільш ефективних з альтернативних підсистем 

КРЕП ГЗ виконується на третій ітерації синтезу. До цього повинні бути проведені 

перша та друга ітерації. На першій повинні бути обрані носії комплексів, для чого 

пропонується враховувати наступні фактори: готовність АК до серійного 

виробництва та їх очікувана кількість; потенційна можливість розміщення 

відповідної апаратури; льотно-технічні характеристики АК; при розгляді 

багатоцільових АК – перелік завдань, покладених на авіаційний комплекс. 

Отже, на першій ітерації приймаються рішення про вибір носіїв, тобто 

вирішується завдання на рівні АК РЕБ. На другій ітерації приймаються рішення по 

визначенню характеристик та параметрів КРЕП ГЗ, тобто вирішується завдання про 

рівні систем АК РЕБ. На третій ітерації приймаються рішення на вибір підсистем 

КРЕП ГЗ, тобто вирішується завдання про рівні елементів систем АК РЕБ. 

Структурна схема комбінованого синтезу КРЕП ГЗ наведена на рис. 1. 
 

Рис. 1. Структурна схема синтезу КРЕП групового захисту 

 

У якості основної характеристики (або основного показника ефективності) 

ПАП під час подавлення РЛС пропонується використовувати зниження ймовірності 

інформаційного забезпечення (ІЗ) застосування зброї (сил) на заданій дальності (або 

зниження дальності ІЗ із заданою ймовірністю) під час впливу перешкод. Під 

ймовірністю ІЗ застосування зброї (сил) будемо розуміти середню ймовірність 

вирішення сукупності завдань по виявленню цілей, визначенню їх координат із 

заданою точністю та розпізнаванню на необхідному інтервалі відстані [1]. Замість 

зниження ймовірності (дальності) ІЗ з метою спрощення обчислень може бути 

використано одна з її складових – зниження ймовірності виявлення цілей. Для ІУП, 

у якості основного показника ефективності пропонується використовувати 
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ймовірність ІЗ застосування перешкод, що представляє собою добуток ймовірностей 

виявлення, визначення координат і розпізнавання РЕС на заданій дальності. 

Аналогічно, замість ймовірності ІЗ застосування перешкод з метою спрощення 

обчислень може бути використано одна з її складових – ймовірність або дальність 

виявлення РЕС. Таким чином, саме до перерахованих параметрів ПАП та ІУП 

пропонується задавати вимоги. Якщо зробити припущення про незалежність 

перерахованих подій для ймовірності ІЗ можна записати: 

 ,    (1) 

де  – ймовірність виявлення цілей на заданій дальності;  – ймовірність 

визначення координат цілей із заданою точністю;  – ймовірність розпізнавання 

цілей; R1, R2 – межі інтервалу видалення до цілі, на якому вирішується завдання ІЗ. 

Для спрощення:  = 1;  = 1; R2 ≈ R1 , тоді  ≈   

Для апаратури радіотехнічної розвідки (РТР), що входить до складу ІУП, 

величина енергетичної складової ймовірності виявлення цілі на заданій дальності 

залежить від відношення сигнал/шум по потужності одного імпульсу q1. 

З урахуванням спільного впливу на параметр виявлення навмисних перешкод 

та відображень від поверхні, що підстилає, стосовно до РЛС: 

,    (2) 

де  , а рлс – імпульсна потужність та коефіцієнт підсилення антени РЛС; ,  –

довжина хвилі та тривалість імпульсу; ,  – коефіцієнти втрат радіохвиль 

у РЛС сумарний та в атмосфері при розповсюдженні до цілі та зворотно; , R – 

ефективна поверхня розсіювання цілі та дальність до неї; Nп, Nш – спектральні 

щільності потужності (СЩП) перешкоди, яку створює КРЕП, та внутрішнього шуму 

приймача РЛС; Nф – СЩП відображень від поверхні, що підстилає; Рн – 

ймовірність накриття імпульсів перешкодою. 

Для СЩП перешкоди з урахуванням [5]: 

 ,      (3) 

де Рср пап, Gа пап – середня потужність та коефіцієнт підсилення антени ПАП,         

 – рівень бічних пелюсток (РБП) діаграми спрямованості антени (ДСА) РЛС у 

напрямку на КРЕП; Кп пр рлс, Кп пр атм – коефіцієнти втрат на прийом в РЛС та в 

атмосфері при розповсюдженні радіохвиль на інтервалі між РЛС, яка подавляється, 

та постановником перешкод;  – віддалення постановника перешкод від РЛС;    

 – смуга частот випромінюваної перешкоди. 

Для апаратури РТР, що використовує квадратичний детектор, на основі [6]: 
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 ,     (4) 

де  ; А  ; Рс вх. рлс – потужність 

сигналу РЛС, яка виявляється, на вході апаратури РТР; Рш вх ртр =  – 

потужність шуму приймача апаратури РТР, перерахована до входу;  – РБП ДСА 

апаратури РТР;  ,  – коефіцієнт підсилення антени та СЩП шуму приймача 

апаратури РТР;  – сумарний коефіцієнт втрат в апаратурі РТР. 

Треба зауважити, що саме значення середньої потужності Рср пап та коефіцієнта 

підсилення антени Ga пап ПАП, чутливості Рш вх ртр та коефіцієнта підсилення антени    

Ga ртр апаратури РТР ІУП, що входять в (3) та (4), залежать від вагових та      

габаритних характеристик, тобто функціонально пов’язані із КТП. Отже, задаючи 

вимоги до ймовірності ІЗ або дальності виявлення цілей РЛС в умовах        

створюваних перешкод, можна знайти необхідні значення перелічених технічних 

характеристик. 

Аналогічно, задаючи вимоги до ймовірності ІЗ або дальності виявлення 

апаратурою РТР сигналів РЛС, можна знайти необхідні значення технічних 

характеристик апаратури РТР. Розглянемо приклад застосування запропонованої 

технології синтезу КРЕП. 

Припустимо, що на першій ітерації синтезу, на основі аналізу можливих 

варіантів АК, обрані потенційні носії КРЕП ГЗ різної розмірності: АК1, АК2, ..., АКL 

та визначені енергетичні, вагові і габаритні обмеження на бортове радіоелектронне 

обладнання: М1, М2, ..., ML, S1, S2, …, SL, Е1, Е2, ..., ЕL. Для формування вимог 

побудовані моделі застосування АК РЕБ, які представлені у вигляді типових 

епізодів ТЕ1, ТЕ2, ..., ТЕі. Стосовно до кожного епізоду сформовані об’єкти захисту: 

ОЗ11, ОЗ12, ..., ОЗік , визначені задачі РЕБ та РЕС – потенційні об’єкти РЕП. У 

результаті проведеної оцінки виділені найбільш важливі з них: РЕС1, РЕС2, ..., РЕСj. 

Стосовно до них створені описові моделі та сформовані тактичні вимоги до 

дальності подавлення, секторам створення перешкод, кутовому розносу “об’єкт 

захисту – постановник перешкод”, відстані постановника. 

На другій ітерації на основі апріорних даних або виконаних оцінок визначені 

енергетичні, вагові та габаритні обмеження на КРЕП ГЗ: Мкреп1, Мкреп2, …, МкрепL, 

Sкреп1, Sкреп2,…, SкрепL, Екреп1, Екреп2, …, ЕкрепL та уточнений перелік АК – носіїв 

комплексів. 

На третій ітерації з використанням методик оцінки ефективності підсистем 

КРЕП, що включають, у тому числі, вирази (2)...(4), побудовані графіки, що 

характеризують можливості виявлення об’єктів захисту, які подавлюються РЛС в 

умовах перешкод, що створюються ПАП з різними значеннями енергетичного 

потенціалу (ЕП і=Рс р  п ап  і  Gа пап і ) при заданих значеннях кутового розносу та 

видалення постановника. А також графіки, що характеризують можливості 

виявлення випромінювання, які подавлюються РЛС апаратурою РТР із складу ІУП. 

На основі аналізу графіків визначені необхідні для забезпечення заданих величин 
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дальності подавлення Rп значення енергетичного потенціалу ПАП під час створення, 

як маскуючі, так і імітуючі перешкоди. На рис. 2 наведено приклад визначення 

необхідного енергетичного потенціалу ПАП для забезпечення дальності подавлення 

Rп при створенні перешкод РЛС з відстаней Rвд1 та R вд2.  

 

Рис. 2. Залежності ймовірності виявлення РЛС об'єкта, що захищається, без 

перешкод та в перешкодах, що створюється ПАП з енергетичним потенціалом:           

2 – ЕП1, 3 – ЕП2, 4 –ЕП3, 5 – ЕП4 на відстані Rвд1 (а) та Rвд2 (б) 

 

З використанням моделі урахування вагових та габаритних характеристик 

побудовані залежності досяжних значень технічних характеристик ПАП та ІУП від 

ваги в умовах заданих обмежень на площу та розміри антен. На рис. 3. Наведено 

приклад зазначених залежностей стосовно до ПАП. 

 

     
 

    
 

Рис. 3. Залежності технічних характеристик ПАП від маси підсистеми                    

для різних довжин хвиль РЛС: 1-λ1 ; 2-λ2 ; 3-λ3 (λ1< λ2< λ3) 

 

 Потужність, відн. од. 

 Середня потужність, відн. од. 
 Число УМ, відн. од. 

Енергетичний потенціал КРЕП, відн. од. 
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На підставі аналізу подібних залежностей для значень вищевказаних вагових 

та габаритних обмежень МКРЕП 1, МКРЕП 2, ..., МКРЕП і, …, SКРЕП 1,, SКРЕП 2, ..., SКРЕП i, 

визначені досяжні при розміщенні на різних носіях значення енергетичного 

потенціалу ПАП, чутливості та коефіцієнта підсилення антени апаратури РТР зі 

складу ІУП. 

Далі здійснене коректування досяжних значень технічних характеристик з 

урахуванням обмежень по енергоживленню ЕКРЕП 1, ЕКРЕП 2, ..., ЕКРЕП L 

Шляхом порівняння досяжних значень із необхідними рівнями визначені 

технічні характеристики комплексів, які можуть бути реалізовані при розміщенні 

апаратури на конкретних літальних апаратах. 

Висновки. Таким чином, технологія синтезу КРЕП ГЗ, дозволяє в повній мірі 

обґрунтувати необхідні тактико-технічні характеристики та раціональну архітектуру 

групових та індивідуальних засобів радіоелектронного захисту літальних апаратів 

для потреб авіації Збройних Сил України. 

Урахування вимог, що реалізуються дозволяє уточнювати призначення та 

завдання АК РЕБ. В подальшому визначати напрям вдосконалювання та розвитку 

літальних апаратів – носіїв комплексів та елементної бази, що використовується, 

більш конструктивно здійснювати проектування техніки радіоелектронного 

подавлення. Запропоновані підходи вибору та обґрунтування раціональної 

структури засобів радіоелектронного захисту літальних апаратів частково 

використовуються під час обґрунтування тактико-технічних вимог до бортових 

систем та засобів радіоелектронного подавлення літаків-винищувачів, які 

знаходяться на озброєнні США та літаків дальнього радіолокаційного виявлення, які 

знаходяться на озброєнні збройних сил Росії. 
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ЩОДО ПИТАНЬ ПІДТРИМАННЯ СПРАВНОСТІ ЗАХИСНОГО 

СПОРЯДЖЕННЯ ЛЬОТЧИКА 

 

Розглянуто стан, можливі шляхи та перспективи 

реалізації заходів з підтримання справності 

захисного спорядження льотчика 

 
Ключові слова: захисне спорядження льотчика, кисневі маски, захисні 

шоломи, технічний стан, підтримання справності 

 

Захисне спорядження льотчиків (ЗСЛ) є специфічний вид авіаційного обладнання, 

призначений для захисту членів льотних екіпажів від несприятливих чинників польоту, 

забезпечення їх життєдіяльності і порятунку в аварійній обстановці. ЗСЛ відрізняється 

розмаїттям складників: кисневі маски (КМ), захисні шоломи (ЗШ), висотні 

компенсувальні костюми, протиперевантажувальні костюми, костюми з вентиляцією, 

герметичні шоломи, висотні скафандри, морські рятувальні комплекти, морські 

рятувальні костюми, плавальні пояси, жилети тощо [1, 2]. А в конструкції багатьох 

сучасних зразків ЗСЛ вже передбачено виконання декількох функцій одним виробом, а 

також установка на них радіозв'язкових, оптичних, піротехнічних і електричних пристроїв. 

В процесі інтенсивного використання ЗСЛ приходить у невідповідність 

технічним вимогам. У зв'язку з довготривалою експлуатацією ЗСЛ, більше 25 років, 

деякі його елементи стають непридатними для подальшої експлуатації. 

Наприклад, в процесі експлуатації КМ спостерігається протирання замша та 

розтягування гумового корпусу, поява дірок та розриви замша, розриви гуми та 

перетворення її в клейку масу (рис. 1). В процесі використання ЗШ під впливом часу 

та поту поролон, який знаходиться в середині амортизатора та валиках навушників, 

збивається, стає жовтого кольору і висипається (рис. 2). Спостерігається також 

відшарування гумового окантування від шолому. 

На сьогодні, в ситуації вичерпання призначених показників ЗСЛ, відсутності 

виробників ЗСЛ в Україні, відсутність запасних частин до ЗСЛ створює критичні 

умови щодо безпеки польотів повітряних суден (ПС) державної авіації. Тому 

підтримання справності ЗСЛ є актуальним і першочерговим завданням. 

Вирішення ситуації, що склалася, можливе за таких умов (рис. 3): переведення 

ЗСЛ на експлуатацію за технічним станом з організацією виготовлення деталей 

обов’язкової заміни на вітчизняних підприємствах; розроблення вітчизняних ЗСЛ; 

закупівля нових ЗСЛ у закордонних виробників; адаптація існуючих іноземних 

зразків ЗСЛ для застосування на ПС державної авіації. 

© Агамов Л.Г., Вознюк М.М., .Єрко В.Б, 2019 
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Рис. 1. Виявлені дефекти КМ                        Рис. 2. Виявлені дефекти ЗШ 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 3. Можливі шляхи підтримання справності ЗСЛ 

 

Попередні дослідження технічного стану зразків ЗСЛ літальних апаратів з метою 

визначення можливості їх подальшої експлуатації виконано поетапно у 2000…2012 роках. 

Дослідження та роботи виконувались фахівцями державного підприємства (ДП) 

“Український науково-дослідний конструкторсько-технологічний інститут 

“ДІНТЕМ”. В умовах підприємства досліджено гумотехнічні вироби (ГТВ) з 

комплектів КМ та ЗШ. Зокрема: проводилось дефектування КМ та ЗШ, було 

перевірено стан зразків гум з ГТВ; перевірено твердість за шкалою Шор А та 

мікротвердість зразків гум до проведення термічного старіння; проведено термічне 

старіння зразків гум при температурі 70 
о
С протягом 11...12 діб. Після виконання 

процедури старіння перевірено: стан ГТВ візуально; умовну міцність при 

розтягуванні; відносне подовження при розриві; твердість за шкалою Шор А та 

мікротвердість зразків гум. Це дало можливість обґрунтовано встановити КМ та ЗШ 

призначений строк служби 25 років.  

На сьогодні в Міністерстві оборони України і в Командуванні Повітряних Сил 

Збройних Сил (ПС ЗС) України зокрема проводяться заходи щодо вирішення питання 

подальшого підтримання справності ЗСЛ. При цьому, відповідно до нормативно-

Закупівля нових ЗСЛ у закордонних 

виробників 

Можливі шляхи 

підтримання 

справності ЗСЛ 

Розроблення вітчизняних ЗСЛ 

Адаптація існуючих іноземних зразків 

ЗСЛ для застосування на ПС  

державної авіації 

Переведення ЗСЛ на експлуатацію за 

технічним станом з організацією 

виготовлення деталей обов’язкової 

заміни на вітчизняних підприємствах 
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правової бази, визначальна роль у організації досліджень і робіт та їх супроводженні 

належить Державному науково-дослідному інституту авіації (ДНДІА). 

У рамках науково-методичного супроводження експлуатації виробів ЗСЛ 

фахівці ДНДІА приймають безпосередню участь у розробленні відповідних Рішень, 

Програм, проведенні експертиз конструкторської та експлуатаційної документації, 

комісійних перевірок виконаних робіт, відпрацюванні звітних матеріалів та 

розробленні проектів нормативних документів. 

Так на державному підприємстві “Одеський авіаційний завод” (ДП “ОАЗ”) 

вже проводяться роботи відповідно до Рішень Міністерства оборони України “Про 

організацію робіт з відновлення та взяття на облік конструкторської і технологічної 

документації та виготовлення кисневих масок КМ-34Д, КМ-34Д сер. 2, КМ-35М, 

захисних шоломів ЗШ-5А, ЗШ-7А та їх модифікацій” та “Про організацію робіт з 

досліджень можливості переведення на експлуатацію за технічним станом кисневих 

масок КМ-34Д, КМ-34Д сер. 2, КМ-35М, захисних шоломів ЗШ-5А, ЗШ-7А та їх 

модифікацій”, затверджених начальником Управління регулювання діяльності 

державної авіації України 10.08.2017 та 11.04.2019 відповідно. 

“Програму досліджень та робіт щодо визначення можливості переведення на 

експлуатацію за технічним станом кисневих масок КМ-34Д, КМ-34Д сер. 2, КМ-35М, 

захисних шоломів ЗШ-5А, ЗШ-7А та їх модифікацій в умовах державного 

підприємства “Одеський авіаційний завод””, за якою фахівці ДП “ОАЗ” завершують 

дослідження з визначення технічного стану масок КМ-34Д, КМ-34Д сер. 2 та 

захисних шоломів ЗШ-7А, введено в дію Вказівкою Головного інженера авіації ПС 

ЗС України. Результатами досліджень є Переліки контрольно-відновних робіт, які 

необхідно проводити при переведенні на експлуатацію за технічним станом даних 

виробів. Їх виконання передбачає обов’язкову заміну 19 ГТВ зі складу КМ та ЗШ 

(клапани, мембрани, прокладки, ущільнювальні манжети, окантовка каски тощо). 

Слід зазначити, що безпосередньо у виготовленні ГТВ для КМ та ЗШ приймає 

участь ДП “Запорізький державний авіаційний ремонтний завод”. 

В сучасних умовах, питання використання американських ЗШ HGU-55/P та 

КМ MBU20A/P (рис. 4) і французьких ЗШ MSA LA 100 та КМ UA 21S (рис. 5), що 

надані ЗС України в рамках військового співробітництва, є не менш важливими. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 4. Зовнішній вигляд ЗШ HGU-55/P та КМ MBU-20A/P 

виробництва “GENTEX” (США)  
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Рис. 5. Зовнішній вигляд ЗШ MSA LA 100 виробництва “MSA GALLET” з КМ 

UA 21S виробництва “ULMER AERONAUTIQUE” (Франція) 

 

Для визначення можливості їх використання на літаках ПС ЗС України в 

ДНДІА проведено вивчення та аналіз технічних характеристик зазначених виробів. 

Технічні дані ЗШ з КМ, що планують до застосування, в порівнянні з тими, що вже 

застосовуються, наведено у таблиці 1 [1…4]. 

Таблиця 1 

Технічні дані 

Тип захисного шолому 

ЗШ-3М ЗШ-5А 
ЗШ-7А  

ЗШ-7АП  
HGU-55/P MSA LA100 

Виробник Росія Росія Росія 
“GENTEX” 

США 

“MSA GALLET” 

Франція 

Тип КМ, з якою 

експлуатується ЗШ 
КМ-32 

КМ-34, 

КМ-34Д 

КМ-35М, 

КМ-34Д 
MBU-20A/P UA 21S 

Сумісність з комплектом 

кисневого обладнання 

вітчизняних ПС 

Л-39, 

Су-24 

Су-24, 

Су-25 

МиГ-29, 

Су-27 

Потребує 

адаптації 

(Л-39) 

МиГ-29, 

Л-39 

Зниження рівня шумів 

(при частоті 1000 Гц), дБ 
15 15 15 30 25 

Висота польоту, км,  

(не більше) 
12 20 20 20 13,3 

Забезпечення радіозв’язку 
телефони, 

ларингофони 

телефони, 

мікрофон 

телефони, 

ларингофони, 

мікрофон 

телефони, 

мікрофон 
телефони, 

мікрофон 

Матеріал каски ЗШ стекло-

пластик 

стекло-

пластик 
стеклопластик вуглепластик вуглепластик 

Маса шолому, кг 1,7 1,85 1,9 0,998 1,0 

 

Відповідно до проведеної роботи Командуванням ПС ЗС України було 

прийнято рішення щодо визначення можливості застосування ЗШ HGU-55/P та КМ 

MBU20A/P на літаках типу Л-39, ЗШ MSA LA 100 та КМ UA 21S на літаках типу 

МиГ-29, Л-39. 

Тому що захисні шоломи MSA LA 100 та кисневі маски UA 21S не 

потребують ніяких доопрацювань, згідно з вказівкою головного інженера авіації ПС 

ЗС України, їх запущено на дослідну експлуатацію в підпорядкованих авіаційних 

підрозділах. Мета є перевірка характеристик та визначення можливості допуску до 

експлуатації на авіаційній техніці ПС ЗС України КМ UA 21S та ЗШ MSA LA 100 

замість масок КМ-32, КМ-34 різних модифікацій та шоломів ЗШ-3, ЗШ-5, ЗШ-7 

різних модифікацій. 
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Шлях до використання захисних шоломів HGU-55/P та кисневих масок   

MBU-20A/P більш складний. 

Для його реалізації в ДНДІА розроблено відповідне Рішення Міністерства 

оборони України “Про розроблення бюлетеня: Застосування захисних шоломів 

HGU-55/P та кисневих масок MBU-20A/P на літаках типу Л-39”. 

Розробник бюлетеня – ДП “ОАЗ”. На підприємстві, в рамках адаптації ЗСЛ до 

застосування на літаку типу Л-39 ДП “ОАЗ”, виконано наступні заходи: 

проведено заміну низькоомних телефонів на високоомні телефони (1600 Ом) типу ТА-56; 

проведено доробку телефонної лінії (з паралельної на послідовну схему) 

підключення телефонів ТА-56; 

виготовлено байонетну муфту шланга E-MBU-10218, адаптовану до кисневого 

приладу КП-52, на гофрований шланг вдиху КМ MBU-20А/P; 

виготовлено та установлено байонетну заглушку E-MBU-10219 на кисневий 

прилад КП-52 у лінію підпору кисню; 

розроблено електричну схему джгута зв’язку КМ MBU-20А/P з електричною 

схемою з’єднання ОРК-9 літака Л-39 та установлено динамічний підсилювач РА-12 

(виробництва компанії “Gentex”) зі штатним мікрофоном М-101 КМ MBU-20А/P; 

проведено заміну частини розніму (вилка) Nexus TP-102U типу “Джек” на 

ЖФ3.645.008(009); 

розроблено та тимчасово введено в дію конструкторську і експлуатаційну 

документацію. 

На сьогодні на базі Державного науково-дослідного інституту випробувань і 

сертифікації ОВТ проводяться контрольні випробування ЗШ HGU-55/Р та КМ 

MBU-20А/Р у складі ЗСЛ літака типу Л-39 з метою: оцінки можливості, 

особливостей та безпеки їх застосування; отримання матеріалів для відпрацювання 

змін та доповнень до експлуатаційної документації літака Л-39 при застосуванні 

льотним екіпажом ЗШ HGU-55/Р та КМ MBU-20А/Р. 

Отже, за об’єктивних та суб’єктивних причин відсутність у держави 

економічних і виробничих спроможностей з розробки та виробництва нових 

сучасних ЗСЛ, вирішення питань щодо підтримання справності ЗСЛ, лежить 

виключно в площині тісної і плідної співпраці науково-дослідних установ, 

підприємств промисловості і безпосередньо експлуатанта. 
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ОЦІНКА ВТОМНОЇ ДОВГОВІЧНОСТІ АВІАЦІЙНИХ КОНСТРУКЦІЙ ЗА 

ДАНИМИ ЕКСПЛУАТАЦІЇ ТА РЕМОНТУ ТА ЇХ КЛАСИФІКАЦІЯ 

 

Розглянуто основні положення логіко-

статистичної оцінки довговічності планерів 

повітряних суден. Передбачено прийняття 

припущень щодо параметрів моделі втомної 

довговічності для визначення апріорних та 

апостеріорних ймовірностей оцінок технічного 

стану планера повітряних суден при використанні 

мереж Байєса. 

 
Ключові слова: планер повітряного судна, ранг пошкодження, 

довговічність 

 

Для дослідження довговічності конструкції планера повітряних суден (ПС) 

використано методичний апарат, який базується на сучасних математичних методах 

і дозволяє забезпечити інформаційну підтримку рішень прогнозування змін 

експлуатаційної міцності силових елементів (СЕ). 

Прогнозні оцінки довговічності конструкції планера ПС мають випадковий 

характер і обумовлені такими факторами, як програми учбово-бойової підготовки, 

кваліфікація льотного складу, особливості конструктивних технологій, 

метеорологічно-кліматичні умови, стан покриття аеродромів та інше. 

Оцінка довговічності безпосередньо залежить від експлуатаційної 

міцності СЕ, яку можливо характеризувати таким узагальненим параметром як 

ранг пошкодження CER . Для ПС з продовженими призначеними строками 

служби ранг пошкодження CER  визначається ймовірністю )(tСЕ  руйнування 

конструкції ПС і залежить від календарного строку Kt  та наробітку 

експлуатації Pt , які опосередковано передають випадковий вплив факторів 

експлуатації [1]. 

З метою зменшення невизначеності в початкових даних при логіко-

статистичній обробці баз даних застосовано мережі Байєса, які надають 

можливість визначати ймовірністну оцінку експлуатаційної міцності та 

довговічності при використання апріорної та апостеріорної інформації, яка 

отримується в результаті статистичної обробки даних експлуатації та ремонту 

© Добриденко О.М., Бологін А.С., Горохов Г.Т., 2019 
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ПС, а також експертних оцінок впливу на експлуатаційну міцність різноманітних 

чинників умов експлуатації [2]. 

Мережі Байєса можливо представити в вигляді ациклічного графу G , що 

складається з трьох підграфів TCG , 
ТРG , 

РG , в вершинах яких застосовано 

інформаційні технології інтелектуального аналізу даних data mining [3]. Крім цього, 

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. 

Процес обробки в підграфах TCG , 
ТРG , 

РG  передбачає: підграф TCG  – 

визначення рангів CER  пошкодження СЕ за результатами контролю поточного 

технічного стану ПС; підграф 
ТРG  – визначення траєкторій прогнозу змін рангів CER ; 

підграф 
РG  – прийняття рішення щодо можливості експлуатації на інтервалі 

прогнозу ПРТ . 

Логіко-статистична обробка бази даних експлуатації та ремонту ПС 

дозволяє виконати моделювання змін рангів і провести розпізнавання – до якого 

образу технічного стану необхідно віднести СЕ на основі формули                

Байєса [4. с.318]: 
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де )|( 0xxP i   – умовна апостеріорна ймовірність події, що досліджуваємий 

об’єкт відноситься до класу i  при значенні 0x  ознаки x  і кількості m класів 

об’єктів. 

В кожному підграфі за допомогою експертів встановлюється кількість класів 

інформаційних образів. Наприклад, в підграфі 
РG  мінімальну кількість складають 

наступні інформаційні образи [5]: 

1  – коли не слід очікувати відмови СЕ протягом інтервалу прогнозу 
ПРТ ; 

2  – кінцева точка інтервалу ПРТ  прогнозу ранга практично співпадає з 

обмеженнями, які визначено для рангів пошкодження з умов безпеки   

польотів; 

3  – ранг пошкодження перевищує дозволене значення на інтервалі 

прогнозу ПРТ . 

На рис. 1 показано загальну схему класифікації технічного стану 

конструкції планера ПС на основі використання в підграфі TCG  методу 

дискримінантного аналізу для визначення розподілу на кластери, а також 

дослідження рангів на лінії одновимірного простору рішень прогнозу. 

Формування узагальненої оцінки технічного стану в значеннях шкали рангів 

дозволяє поєднати оцінки експертів та значення ймовірностей руйнування 

СЕ. 

В результаті порівняльного аналізу значень рангів відносно досліджуємого 

ПС визначається група головних ПС, для якої в подальшому проводиться 

статистична обробка даних експлуатації і ремонту. 
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Рис. 1. Зменшення багатовимірності простору ознак технічного стану для   

прийняття рішень класифікації технічного стану планера ПС 

 

Досвід експлуатації ПС різного типу вказує, що більшість руйнувань СЕ має 

втомний характер. Це обумовлено впливом одного з найбільш важливих фізичних 

факторів при експлуатації, а саме змінних навантажень, що призводить до 

погіршення характеристик міцності СЕ [6, с.169]. 

При експлуатації ПС з продовженими строками служби внаслідок корозійних 

пошкоджень СЕ збільшується кількість концентраторів напруження, що призводить 

до зміщення розрахункових кривих втоми і зменшенню довговічності [7, с.74]. 

Тому в підграфах TCG , 
ТРG , 

РG  застосовано модель втомної довговічності – 

двохпараметричний логарифмічний нормальний закон розподілу ймовірності 

руйнування [8, с.168]: 




N

x dxeNF

lg

0

)2/()( 2

2

1
)(lg 


,                                         (2) 

де х  – втомна довговічність в кількості циклів N  навантажень при лабораторних 

випробуваннях або кількість годин польоту Pt  за даними експлуатації; 

  та   – параметри функції розподілу (  – математичне очікування,   – середне 

квадратичне відхілення логарифмів довговічностей, при цьому приймається, що 

15,0  для алюмінієвих сплавів). 
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При визначенні діапазону змін математичного очікування довговічності   в 

залежності від діапазону змін отриманих пошкоджень для СЕ, які спроектовано за 

принципом “безпечного пошкодження”, зроблено наступні припущення. 

Перше припущення стосується збереження експлуатаційної міцності до 

завершення призначеного ресурсу (випадок відсутності пошкоджень – значення 

 0 ). 

Друге припущення відноситься до можливості появи граничного стану в 

випадку невиявлення тріщини при першому капітальному ремонті. Другий 

капітальний ремонт необхідно виконувати по закінченні міжремонтного ресурсу. 

Тому з урахуванням рекомендації встановлювати інтервал контролю появи тріщини 

в два рази менший інтервалу розвитку тріщини до граничного стану необхідно 

задавати значення ГР  , яке обчислюється для міжремонтного ресурсу 

конкретного типу ПС [9, с.35]. 

Таким чином, математичне очікування   довговічності СЕ при моделюванні 

пошкоджень знаходиться в межах інтервалу )...( 0 ГР . 

Значення ймовірності )(tСЕ  часткового або повного руйнування СЕ, яке 

обчислено згідно (2) й яке доцільно вважати апріорною ймовірністю )( iP  , дозволяє 

характеризувати експлуатаційну міцність і встановити відповідне значення рангу 

пошкодження CER  пропорційно значенню ймовірності )(tСЕ .  

На основі складових параметрів вектора контролю технічного стану, які 

знаходяться в базі даних, розраховують поточні значення інтенсивності появи 

тріщин ТР , корозії КР , пошкодження заклепок ЗАК  на інтегральному рівні опису 

конструкції ПС [6, с.99]. Також за допомогою методів технології data mining 

обчислюються прогнозовані оцінки інтенсивності появи тріщин ТР , корозії КР , 

пошкодження заклепок ЗАК   

Корегування моделі прогнозування індивідуально для конкретного ПС 

передбачає припущення щодо лінійної пропорційності змін ймовірностей 

руйнування )(tСЕ  в залежності від змін інтенсивностей появи тріщин на внутрішніх 

та зовнішних поверхнях СЕ від початку експлуатації )0(  TPО   до граничного 

стану )( ГРТР   . 

Для визначення параметра ПРОГНОЗ  застосовано припущення щодо лінійної 

пропорційної зміни параметра   в діапазоні )...( 0 ГР  відповідно змін ТР  в 

діапазоні )...( 0 ГР : 

;0  ПРОГНОЗ  

;0

ГРО

ГР

ТРПРОГНОЗ 



















      ПРОГНОЗ

ГР

ГР 



 






0

0 ,                    (3) 

де значення ПРОГНОЗ  обчислюється на основі регресійних залежностей )( PТР t  шляхом 

екстраполяції значень ТР , які отримано в процесі експлуатації й ремонту парку ПС 

та зберігаються в базі даних. 

В підграфі РG  виконується порівняльний аналіз ступеню пошкодженості 

конкретного СЕ з іншими СЕ, які перебували на інших ПС. Визначається СЕ з 
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максимальним ступенем пошкодженості MAX

CER , що і є однією із підстав для 

прийняття рішень стосовно залишкової експлуатаційної міцності досліджуємого СЕ. 

Крім цього, в підграфі РG  проводиться перевірка дотримання умови безпеки 

польотів, при якій ймовірність виникнення аварійної ситуації внаслідок утворення 

втомних тріщин не повинна бути більше 10 
-6 

 на одну годину польоту [10, с.14]. 

Наприклад, для ПС типу Л-39 значення ймовірності )(tСЕ  не повинно 

перебільшувати значення 36 105.4104500)(   ЗАДСЕ Rt  для призначеного ресурсу 

нальоту 4500 годин. Враховуючи неточності обчислень доцільно задати значення 

рангу ЗАДR  в інтервалі 310)5.4...0.1( ЗАДR . 

На рис. 2 показано обмежувальну лінію, яку при прогнозі перетинати 

недоцільно за умови забезпечення безпеки польотів. 

 
 

Рис. 2. Інформаційні образи прогнозованого технічного стану планера ПС 

 

Таким чином, в підграфі РG  необхідно передбачати дотримання умов безпеки 

польотів в межах: 
310)5.40.1()(  ЗАД

MAX

CEСЕ RRtR ,                                 (4) 

У підграфі РG  визначають точки перетину лінії регресії з лінією, яка позначає 

дотримання умов безпеки польотів (4). 

Інформація щодо координат точок перетину дозволяє передбачити 

необхідність проведення додаткових цільових оглядів та прогнозованих перевірок 

СЕ в процесі виконання робіт згідно діючої нормативної документації. 

Прийняття рішення в підграфі РG  на основі формули Байєса (1) щодо оцінки 

довговічності експлуатації ПС на інтервалі прогнозу ПРТ  потребує визначення 

умовних апостеріорних ймовірностей технічного стану СЕ. Для цього проводиться 
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оцінка надійності експлуатації ПС з продовженими призначеними строками служби 

згідно з планом [NUN] експериментального оцінювання надійності (ДСТУ 2864-94). 

На рис. 3 показано апостеріорні умовні ймовірності технічного стану СЕ для 

параметру Pt . Припущення щодо застосування плану [NUN] полягають в тому, що за 

момент відмови приймається кінцеве значення експертної оцінки прогнозу для 

продовженого призначеного строку служби в межах призначеного ресурсу. Оцінки 

експертів основано на даних засобів неруйнівного контролю і результатах 

відновлення працездатності СЕ. 

 
 

Рис. 3. Апостеріорні умовні ймовірності технічного стану СЕ: а) гистограма оцінок 

експертів щодо продовження призначених показників строку служби в межах 

ресурсу; б) функції розподілу та щільності апостеріорних умовних ймовірностей 

головної групи парку ПС типу Л-39 

 

Висновок 

Запропонований підхід до визначення апріорних та апостеріорних 

ймовірностей руйнування силових елементів авіаційних конструкцій дозволяє 

забезпечити інформаційну підтримку рішень прогнозування втомної довговічності 

конструкцій повітряних суден. 

Слід відзначити, що цей підхід планується авторами в подальшій роботі 

уточнити і остаточно застосувати для широкого практичного використання на 

повітряних суднах державної авіації. 
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АНАЛІЗ НАПРУЖЕНО-ДЕФОРМОВАНОГО СТАНУ СИЛОВОЇ 

КОНСТРУКЦІЇ ФІТИНГОВОГО З’ЄДНАННЯ КРИЛА ЛІТАКА                

ТИПУ СУ-25 ПРИ НАЯВНОСТІ ВТОМНИХ ПОШКОДЖЕНЬ 

 

У статті наведено результати комп’ютерного 

моделювання напружено-деформованого стану 

фрагменту конструкції крила літака Су-25 при 

наявності експлуатаційних пошкоджень від втоми 

та після проведення відповідного ремонту 

 
Ключові слова: силові елементи конструкції крила, експлуатаційні 

пошкодження, чисельне моделювання, напружено-деформований стан, 

ремонт авіаційних конструкцій  

 

Застосування літаків Су-25 у локальних конфліктах показало високу бойову 

ефективність цих літаків, яка забезпечується його конструктивними особливостями. 

Досвід експлуатації літаків Су-25 у авіаційних частинах Повітряних Сил Збройних 

Сил України засвідчив багато випадків експлуатаційних пошкоджень силових 

елементів планера, зокрема фітингового з’єднання центроплана та з’ємної частини 

крила. Тому проблема визначення умов безпечної експлуатації силової конструкції 

літака типу Су-25 з експлуатаційними пошкодженнями є актуальною і потребує 

проведення відповідних досліджень. 

В якості об’єкта дослідження обрано фітингове з’єднання центроплана та 

з’ємної частини крила літака типу Су-25. Ця частина крила призначена, як для 

створення єдиної аеродинамічної поверхні крила, так і для сприйняття та передачі 

внутрішніх силових факторів навантаження крила літака-штурмовика. Ці обставини 

обумовлюють, те що фітингове з’єднання центроплана та з’ємної частини крила є 

однією з найбільш навантажених частин силового набору планера літака та також і 

однією з найбільш відповідальних силових елементів конструкції.  

Для оцінки та аналізу напружено-деформованого стану силової конструкції 

фітингового з’єднання крила літака типу Су-25 при наявності втомних пошкоджень 

з метою визначення залишкової міцності елементів з’ємної частини крила літака  

Су-25 виконано чисельні дослідження. 

Алгоритм розв’язку задачі полягав у побудові комп’ютерної моделі 

конструкції з використанням креслень розробника (рис. 1), її фрагментації 

скінченими елементами (рис. 2), закладання умов механічної взаємодії між деталями 

конструкції, виставлення крайових умов (рис. 3) і безпосереднього розрахунку 

компонент напружень і їх аналіз розподілу по конструкції, особливо в місцях їх 

© Карпінос Б.С., Ковель П.П., Нагорний Л.В., 2019 
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концентрації. Для цього використовувались сучасні програмні комплекси 

SolidWorks, ANSYS, які дозволяють розв’язувати прикладні задачі механіки 

твердого деформованого тіла за різноманітних граничних умов навантаження. 

Фітингове з’єднання крила представляє собою складну монолітну конструкцію. 

Згідно сформульованій задачі, геометрична модель конструкції була побудована без 

та з експлуатаційними пошкодженнями, що мали вигляд тріщини з різними 

розмірами та місцем розташування. 
 

  
 

Рис. 1. Комп’ютерна модель  

фрагмента крила літака 

 

Рис. 2. Фрагментація скінченими 

елементами моделі крила літака 

 

  

 
 

Рис. 3. Схема навантаження елемента крила 

 

Форма і розміри сітки кінцевих елементів, їх кількість задавалися програмно і 

забезпечували похибку розрахунків до 2 %. Зокрема використовувалися трикутні, 

призматичні, тетраедричні та інші просторові елементи. Неструктурована 

комбінована розрахункова сітка складалася із 5240000 вузлів та 3255776 елементів. 
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Для опису стану матеріалу приймалися лінійні фізичні співвідношення механіки 

твердого тіла. До елементу крила прикладалися (рис. 3): 

центральний згинальний момент Мзг = 82144 Нм; 

еквівалентна поперечна сила Q = 34660 Н; 

крутний момент відносно осі жорсткості крила, Мкр = 12338 Нм. 

Поверхня зі сторони болтових з’єднань жорстко закріплювалася. Фізичні 

властивості матеріалів наведено в табл.1 [1,2]. 

Таблиця 1 

 Механічні властивості матеріалів елемента крила 

М
ат

е-
р
іа

л
 Модуль 

пруж-

ності, 

E 10
- 5

 

Межа 

міцності, 

в 

Межа 

текучості, 

T 

Подовження 

при розриві, 

δ5 

Межа витри-

валості, 

-1 

Ударна 

вязкість, 

KCU 

Твердість 

HB 10
 -1

 

МПа МПа МПа % МПа кДж / м
2
 МПа 

Д16 0,72 480 280 10-12 100 - 105 

АК4 0,72 380 310 6 - 200 109 - 117 

В95 0,74 520 440 14 150 20 110-125 

 

На розрахунок одного варіанту витрачалося орієнтовно 1…2 години роботи 

ЕОМ. Візуалізація результатів розрахунку напруженого стану ( izyx ,,,  ) елемента 

крила без пошкодження, а саме розподіл по об’єму інтенсивності напружень i , 

представлено на рис. 4, та побудовано розподіл інтенсивності напружень по верхній 

панелі обшивки крила. Спостерігається суттєва неоднорідність розподілу 

напружень, особливо в місяцях з’єднань лонжерона і обшивки та в гребінцях 

канавок болтових з’єднань. Найбільші значення напружень в місцях їх концентрації 

досягає i  = 4.84   10
8 
Пa, що менше межі міцності матеріалу В95. 

 
 

Рис. 4. Розподіл еквівалентних напружень по об’єму моделі та по верхній панелі 

обшивки крила без пошкодження 
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За наявності втомного пошкодження відбувається додаткова, в порівнянні з 

варіантом без пошкодження, локалізація напружень. Вона залежить від місця його 

розташування. Чисельне моделювання технології відновлення несучої здатності 

засвідчило, що наявність ремонтної вставки суттєво змінює, як розташування 

небезпечної зони дії максимальних напружень, так і їх рівень. Місце дії 

максимальних напружень переміщується із зовнішньої на внутрішню поверхню 

обшивки в область її контакту із вставкою. При цьому рівень напружень на 

зовнішній поверхні обшивки зменшується, а напруження на внутрішній поверхні 

обшивки, зростають. Ця обставина обумовлює жорсткі вимоги до післяремонтного 

контролю стану матеріалу. 

Як показали виконані дослідження рівень напружень в околі пошкодження 

залежить від його форми, розмірів та розташування. Тому для забезпечення 

нормованої довговічності елементу вибір вставки в кожному окремому випадку 

потребує окремого повномаштабного чисельного дослідження напружено-

деформованого стану конструктивного елементу. 

 

Висновки. На основі виконаного чисельного моделювання напруженого стану 

елементу фітингового з’єднання центроплана та з’ємної частини крила літака типу 

Су-25 з експлуатаційними пошкодженнями встановлено, що вони є 

ресурсолімітуючими. Для з’ясування можливості ремонту, потрібно здійснити 

повномаштабне чисельне дослідження напружено-деформованого стану 

конструктивного елементу з конкретним пошкодженням, його формою, розмірами 

та положенням.  

 

ЛІТЕРАТУРА 

 

1. Александров В.Г. Справочник по авиационным материалам. Москва. Изд-во 

“Транспорт”, – 1972. – 320 с. 

2. Марочник сталей и сплавов. Под ред. Зубченко А.С. Москва. Изд-во 

“Машиностроение”, – 2003. – 784 с. 

3. Трощенко В.Т., Сосновский Л.А. Сопротивление усталости металов и сплавов. 

Справочник. Киев. Изд-во “Наукова думка”, – 1987. – 350 с. 

 
Надійшла до редакції 01.11.2019 

Рецензент: СНС Бологін А.С. 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 122 

УДК 623.4.01 

 

ЛЮБАРЕЦЬ А.А.,  начальник відділу Державного підприємства “Державне 

київське конструкторське бюро “Луч”, кандидат технічних наук 

ШАТРОВ А.М.,  провідний науковий співробітник, кандидат технічних наук, 

старший науковий співробітник 

ІЛЬЇНА О.В.,  науковий співробітник 

 

МЕТОДИЧНІ ОСНОВИ ДОСЛІДЖЕНЬ БОЙОВИХ ЧАСТИН 

АВІАЦІЙНИХ ЗАСОБІВ УРАЖЕННЯ 

 

У статті наведено методичні та технологічні 

підходи щодо дослідження працездатності 

систем, агрегатів та блоків авіаційних засобів 

ураження, що містять у своєму складі матеріали 

спецхімії. Як приклад наведено основні напрямки 

та особливості досліджень бойових частин 

різноманітного призначення 

 
Ключові слова: авіаційні засоби ураження, бойова частина, матеріали 

спецхімії, складова частина 

 

У загальному випадку, продовження етапів життєвого циклу авіаційних 

засобів ураження (АЗУ) – це комплекс досліджень та робіт, що виконуються з 

метою визначення можливості їх експлуатації за межами установленого строку 

служби та розробці і впровадженні заходів на продовжуваний період, в яких 

особливе місце займають дослідження агрегатів, блоків і систем, що містять 

матеріали спецхімії. 

До матеріалів спецхімії відноситься: вибухові речовини (ВР) різноманітного 

призначення, балістичне паливо ракетних двигунів, порохові шашки 

газогенераторів, піротехнічні склади та суміші тощо. За своєю природою всі вони є 

відносно малостійкими хімічними сполуками, які при тривалому зберіганні 

поступово розкладаються, але з різною швидкістю. В процесі цих перетворювань 

змінюється хімічна стійкість та чутливість до ударів. Глибина указаних 

перетворювань залежить як від умов і термінів зберігання, так й особливостей 

технології виробництва і конструкції АЗУ. Так, наприклад, навіть незначні 

відхилення технології виробництва щодо підвищення вмісту домішок кислот чи 

лугів (навіть на десяту відсотка), можуть суттєво змінювати характеристики 

споряджених АЗУ та підвищувати вибухопожежонебезпечність при 

довгостроковому зберіганні. Це обумовлює необхідність дослідження не тільки 

стану матеріалів спецхімії, а й вплив різноманітних чинників щодо процесів 

механічних та фізико-хімічних змін (відсутність тріщин та розшарувань, наявність 

та питома кількість продуктів розкладу, їх взаємодія з лакофарбовим покриттям й 

конструкційними матеріалами АЗУ тощо) [1]. 
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Враховуючи, що на теперішній час теорію довготривалого зберігання виробів, 

які містять матеріали спецхімії, у достатній мірі не розроблено, тобто не 

встановлено кількісного зв’язку між їх хімічною стійкістю та строками зберігання. 

Для оцінки технічного стану АЗУ необхідно проводити відповідні лабораторно-

експериментальні дослідження, що передбачають фізико-хімічний аналіз матеріалів 

спецхімії, якими вони споряджені, та різні види випробувань. При цьому особливо 

ретельно досліджуються такі складові частини (СЧ), що мають найбільший вплив на 

безпеку експлуатації, зокрема бойові частини (БЧ) і ракетні двигуни твердого 

палива (РДТП). Для кожного типу АЗУ перелік таких СЧ є індивідуальним [1]. 

Для проведення досліджень і випробувань матеріалів спецхімії таких СЧ, 

необхідно провести відбір проб заданої форми і маси. Для цього застосовується 

методика дистанційного відбору, яку побудовано з урахуванням можливостей 

спеціального комплекту технологічного обладнання, основою якого є 

електромеханічна свердлильна установка горизонтального типу. Відбір проб 

здійснюється бронзовою фрезою. До комплекту обладнання також входять 

спеціальний інструмент для знімання запобіжно-виконавчого механізмів, кришок БЧ, 

піропатронів і соплових блоків з РДТП. 

Для відбору проби, СЧ АЗУ закріпляється на стенді з ложементами. Бронзова 

фреза пристрою підводиться оператором на відстань 1 … 2 мм до торця заряду, під 

яким розміщується лоток із кольорового металу. Після вмикання установки, фреза, 

обертаючись, здійснює зворотно-поступальні рухи, перетворюючи матеріал заряду у 

порошкоподібий стан. Відібраний матеріал спецхімії насипається у суху тару з 

темного скла, щільно закривається та направляється до місця проведення фізико-

хімічних досліджень. Процес відбору проб матеріалів спецхімії з БЧ авіаційної 

керованої ракети показано на рис. 1. 

Всі операції виконуються дистанційно у броньованій камері. 

 

 

Рис. 1. Відбір проб матеріалів спецхімії з бойової частини авіаційної          

керованої ракети 

 

Методика оцінки фізико-хімічного стану матеріалів спецхімії передбачає 

визначення: 
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температури загоряння та кількості енергії, що виділяється при горінні; 

масових часток вологи, летучих речовин та компонентів (алюмінію, 

перхлорату амонію, централіту, магнію тощо); 

хімічної стійкості та кислотності тощо. 

За результатами фізико-хімічного аналізу таких СЧ також оцінюється 

фізичний стан зарядів (відсутність розшарування матеріалів спецхімії, витікання 

рідин, порушення бронепокриття) та визначається їх хімічний склад щодо 

відсутності вологи, зміни вмісту летучих речовин та компонентів тощо. 

Для проведення фізико-хімічних досліджень матеріалів спецхімії 

використовується: 

вимірювально-обчислювальний комплекс “Вулкан”, який призначено для 

визначення хімічної стійкості ВР; 

газові хроматографи, які призначено для проведення спектрального аналізу та 

визначення хімічних речовин по продуктах згоряння; 

бомбовий калорифер, який призначено для визначення параметрів 

калориметричної системи з відомим енергетичним еквівалентом при спалюванні 

певної кількості матеріалу спецхімії. 

Стійкість матеріалів спецхімії до ударів визначається на спеціальній 

випробувальній установці (рис. 2). 

 

  

Рис. 2. Випробувальна установка для визначення стійкості матеріалів 

спецхімії до ударів 

 

При проведенні досліджень і випробувань СЧ АЗУ також перевіряються на: 

безпечність транспортування на визначену відстань; 

безпечність при випадковому падінні та стійкість на простріл; 

безвідмовність та надійність спрацьовування після впливу високих та низьких 

температур, підвищеної вологості, зниженого тиску тощо; 

відповідність параметрів матеріалів спецхімії вимогам нормативно-технічної 

документації до та після проведення їх штучного старіння. 

Враховуючи, що у складі АЗУ використовуються фугасні, осколкові, фугасно-

осколкові, стержневі та кумулятивні БЧ, їх випробування проводяться з 
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урахуванням особливостей дії факторів ураження. Для підриву БЧ застосовують 

спеціальну збірну конструкцію (спецзбірку), яка виготовляється на основі 

запобіжно-виконавчого механізму, знятого з АЗУ того ж типу. Відповідно до типу 

БЧ створюється мішенна обстановка. 

Для осколкових, фугасно-осколкових та стержневих БЧ мішені 

виготовляються у вигляді щитів з металевими листами, які розташовуються по 

кругу. Розміри визначаються технічними характеристиками БЧ. У центрі на 

спеціальній підставці розміщується БЧ разом із спецзбіркою, яку підключають до 

підривної машинки. Після підриву БЧ на щитах мішені залишаються сліди 

ураження, за кількістю, розмірами і орієнтацією яких визначають основний 

показник ефективності досліджуваних БЧ цього типу – осколковість, який 

розраховується як відношення кількості корисних осколків до 1 кг розривного заряду. 

На рис. 3 та 4 відповідно показано стержнева БЧ ракети класу “повітря-

повітря” перед випробуванням та результати ураження мішені її осколками. 

 

 

Рис. 3. Бойова частина авіаційної керованої ракети у мішенній обстановці 

  

Рис. 4. Результати ураження осколками бойової частини фрагментів мішені 

 

Для випробувань БЧ кумулятивної дії використовують бронеплити різної 

товщини. При цьому досліджувану БЧ закріплюють таким чином, щоб поверхня 
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бронеплити знаходилася у кумулятивному фокусі кумулятивної вирви, а відстань 

між бронеплитою і поверхнею ґрунту повинна складати не менш 20 см. На БЧ також 

розміщують спецзбірку, яку підключають до підривної машинки. Ефективність дії 

БЧ цього типу визначається товщиною пропаленої бронеплити кумулятивним 

струменем та середніми діаметрами вхідного і вихідного отворів пропалу, які 

повинні відповідати паспортним даним. 

На рис. 5 показано БЧ протитанкової керованої ракети у мішенній обстановці 

(рис. 5 а) та результати їх підриву (рис. 5 б). 

 

  

а б 

Рис. 5. Випробування бойової частини протитанкової керованої ракети: 

а – бойова частина підготовлена для випробувань; 

б – результати підриву бойової частини 

 

Після підриву оцінюються: 

кумулятивність дії БЧ – глибина пробиття бронеплити та діаметри отворів від 

дії кумулятивного струменю (не менш 30 мм та 10 мм для вхідного та вихідного 

відповідно); 

повнота детонації матеріалу спецхімії (відсутність залишків вибухової 

речовини на майданчику після проведення підриву). 

Однією із основних характеристик ВР, що визначає потенційну можливість 

виконувати роботу, є фугасність, яка обумовлена розширенням продуктів детонації 

до відносно невеликих тисків та проходженням ударної хвилі у навколишньому 

середовищі. Для порівняльної оцінки фугасності однотипних БЧ різних років 

виготовлення, у тому числі й після їх штучного старіння, застосовується технологія 

підриву у ґрунті. У цьому випадку досліджувану БЧ розташовують у попередньо 

заготовлені шурфи таким чином, щоб її верхня частина була на рівні ґрунту, який 

потім утрамбовують навкруги. Схему установки БЧ в ґрунті для перевірки її на 

фугасність показано на рисунку 6. 
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Рис. 6. Схема установки бойової частини в ґрунті для перевірки на фугасність 

 

Фугасність БЧ оцінюють за об’ємом ґрунту (V ), викинутого після її підриву за 

емпіричною формулою [3] 
3051 h,V  , 

де h  – глибина вирви. 

Після підриву також оцінюється повнота детонації – візуально, по залишках 

вибухової речовини або їх відсутності. 

Для визначення фугасності (працездатності) ВР застосовують методи, що 

основані на вимірюванні об’єму (кількості) продуктів згоряння визначеної кількості 

ВР с подальшим порівнянням з еталонними значеннями [1]. 

Реалізація зазначених методів досліджень БЧ дозволила прийняти 

обґрунтовані рішення як щодо можливості і доцільності подальшої їх експлуатації, 

так і необхідності введення ряду обмежень, у тому числі й вилучення з експлуатації. 

Для забракованих БЧ було розроблено технологічний процес заміни на справні, що 

дозволило суттєво підняти рівень справності типу АЗУ. 
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МАНУЛІН Ю.О., заступник начальника науково-дослідного відділу 

ЖИКОЛ П.О., науковий співробітник 

 

ДОСЛІДЖЕННЯ МОЖЛИВОСТІ ЕКСПЛУАТАЦІЇ ЛІТАКІВ ТИПУ СУ-25  

ЗА МЕЖАМИ ВСТАНОВЛЕНИХ ПОКАЗНИКІВ 

 

В статті аналізується робота проблемних 

складових в елементах планера літаків типу Су-25, 

які визначають можливості їх подальшої 

експлуатації за межами встановлених показників 

 
Ключові слова: ресурс, строк служби, планер літака, силова 

конструкція, втомна міцність 

 

Основна частина парку літаків типу Су-25 має значні напрацювання та строки 

служби, які близькі до граничних. Є літаки, які вже вичерпали і міжремонтний 

ресурс та призначений строк служби. Особливо це відноситься до учбово-бойових 

літаків. 

Сумісними діями фахівців авіаційних ремонтних підприємств, військових 

частин при науково технічному супроводженні Державним науково-дослідним 

інститутом авіації (далі – ДНДІА) проведено дослідження та виконано роботи, 

основним результатом яких стало продовження етапів життєвого циклу літаків   

типу Су-25. 

Узагальнений аналіз технічного стану всього парку за досвідом експлуатації, 

зберігання і ремонтів виявив деякі досить небезпечні характерні відмови та 

несправності (пошкодження). Вони є наслідком фізичного зносу при використанні 

за призначенням, а також впливу агресивного навколишнього середовища при 

значних строках експлуатації та наробітку. Виявлено, що фізичний знос від 

напрацювання значно збільшується від факторів пошкодження при строках 

експлуатації близьких до встановлених. 

Останнім часом актуальним питанням є встановлення можливості 

продовження експлуатації парку літаків типу Су-25 за межами встановлених 

ресурсів.  

Виявлені відмови, пошкодження, несправності та втомні руйнування 

визначають можливість подальшої експлуатації літаків типу Су-25 за межами 

встановлених показників , а також дають підстави для відпрацювання технічних, 

організаційних та правових заходів при відновленні справності авіаційної техніки.  

Особливістю силової конструкції літака типу Су-25 є те, що його 

проектування здійснювалося із впровадженням заходів забезпечення високої 

бойової і експлуатаційної живучості, передбачалася можливість функціонування 

літака навіть при наявності механічних пошкоджень крила, фюзеляжу, оперення та 

систем уражаючими елементами різних боєприпасів та втомними пошкодженнями в 

 Манулін Ю.О., Жикол П.О., 2019 
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експлуатації. Конструкція планера має елементи підвищеної міцності, бронювання, 

дублювання і резервування. 

Застосована моноблочна силова схема елементів планера передбачає декілька 

шляхів передачі силових потоків по елементам конструкції, що забезпечує достатню 

залишкову міцність силових елементів планера, навіть при наявності механічних 

пошкоджень, які можливі в експлуатації і при бойових ураженнях. 
Через певний час в елементах конструкції, які визначають експлуатаційну 

міцність, виникають пошкодження втомного характеру, через що вони у 
подальшому можуть руйнуватися навіть при експлуатаційних перевантаженнях 
значно менших за допустимі. 

Повторні навантаження елемента конструкції літака виникають через дію 

турбулентності атмосфери, маневруванні у польоті, руху по злітній смузі.  

Втомна міцність визначається типом силової конструкції, застосованими 

матеріалами, технологією збирання а також умовами експлуатації. 

Експлуатація парку літаків типу Су-25 протягом понад 20 років у різних 

кліматичних зонах України в різні періоди становлення ПС ЗС України дали 

значний матеріал з питань впливу навколишнього середовища і інтенсивності 

використання літаків за призначенням на технічний стан й рівень надійності. 

Більшість відмов на літаках пов’язана з наслідками впливу навколишнього 

середовища (корозійні ураження, втрата захисних властивостей лакофарбових 

покрить (ЛФП) і спеціальних покриттів, втрата властивостей мастил, старіння 

гумотехнічних виробів, ущільнень і неметалевих матеріалів). 

 

Руйнування, механічні 

ушкодження та “сріблення” 

скління ліхтаря кабіни 

Корозія, 

тріщини 

окремих 

вузлів 

кріплення

знімного 

обладнання

Корозійне ураження, 

тріщини  елементів 

конструкції

Корозійні ураження, 

тріщини  “гребінки”

вузла кріплення від'ємної 

частини крила та  

фюзеляжу

Тріщини в гондолах 

гальмівних щитків

Негерметичність 

паливних відсіків 

корпусу та крила

Тріщини кронштейнів

кріплення приводів 

системи управління

літаком та двигунами

 
 

Рис. 1. “Проблемні місця” конструкції літака Су-25, що безпосередньо впливають  

на безпеку польотів 
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Деякі дефекти, відмови та несправності явно мають механічний характер, 

пов’язаний зі зносом і іншими факторами руйнування (знос і руйнування 

підшипників, знос рухливих з’єднань в механічній проводці управління, тріщини на 

кронштейнах кріплення агрегатів системи управління, перетирання трубопроводів 

при вібраціях, відмова замків фіксації стояків шасі). 

Слід особо виділити дефекти на відповідальних елементах, які пов’язані з 

виникненням тріщин втомного характеру. 

За результатами досліджень технічного стану літаків типу Су-25 при 

вирішенні питань продовження встановлених показників і питань можливості 

експлуатації за межами встановлених показників по строкам служби і ресурсам, 

були виявлені “проблемні місця” на планері, що визначають його експлуатаційну 

міцність. До таких місць відносяться вузлові з’єднання на центроплані і консолях 

крила, передкрилки, закрилки, гальмівні щитки, деякі шпангоути фюзеляжу, 

елементи оперення і шасі, для яких характерні значні навантаження і висока 

впливовість на безпеку польотів. 

Уточнення “проблемних місць”, які було визначено за результатами 

експлуатації та виконаних ремонтів літаків типу Су-25 буде покладено в основу 

створення переліку робіт, які повинні виконуватися при продовженні експлуатації за 

межами встановлених показників, що і є предметом досліджень у даній роботі. 

Перелік “проблемних місць” на елементах планера літака Су-25, які 

визначають можливість експлуатації за межами призначеного ресурсу, представлено 

у таблиці 1. 

Таблиця 1 

Елементи силової конструкції планера літака типу Су-25, 

технічний стан яких може обмежувати ресурс 

№ 

з/п 

Найменування 

елемента планера 
Виявлені пошкодження на елементах 

1.  Центроплан Панелі нижня і верхня, стінки, стикувальні болти 18, 

14, 5. Передня і задня стінка: тріщини, корозія, 

прослаблення болтів, корозія 

2.  Передкрилки Кронштейни рейки, болти кріплення, тяги управління: 

тріщини, прослаблення кріплення, механічний знос, 

корозія 

3.  Закрилки Силові елементи нервюр (полиці, стінки), елементи 

кріплення тяги: тріщини, прослаблення кріплення, корозія 

4.  Горизонтальне 

оперення 

Силові елементи стабілізатора, рулі. Елементи 

кріплення стабілізатора і руля висоти: механічний знос, 

тріщини, люфти, корозія 

5.  Вертикальне 

оперення 

Силові елементи конструкції кіля і руля, вузлові 

з’єднання, болти, крепіж, обшивка: тріщини, 

прослаблення кріплення, корозія 

6.  Відсік гальмівного 

парашута 

Елементи конструкції фюзеляжу, обшивки, елементи 

кріплення замків: корозія, тріщини ослаблення 

кріплення, механічні ушкодження 
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№ 

з/п 

Найменування 

елемента планера 
Виявлені пошкодження на елементах 

7.  Хвостова частини 

фюзеляжу 

Стінки, пояси шпангоутів, обшивка, силові вузли 

шпангоутів № 20, 28, 30, 32. Стрингери: тріщини, 

дефекти обшивки, прослаблення кріплення у вузлах, 

механічний знос, корозія, дефекти кріплення 

8.  Консолі крила Нижня і верхня панелі, стикувальні гребінки, болти, 

вузли кріплення механізації: тріщини, виробіток, 

отворів, тріщини, корозія, знос болтів і гайок, 

прослаблення кріплення 

9.  Гальмівний щиток Обшивка, щитки, кріплення, тяги: тріщини, механічний 

знос з’єднань болтів, корозія, прослаблення    

кріплення 

10.  Основні шасі Елементи основної опори: стояк, підкіс, тяги, важелі, 

амортизатор, опорні елементи, замки фіксації; стулки: 

тріщини, механічний знос, люфти у з’єднаннях, 

корозія, деформація, забоїни, втрата якості захисних 

покриттів 

11.  Передня опора шасі Стояк, важіль, підкіс, елементи механізмів повороту 

колеса, амортизатор, циліндри колеса: тріщини зварних 

швів і силових елементів, негерметичність 

амортизатора, механічний знос, прослаблення в 

вузлових з’єднаннях, дефекти стулок, корозія 

12.  Центроплан Панелі нижня і верхня, стінки, стикувальні болти 18, 

14, 5. Передня і задня стінка: тріщини,  

прослаблення болтів, корозія 

13.  Передкрилки Кронштейни рейки, болти кріплення, тяги управління: 

тріщини, прослаблення кріплення, механічний знос, 

корозія 

14.  Закрилки Силові елементи нервюр (полиці, стінки) елементи 

кріплення, тяги: тріщини, прослаблення кріплення, корозія 

15.  Горизонтальне 

оперення 

Силові елементи стабілізатора, рулі. Елементи 

кріплення стабілізатора і руля висоти: механічний знос, 

тріщини, люфти, корозія 

16.  Вертикальне 

оперення 

Силові елементи конструкції кіля і руля, вузлові 

з’єднання, болти, крепіж, обшивка: тріщини, 

прослаблення кріплення, корозія 

17.  Відсік гальмівного 

парашута 

Елементи конструкції фюзеляжу, обшивки, елементи 

кріплення, замки: корозія, тріщини ослаблення 

кріплення, механічні ушкодження 

18.  Хвостова частини 

фюзеляжу 

Стінки, пояси шпангоутів, обшивка, силові вузли 

шпангоутів № 20, 28, 30, 32. Стрингери: тріщини, 

дефекти обшивки, прослаблення кріплення у вузлах, 

механічний знос, корозія, дефекти кріплення 
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№ 

з/п 

Найменування 

елемента планера 
Виявлені пошкодження на елементах 

19.  Консолі крила Нижня і верхня панелі, стикувальні гребінки, болти, 

вузли кріплення механізації: тріщини, виробіток, 

отворів, тріщини, корозія, знос болтів і гайок, 

прослаблення кріплення 

20.  Гальмівний щиток Обшивка, щитки, кріплення, тяги: тріщини, механічний 

знос з’єднань болтів, корозія, прослаблення кріплення. 

21.  Основні шасі Елементи основної опори (стояк, підкіс, тяги, важелі, 

амортизатор, опорні елементи, замки фіксації, стулки: 

тріщини, механічний знос, люфти у з’єднаннях, 

корозія, деформація, забоїни, втрата якості захисних 

покриттів. 

22.  Передня опора шасі Стояк, важіль, підкіс, елементи механізмів повороту 

колеса, амортизатор, циліндри колеса: тріщини зварних 

швів і силових елементів, негерметичність 

амортизатора, механічний знос, прослаблення в 

вузлових з’єднаннях, корозія, дефекти стулок, корозія 

 

У процесі дослідження технічного стану планера літака у “проблемних 

місцях” на планері літаків типу Су-25 передбачено використання засобів 

неруйнівного контролю, що дозволяє якісно контролювати відповідальні елементи: 

силові елементи конструкції, які визначають навантажувальну можливість 

планера (обшивка, шпангоути, стрингери, лонжерони, силові стикувальні вузли, 

вузли кріплення двигунів до фюзеляжу) – на наявність тріщин, значних корозійних 

уражень; 

заклепкові, різьбові та зварні з’єднання фюзеляжу, крила, оперення і шасі – на 

наявність руйнування гвинтів, головок заклепок, тріщин і корозійних уражень; 

стикові фітинги крила і фюзеляжу, болти вузлів стикування, вузли з’єднання 

частин фюзеляжу - на наявність тріщин і корозії; 

деталі з магнієвих сплавів – на наявність корозійних уражень, тріщин та 

дефектів лиття; 

деталі систем управління літака (тяги та качалки, вузли кріплення рулів, 

кронштейни) на наявність механічних руйнувань, корозії, дефектів підшипників. 

Аналізуючи проблемні місця на літаках типу Су-25 слід звернути увагу, що 

деякі елементи силової конструкції із алюмінієвих і магнієвих сплавів за значний 

термін служби, в умовах незадовільної герметичності технічних відсіків, мають 

суттєві корозійні ураження. Корозія суттєво прогресує при  пошкодженні 

захисних покриттів у місцях механічних уражень поверхні. Місця корозії 

створюють небезпечні концентратори напружень. Як приклад, сильно вражаються 

кінцеві магнієві профілі на рулях, закрилках, закінцівках крила і кіля, на 

гальмівних щитках, відбортовочних колодках для трубопроводів із сплаву МЛ-5 

та МА14. Ці місця потребують постійного контролю і з часом обов’язкового 

ремонту. 
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Висновки 

1. Пошкодження, несправності конструкції в “проблемних місцях” є наслідком 

дії агресивного навколишнього середовища та зносу конструкції елементів планера 

при використанні літаків за призначенням протягом значних строків експлуатації. 

2. Наявність “проблемних місць” потребує в експлуатації постійного 

інструментального контролю технічного стану силових елементів планера для 

відпрацювання заходів відновлення справності літаків при їх експлуатації за межами 

встановлених показників. 

3. За результатами досліджень технічного стану елементів планера 

відпрацьована схема “проблемних місць” на планері літака типу Су-25, які повинні 

враховуватись при відпрацюванні заходів по відновленню справності планера для 

забезпечення експлуатації за межами встановлених показників. 

4. Наявність “проблемних місць” не носить фатальний характер та не є 

перешкодою до збільшення ресурсних показників (з урахуванням коефіцієнта 

витрати ресурсу). 
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ОСОБЛИВОСТІ ПРОВЕДЕННЯ НЕРУЙНІВНОГО КОНТРОЛЮ 

ФІТИНГОВОГО З’ЄДНАННЯ ЛІТАКІВ  

 

Проведено аналіз дефектів і пошкоджень силових 

елементів конструкції планера літаків типу Су-25, 

розглянуто методи неруйнівного оцінювання 

залишкової міцності матеріалу силових елементів 

конструкцій, визначено технічні засоби 

неруйнівного контролю для оцінювання залишкової 

міцності матеріалу елементів конструкції планера 
 

Ключові слова: фітингове з’єднання, неруйнівний контроль, залишкова 

міцність матеріалу, прогнозування надійності конструкції 

 

Проблемою експлуатації військової авіаційної техніки на сьогодні є суттєве 

зростання кількості небезпечних дефектів і пошкоджень найбільш відповідальних 

силових елементів конструкції планера літальних апаратів (ЛА), яке обумовлене 

експлуатаційними факторами та зміною фізико-механічних властивостей матеріалу 

елементів конструкції під дією довготривалих динамічних навантажень. 

Особливо актуально питання зниження характеристик утомної міцності 

матеріалу постало для фітингового з’єднання крила і центроплана планера літаків 

типу Су-25 [1]. Цей фактор обумовлює необхідність посиленого контролю 

технічного стану елементів його конструкції. 

Процес контролю технічного стану фітингового з’єднання достатньо складний 

через обмежений доступ до його елементів. Він потребує розбирання обшивки 

крила та видалення мастила з порожнин між панелями крила і центроплана. Така 

процедура трудомістка, витратна і ефективна тільки при її виконанні в ході 

проведення ремонтних робіт на авіаремонтному заводі (АРЗ).  

Контроль фітингового з’єднання в процесі проведення ремонтних робіт 

обумовлений значними інтервалами його експлуатації без визначення технічного 

стану, а також підвищенням ризиків появи його пошкоджень і виникненням 

внаслідок цього аварійних ситуацій. 

У сучасних умовах експлуатації ЛА контроль технічного стану елементів 

конструкції планера проводиться з використанням відомих методів і засобів 

неруйнівного контролю (НК) – візуально-оптичного, магнітного, вихрострумового,  
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ультразвукового та радіаційного [2]. На основі отриманих даних ґрунтується 

орієнтовне визначення фактичного технічного стану конструкції планера та 

приймається рішення щодо можливості подальшої його експлуатації. 

Але зазначені засоби НК виявляють тільки наявні дефекти елементів 

конструкції планера і не забезпечують можливості контролю зміни фізико-

механічних властивостей їх матеріалу, кількісного оцінювання його залишкової 

міцності та прогнозування довговічності. Тому, оцінювання технічного стану 

фітингового з’єднання на основі даних саме таких засобів НК й через значні 

інтервали експлуатації може привести до не прогнозованого руйнування його 

конструкції в інтервалі між черговими етапами контролю [3, 4]. 

Відомі аналітичні методи орієнтовного визначення залишкової міцності 

елементів конструкції на базі деформаційних критеріїв руйнування і кількісної 

оцінки параметрів наявних дефектів, що відповідають певним стадіям процесу 

руйнування. Але вони працюють тільки після прояву руйнування матеріалу 

конструкції і не ефективні на стадії зміни його фізико-механічних властивостей [5]. 

Міцність матеріалу елементів конструкції фітингового з’єднання (а відповідно 

надійність конструкції) може бути підтримана на достатньо високому рівні, якщо в 

процесі діагностування його технічного стану в умовах АРЗ проводити контроль 

технічними засобами НК, які забезпечать не тільки виявлення наявних дефектів і 

пошкоджень, але й виявлення ознак неприпустимих змін механічних властивостей і 

міцності матеріалу елементів конструкції в залежності від строку експлуатації, 

одержання прогнозної інформації про “слабкі” елементи конструкції, проведення 

кількісного оцінювання залишкової міцності матеріалу та визначення можливості 

продовження експлуатації конструкції з’єднання [4]. 

Тому, актуальним науково-технічним завданням є визначення методів і 

засобів НК, які забезпечать визначення в процесі контролю указаних характеристик 

матеріалу елементів конструкції фітингового з’єднання. 

Відомо, що в конструкції планера застосовано широкий набір сучасних 

високоефективних конструкційних матеріалів і сплавів з високими фізико-

механічними характеристиками. Зокрема, для виготовлення елементів фітингового 

з’єднання використані алюмінієві сплави В-95 і АК4-1 та високолеговані стальні 

сплави 40Х4МЛ. 

Системними дослідженнями структурно чутливих характеристик і 

властивостей указаних матеріалів авіаційних конструкцій встановлено, що для 

визначення їх залишкової міцності і прогнозування довговічності після 

довготривалої експлуатації в процесі неруйнівного контролю необхідно визначати 

такі характеристики [3, 4]:  

параметри наявних дефектів втомного та корозійного походження;  

наявність і координати локальних зон концентрації напружень, потенційних 

місць зародження тріщин в об’ємі матеріалу, їх параметри;  

механічні характеристики матеріалу – модуль пружності, границі міцності, 

твердість матеріалу, розмір зерна структури, тріщиностійкість; 

рівень напружень матеріалу в діапазоні експлуатаційних навантажень; 

динаміку розвитку тріщиноподібних дефектів в процесі експлуатації. 
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На основі отриманих результатів цих досліджень також може бути 

встановлено фізичні, фізико-хімічні та інші структурно чутливі характеристики 

матеріалів, які забезпечують стійкий кореляційний зв'язок з їх структурними і 

механічними параметрами. І саме на основі цих характеристик визначаються 

ефективні підходи до здійснення їх неруйнівного контролю. Наприклад – це 

акустично-емісійний (АЕ) метод та метод структуроскопії [3, 4, 6]. Розглянемо 

сучасний стан їх розвитку та визначимо технічні засоби НК, найбільш доцільні для 

вирішення поставленого завдання. 

Одним з можливих напрямків вирішення згаданого завдання може бути 

застосування акустично-емісійного методу НК. Метод дозволяє у реальному часі 

виявляти місця зародження дефектів, відслідковувати характер зміни дефектів і 

механічних властивостей матеріалів та класифікувати їх за рівнем небезпеки, 

кількісно оцінювати залишкову міцність матеріалу та прогнозувати її зміни [6]. 

На даний час розроблено і сертифіковано 100-канальну систему АЕ 

контролю ГАЛС–1, 8-канальну систему SKOP–8M та ряд інших зразків. 

Але метод має суттєві недоліки при застосуванні – складність і трудомісткість 

процесу діагностування, необхідність розробки складних спеціальних пристроїв для 

створення навантаження на досліджувані елементи конструкції. 

Більш ефективними для вирішення завдання є методи структуроскопії за 

магнітними характеристиками металу (коерцитиметричні структуроскопи та 

магнетоакустичні вимірювальні системи), або за електричними його 

характеристиками (вихрострумові структуроскопи) [3, 4]. Ці методи технологічно 

суттєво спрощують і прискорюють процес контролю технічного стану конструкцій. 

Коерцитиметричні структуроскопи забезпечують контроль пружності, границь 

міцності й твердості, стану матеріалу в процесі старіння, параметрів локальних зон 

напружено-деформованого стану, товщини загартованого чи цементованого шару 

деталей та отримання кількісної оцінки залишкової міцності матеріалу елементів 

конструкції і їх залишкового ресурсу. 

Відомі зразки приладів, які можуть бути використані для дослідження 

механічних характеристик феромагнітних матеріалів елементів конструкції 

фітингового з’єднання – коерцитиметр ВКС–968 (для контролю деталей з високо 

коерцитивних сплавів) та вимірювач ОПІР–3 (для контролю деталей з аустенітних 

сталей в діапазоні 0,3…3 МСм/м). 

Магнетоакустичні вимірювальні системи у виробах з конструкційних і 

спеціальних сталей забезпечують визначення рівня напруженого стану елементів 

конструкцій, виявлення поверхневих і внутрішніх дефектів, які створюють 

концентрацію механічних напружень, прогнозування зміни втомної міцності і 

руйнівного навантаження матеріалу [3]. 

Для визначення указаних характеристик матеріалу елементів конструкції 

фітингового з’єднання можливе застосування приладів магнетоакустичної 

вимірювальної системи МАЕ–1Л та LEOSTRESS. 

Для діагностування технічного стану матеріалу панелей центроплана і крила 

фітингового з’єднання, виготовлених з електропровідних алюмінієвих сплавів, 

доцільне застосування засобів вихрострумової структуроскопії. Такий 

структуроскоп забезпечує виявлення і оцінювання розмірів зон порушень 
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суцільності матеріалу деталі, аналіз динаміки їх розвитку, визначення потенційних 

місць зародження тріщин, контроль механічних властивостей матеріалу, оцінювання 

його залишкової напруженості та залишкової міцності. Для методу властивий 

безконтактний контроль, нечутливість до зміни вологості і забруднення поверхні 

об’єкта контролю електронепровідними речовинами [2]. 

Для дослідження указаних деталей фітингового з’єднання можливе 

застосування вихрострумових структуроскопів ВЕП–21 та ВЕП–22. 

Таким чином, проведений аналіз засвідчує, що на даний час розроблені методи 

НК і зразки обладнання, які забезпечують виявлення зовнішніх і внутрішніх зон 

дефектів авіаційних конструкцій, визначення їх розмірів, аналіз динаміки розвитку, 

визначення потенційних місць зародження дефектів у металі, оцінювання 

залишкового ресурсу матеріалу елементів конструкції тривалої експлуатації та  

прогнозування його довговічності. Їх використання для діагностування технічного 

стану конструкції фітингового з’єднання забезпечить своєчасне виявлення місць 

зародження дефектів і підтримання його справності, а відповідно і надійності ЛА. 

Розглянутий підхід до діагностування технічного стану планера літальних 

апаратів і оцінювання залишкової міцності матеріалу елементів його конструкції 

засобами АЕ контролю та структуроскопії впроваджено в розробленій на 

Одеському авіаційному заводі під науково-технічним супроводженням ДНДІА 

лабораторії технічного діагностування авіаційної техніки, яка проходить державні 

випробування. 
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АНАЛІЗ КРИТИЧНИХ МІСЦЬ НА ЛІТАКАХ ТИПУ МиГ-29,  

ЯКІ ВИЗНАЧАЮТЬ МОЖЛИВІСТЬ ЕКСПЛУАТАЦІЇ  

ЗА МЕЖАМИ ПРИЗНАЧЕНИХ ПОКАЗНИКІВ 

 

Проведено аналіз критичних місць в елементах 

конструкції планера і систем літаків типу МиГ-29 

на підставі досвіду експлуатації у військових 

частинах і при виконанні ремонтів 

на ДП “ЛДАРЗ” 

 
Ключові слова: експлуатація за технічним станом, призначені 

показники, технічний стан 

 
Літаки тип МиГ-29 належать до четвертого покоління військових літальних 

апаратів, які масово надходили у військові частини у вісімдесятих роках минулого 
століття. На озброєнні Повітряних Сил Збройних Сил України їх значна кількість, з 
яких основна частина випуску 1985…1986 років. Всі вони вийшли за межі 
призначених строків служби до 1-го ремонту, а ті, що ремонтувалися, вичерпали і 
міжремонтний строк. Для відпрацювання міжремонтного строку служби їм 
збільшені призначені строки служби в об’ємі понад 20 років. 

За період експлуатації парку літаків типу МиГ-29 виконано багато заходів для 
продовження призначених показників (до 1-го ремонту, міжремонтного і 
призначеного), які реалізувалися науковими, організаційними, технічними і 
ремонтними діями, що забезпечило правову основу та порядок подальшої 
експлуатації старіючого парку (рис.1). 

З 2008 року здійснюються практичні заходи для переведення літаків типу 
МиГ-29 на експлуатацію за технічним станом (було виконано НДР, за якою 
відпрацьовано спеціальний перелік обов’язкових робіт відповідно Вказівки 
головного інженера). 

Весь парк літаків даного типу можна поділити на три групи за можливостями і 

доцільністю переведення їх на експлуатацію за технічним станом. Порівняння 

витрат на підтримання справності одного літака МиГ-29 випуску 1990...1991 р.р. з 

виконанням планових ремонтів і з переведенням на ЕТС відображено на рис. 1. 
Аналіз технічного стану всього парку за результатами досліджень експлуатації 

і ремонтів виявив деякі досить небезпечні відмови та несправності (пошкодження), 
які є наслідком: наробітку літаків за призначенням (механічний знос, руйнування 
втоми, прослаблення кріплень, пошкодження від використання обладнання та 
інструменту); впливу навколишнього середовища і значного строку (часу) 
експлуатації (корозія, структурне старіння, біологічні пошкодження, релаксація, 
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втрата властивостей захисних покриттів, попадання вологи у середину конструкції 

через втрату герметичності). 

 

 
 

Рис.1.  Порівняння витрат на підтримання справності одного літака МиГ-29 випуску 

1990…1991 р.р. з виконанням планових ремонтів – 1 і з переведенням на ЕТС – 2 

 

Всі ці фактори визначають можливість подальшої експлуатації за межами 

встановлених строків і ресурсів, а також дають можливість відпрацювання 

технічних і організаційних заходів відновлення справності авіаційної техніки. 

Критичні місця конструкції літака МиГ-29, що безпосередньо впливають на безпеку 

польотів, показано на рис. 2. 

Компонування літака виконано за інтегральною схемою. 

Літак має високі аеродинамічні характеристики, може здійснювати політ на 

великих кутах атаки, маневрений з високою аеродинамічною якістю. 

Конструкція планера літака розрахована на реалізацію високих рівнів 

експлуатаційного перевантаження, значного швидкісного натиску, можуть 

здійснюватися польоти з надзвуковою швидкістю і на висотах більших 

18 тис. метрів. 

В конструкції використані сучасні матеріали: магнієві сплави МЛ-5, МА-14; 

алюмінієві сплави Д19, В95, АК4-1, ВАЛ-10, 01420; титанові сплави: ВТ20-140, 

ОТ4-1; леговані сталеві сплави 30ХГНА, 30ХГНС2А, 40Х40НА. 

Силова конструкція планера (крило, фюзеляж, оперення) виконана за 

моноблочною схемою з декількома шляхами передачі силових потоків, що 

забезпечує достатню залишкову міцність навіть при наявності пошкоджень окремих 

силових елементів, високі бойову і експлуатаційну живучості. 

Як видно з рис. 1, можливості продовження призначених для цих літаків 

показників усі вичерпані. Строк служби до 1-го ремонту майже досяг призначеного 

строку служби, а для реалізації міжремонтного строку служби 10 і 12 років 
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необхідно призначений строк служби збільшувати до 30 і більше років. При тому, 

що основна маса літаків має ще значний запас призначеного ресурсу в середньому 

приблизно 2100 годин (найменший 1200 годин, а найбільший майже 2300 годин). 

Все це надає можливість при недостатньому фінансуванні змінити стратегію 

подальшої експлуатації на стратегію експлуатації за технічним станом шляхом 

виконання КВР з подальшим контролем через контрольні огляди. Поки що це 

реалізовано для сімох літаків типу МиГ-29. 

Експлуатація парку літаків типу МиГ-29 протягом понад 20 років у різних 

кліматичних зонах України в різні періоди становлення ПС ЗС України дали 

значний важливий матеріал з питань впливу навколишнього середовища і 

інтенсивності використання літаків за призначенням на технічний стан і рівень 

надійності. 

Ці матеріали, зібрані з АРЗ і різних військових частин, на озброєнні яких свого 

часу перебували літаки типу МиГ-29. 

Більшість відмов на літаках пов’язана з наслідками впливу навколишнього 

середовища (корозійні ураження, втрата захисних властивостей ЛФП і спеціальних 

покриттів, втрата властивостей мастил, старіння гумотехнічних виробів, ущільнень і 

неметалевих матеріалів). 

Деякі дефекти, відмови та несправності мають явно механічний характер, 

пов’язаний зі зносом й іншими факторами руйнування (руйнування вісі основного 

стояка шасі, руйнування остекління відкидної частини ліхтаря, випадання та 

прокручування заклепок стулок верхнього входу повітрязабірників, тріщини 

підкільової надбудови, знос і руйнування підшипників коліс шасі, знос рухливих 

з’єднань в механічній проводці управління, тріщини на кронштейнах кріплення 

агрегатів системи управління, перетирання трубопроводів при вібраціях, відмова 

замків фіксації стояків шасі, зміщення підшипників половин стабілізатора, 

послаблення з’єднань тощо). 

Слід особо виділити дефекти на відповідальних елементах, які пов’язані з 

виникненням тріщин втомного характеру (тріщини на штоках стояків шасі, на 

кронштейнах кріплення приводів управління носками, на обоймі внутрішнього 

підшипника колеса основної опори шасі, тріщини кріплень механізму управління 

ліхтарем, руйнування трубопроводів через тріщини, тріщини обшивки і 

підсилюючих елементів у вхідних пристроях двигунів, тріщини елементів з’єднання 

крила). 

Особлива група дефектів, пов’язана з негерметичністю паливної та 

гідравлічної системи (негерметичність на з’єднаннях трубопроводів, 

негерметичність поворотних з’єднань). Багато дефектів, що характеризують 

внутрішню негерметичність (зменшення швидкості спрацювання через втрати 

властивостей ущільнень і збільшення зазорів, негерметичність гідроакумуляторів та 

паливних баків). 

Враховано багаторічний досвід ремонту, матеріали досліджень літаків за 

програмами робіт з продовження призначених показників та робіт з відновлення 

справності окремих агрегатів планера та систем під час доробок і ремонту. 

Зібрані матеріали відображають динаміку впливу навколишнього середовища 

під час експлуатації літаків при їх використанні за призначенням та зберіганні, 
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дають можливість проаналізувати зміни показників надійності агрегатів планера і 

систем, вплив на технічний стан літака наслідків зносу при напрацюванні в процесі 

використання за призначенням. 

Виявлені в ході експлуатації і ремонту критичні (“слабкі місця”), покладені в 

основу переліку контрольно-відновних робіт, які необхідно виконувати для 

переведення літаків типу МиГ-29 на експлуатацію за технічним станом. 

Небезпечними для безпеки польотів видами дефектів елементів конструкції 

планера є тріщини втоми. 

Для літаків типу МиГ-29 тріщини втоми на планері найчастіше з’являються в 

місцях концентрації високих змінних навантажень. Тріщини з’являються також в 

місцях дефектів металургійного і технологічного походження чи в місцях грубої 

механічної обробки поверхні (глибоких рисок, слідів різців), а також при наявності 

конструктивних недосконалостей деталей та вузлів. Частіше тріщини втоми 

з’являються і на силових елементах конструкції, які мають значні корозійні 

ураження. Велику небезпеку для літака представляють тріщини у зварних швах. 

Найбільш вражаємими на літаках є: планер (крило, фюзеляж, оперення, ліхтар, 

повітрозабирачі); шасі (стояки, замки фіксації, стулки, колеса, циліндри-підкоси); 

гідросистема (силові приводи, крани, циліндри, трубопроводи); система управління. 

“Критичні місця” для літаків типу МиГ-29 показано на рис. 2. 

 

 
Рис. 2. Критичні місця конструкції літака МиГ-29, що безпосередньо впливають 

на безпеку польотів 

 

В цілому, аналіз усіх зазначених вище матеріалів досліджень доводить, що в 

процесі контролю технічного стану планера і його систем позитивному вирішенню 

питання продовження літакам типу МиГ-29 призначеного строку служби сприяють: 

відсутність випадків перевищення літаком експлуатаційних обмежень; 

відсутність дефектів аварійного характеру; 
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відповідність нівелювальних даних технічним вимогам; 

наявність залишків ресурсів з наробітку; 

відсутність пошкоджень основних силових елементів систем управління 

літаком та двигунами літака, пов’язаних з строком служби і наробітком (тріщин 

втоми); 

відповідність кутів відхилення стабілізатора, рулів повороту та елеронів 

переміщенням ручки управління літаком і педалей; 

відповідність положення ручок керування двигунами з відповідними рисками 

на лімбах агрегатів НР-59А та упорами агрегатів РСФ-59Б; 

відповідність нормам ТУ характеристик проб палива та гідравлічної рідини; 

працездатність і справний стан усіх систем і агрегатів авіаційного озброєння; 

відсутність дефектів радіоелектронного обладнання аварійного характеру; 

наявність залишків ресурсів агрегатів радіоелектронного обладнання з 

наробітку; 

відсутність пошкоджень електро-, радіомережі; 

працездатність і справний стан усіх систем радіоелектронного обладнання; 

відсутність дефектів авіаційного обладнання аварійного характеру; 

наявність залишків ресурсів агрегатів авіаційного обладнання з наробітку; 

працездатність і справний стан усіх систем і агрегатів авіаційного обладнання; 

відсутність пошкоджень основних силових елементів крила, фюзеляжу, 

оперення, пов’язаних з строком служби і наробітком (тріщин втоми); 

працездатність і справний стан усіх систем літака; 

задовільний стан зовнішньої і канальної обшивок повітрозабирачів. 

Своєчасне і повне виконання доробок за бюлетенями промисловості, робіт за 

ЄРТО МіГ-29 та вказівками ГІ А ПС ЗС України. 

Наліт парку літаків типу МиГ-29 на несправність (ТН) при експлуатації за 

межами призначених показників на підставі дослідження наведено на рис. 3. 

 

 
Рис. 3. Наліт парку літаків типу МиГ-29 на несправність (ТН) 
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Висновки 

1. Аналіз матеріалів досліджень технічного стану літаків типу МиГ-29, що 

відпрацьовані в експлуатуючих частинах та ДП “ЛДАРЗ” за період понад 20 років 

виявив “критичні місця” на планері, які впливають на можливість подальшої 

експлуатації за межами призначених показників. 

2. Пошкодження та несправності конструкції в “критичних місцях” є 

наслідком дії агресивного навколишнього середовищі та зносу конструкції 

елементів планера при використанні літаків за призначенням протягом значних 

строків експлуатації. 

3. Наявність “критичних місць” потребує постійного інструментального 

контролю технічного стану силових елементів планера для відпрацювання заходів 

відновлення справності літаків при їх експлуатації за межами призначених 

показників. 

4. Суттєвого зростання кількості відмов у подальшій експлуатації за межами 

призначених показників протягом декількох наступних років не очікується, що 

дозволяє позитивно оцінювати перспективи переведення літаків типу МиГ-29 на 

експлуатацію за технічним станом. 
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Сьогодні, у складній політичній і економічній ситуації, коли інша держава 

виставляє претензії щодо територіальної цілісності України, відбуваються пошуки 

нових поглядів на розвиток власної оборонної сфери, у тому числі на забезпечення 

справності авіаційної техніки державної авіації. 

На відміну від країн з високим економічним та ресурсним потенціалом, 

розбудова системи озброєння та військової техніки здійснюється в умовах 

обмежених фінансових ресурсів. Крім того, необхідність зміни підходів до розвитку 

державної авіації актуалізує наявність більш ретельного обґрунтування витрат на 

підтримання її справності з урахуванням вартості і техніко-економічної 

ефективності робіт впродовж всього строку служби. 

Слід зазначити, що порівняно з досить розвиненим методичним апаратом 

визначення ефективності систем озброєння та військової техніки, економічні 

аспекти при проведенні досліджень з обґрунтування перспектив розвитку озброєння 

зводяться до розгляду вартісних показників і закупівель серійних зразків озброєння і 

військової техніки [1]. 

Очевидно, що рішення задачі забезпечення військової безпеки впродовж 

довгострокового планового періоду (наприклад, на 10…15 років) вимагає досить 

великих економічних витрат на постійну підтримку зразків озброєння, зокрема 

авіаційної техніки, у боєготовому стані. Наприклад, експлуатаційні витрати 

впродовж строку служби для літаків виробництва 60...70-х років в три рази 

перевищили їх закупівельну вартість [1]. Для літаків випуску 90-х років 

експлуатаційні витрати вже більше ніж двократно перевершують витрати на їх 

придбання. Наприклад, для літаків типу Су-25 вартість експлуатації впродовж 

життєвого циклу складає до 230 % від вартості виробництва, при цьому найбільша 

частина витрат від 28 % і вище пов'язана з капітальним ремонтом і заміною їх 

двигунів, а середня вартість такого капремонту на підприємствах промисловості 

складає близько 30 % від закупівельної ціни двигуна. 
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В іноземних арміях [1] відмінність тільки в тому, наскільки надійними є ті 

або інші підсистеми виробів авіаційної техніки, оскільки цей чинник значно 

впливає на обсяги капітальних і поточних ремонтів. Але й там, наприклад, для 

літаків F-16 військово-повітряних сил США вартість робіт і послуг впродовж 

життєвого циклу виробу складає 170...200 % від вартості закупівлі, китайський 

літак J-7 вимагає на експлуатаційні витрати 250...280 % від витрат на закупівлю, 

літаки ізраїльських військово-повітряних сил, в т.ч. F-16, забезпечуються для 

підтримки льотної придатності заходами вартістю 180...200 % від закупівельної 

ціни. 

В умовах воєнного часу, коли період експлуатації літальних апаратів (далі – 

ЛА) відносно невеликий і експлуатаційні витрати займають невелику питому вагу 

[2], критерій “вартість авіаційного комплексу” дуже важливий для визначення 

можливих масштабів випуску військової техніки, з урахуванням ресурсів країни у 

відповідний період часу. Для визначення загального критерію військово-

економічної оцінки використовується показник вартості операції оп 1 лаС С n  , де 

1С   вартість одного літако-вильоту; nла  кількість літако-вильотів, необхідних для 

виконання операції. 

Питома собівартість (собівартість 1 години польоту) [1] визначається: 

    
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де jТ   ресурс j-го елементу, годин; jH   середньорічне напрацювання j-го 

елементу, годин; ерікC   собівартість експлуатації ЛА за рік; ЛАn   кількість ЛА 

одноразової дії у базовому підрозділі; ЛАH   середньорічне напрацювання 

ЛА, годин. 

Для ЛА багатократної дії собівартість літако-вильоту визначається на основі 

даних про питому собівартість (собівартість 1 години польоту) і тривалість 

виконання операції 1 1Ű 0C =C Ű . Для визначення вартості операції потрібні дані про 

кількість літальних апаратів ЛАn , необхідних для виконання операції. 

Для визначення суми експлуатаційних витрат [5], яка доводиться на 

виконання бойової операції, необхідно визначити величину витрат на 1 годину 

польоту. 

Величина експлуатаційних витрат на 1 годину польоту е1ŰC  для парку 

однотипних ЛА [1, 5], розраховується за формулою: 
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де ПММC   витрати на паливо-мастильні матеріали, які доводяться на 1 годину 

польоту; крC   витрати на капітальний ремонт за цикл експлуатації; прC   витрати 

на ремонт за цикл експлуатації; ТОC   витрати на технічне обслуговування за цикл 

експлуатації; сТ   середній ресурс ЛА за цикл експлуатації; ГРЗC   витрати на 
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грошове і речове забезпечення льотного складу за рік; аерC   сума аеродромних 

витрат за рік; ТСC   витрати на грошове і речове забезпечення технічного складу 

за рік; озбC   вартість озброєння, яке використане для бойової підготовки; cN   

штатна кількість ЛА; cH   середній річний наліт одного ЛА. 

Враховуючи, що термін експлуатації зразка авіаційної техніки може 

досягати декількох десятків років, необхідно розуміти, що йдеться не стільки 

про вартість проведення науково-дослідних робіт і організації серійних 

закупівель, а швидше про витрати, які забезпечують досягнення авіаційними 

бригадами певного рівня бойових можливостей і підтримки його на усьому 

планованому періоді експлуатації. Тому дослідження вартості життєвого циклу 

ЛА разом з його основним компонентом  двигуном, є актуальним науковим 

завданням. Звертаючи увагу на те, що технічне обслуговування та ремонт 

авіаційної техніки виконується інженерно технічним складом та авіаремонтними 

підприємствами України, витрати на технічне обслуговування та ремонт 

двигунів за увесь життєвий цикл 
двТОЦ


 визначаються на основі вартості 

поточного ремонту, витрат на знімання-установку АД, заміну модулів і 

діагностичне обслуговування та годинною витратою палива. Ціна годинної 

витрати палива обчислюється: 

ПММПгодПАЛгод СmЦ   ,                                          (3) 

де СПММ  середня вартість тони паливно мастильних матеріалів за життєвого циклу; 

Пгодm  – годинна витрата палива ЛА у польоті. 

Тоді вартість паливо-мастильних матеріалів за увесь життєвий цикл 

визначиться із залежності 

нзПАЛ

ЛА

паркуПММ kЦТС 


 ,                                            (4) 

де kнз  коефіцієнт витрат палива на землі. 

Вартість льотної години винищувача розраховується як сума годинних витрат 

на планер і двигун : 

ДгодПЛгодЛАгод ССС  .                                             (5) 

При порівнянні літальних апаратів  величина прямих експлуатаційних витрат 

на одну льотну годину дорівнюватиме: 

Дгод

пев

ПЛгод

пев

ЛА ССС                                          (6) 

Вартість життєвого циклу парку винищувачів отримуємо як суму вартості 

життєвих циклів планера і силової установки 
пл дв

парк парк парк 

ЖЦ ЖЦ ЖЦС =С +С , а вартість 

життєвого циклу одного винищувача визначається з виразу парка

ЖЦ ЖЦ ЛАС =С n . 

Представлена методика визначає техніко-економічний зміст поняття 

ресурсу ЛА та враховує облік багатьох чинників, зокрема фізичних (зміна 

властивостей двигуна в часі) і економічних (доцільність подальшого 

збільшення ресурсу за конкретних умов експлуатації, обслуговування і 

ремонту). 
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ГРАФОАНАЛІТИЧНИЙ МЕТОД РОЗРАХУНКУ ОПТИМАЛЬНИХ 

РЕЖИМІВ ЧАСТОТНОГО УПРАВЛІННЯ АСИНХРОННИМ СТАРТЕРОМ 

ЛІТАКІВ ВІЙСЬКОВО-ТРАНСПОРТНОЇ АВІАЦІЇ 

 

Проведено аналіз методів розрахунку оптимальних 

режимів частотного управління асинхронним 

двигуном, який використовується в якості 

електростартера для запуску газотурбінних 

двигунів. Визначено напрям досліджень  для  

розширення можливостей впровадження 

електричної системи запуску прямої дії при 

реалізації концепції повністю електрифікованого 

літака 

 
Ключові слова: асинхронний двигун, електрична система запуску, 

газотурбінний двигун, електростартер, електрифікований літак 

 

Концепція повністю електрифікованого літака (ПЕЛ) передбачає 

використання електричної енергії на борту літального апарату (ЛА) як основної. У 

зв'язку з нагальністю реалізації вказаної концепції існуючі повітряні системи 

запуску повинні бути замінені на електричні прямої дії. 

Підвищення вимог до експлуатаційних характеристик авіаційного 

електропривода на основі асинхронних двигунів (АД), які використовуються в 

широкому діапазоні навантажень на валу, швидкостей обертання та теплових 

навантажень, обумовили необхідність уточнення при розрахунках законів 

управління насичення магнітного ланцюга, нелінійностей, обмежень параметрів 

електричної машини, величин нагріву, тощо. Наявні методи аналізу частотного 

управління асинхронними двигунами [1, 2, 3] не в повній мірі задовольняють 

зазначеним вимогам і не дають змогу якісно оцінити різні режими (в тому числі 

оптимальні) частотного управління при однакових допущеннях, не дозволяють 

досконало проводити їх порівняння для подальшого вибору та реалізації. 

При живлені від інвертора найбільш важливими характеристиками 

електропривода є втрати в обмотках статора і ротора, електромагнітний момент і 

коефіцієнт потужності асинхронної машини, межі зміни напруги і струмів розгону, а 

також коефіцієнт корисної дії процесу її розгону при умові  обмеженої потужності 

первинного джерела електричної енергії (допоміжної силової установки) при 

автономному запуску авіаційних двигунів. 
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В результаті розрахунків необхідно визначити закони регулювання амплітуди 

і частоти вхідної напруги статора для забезпечення режимів розгону (пуску) 

асинхронного двигуна та подальшої організації запуску авіаційного двигуна. 

Графоаналітичний метод розрахунку оптимальних режимів роботи 

асинхронного двигуна, з урахуванням зміни його магнітних характеристик та 

активних опорів від теплового стану під час запуску, дає змогу отримати більш 

точний результат визначення закону оптимального частотного управління. 

Отриманий закон, в свою чергу, дозволить визначити необхідну потужність джерела 

живлення електростартера та корегування закону частотного управління 

асинхронним стартером для стійкої роботи авіаційного двигуна під час запуску.  

Основні труднощі аналізу характеристик АД при використанні в якості 

управляючих параметрів вхідної частоти 1f  і напруги 1U  статора є складною 

залежностю її характеристик від змінних величин: відносної частоти статора – 

НОМf
f

1

1 , абсолютного ковзання 
НОМf

f

1

2 , опору намагнічуючого контуру Х  і 

напруги статора 1U  [4], де 1f  – вхідна частота на клемах статора електричного 

двигуна, 2f  – частота напруги ротора. 

В основі методу аналізу лежить розрахунок і графічна побудова сімейства 

залежностей струму статора 1I  і енергетичних втрат в обмотках статора і ротора на 

активних опорах MP  від абсолютного ковзання   для ряда значень 

електромагнітного моменту ( ЕММ ) АД, який задано аналітично з привязкою до часу 

запуску авіаційного двигуна. Враховуючи час електромеханічних та теплових 

процессів, які відбуваються в АД, час запуску необхідно визначати в секундах з 

дискретністю, яка дорівнює однієй секунді.  

Розрахунок й побудова залежностей )(fPM   і )(1 fI  , при постійних 

(фіксованих) значенням електромагнітного моменту ЕММ , виконується за наведеній 

нижче методиці [3]. 

Для електромагнітного моменту  

                               
2

2

22

2

2

1

2

)( XXR

ImХ
M ЕМ











,                                           (1) 

де  
номf

Rpm
m

1

2

21

2
  і втрати в обмотках статора і ротора, 

              НОМЕМ
ном

ЕММ М
Х

RR
XX

R
МP 12

1122

2

2

)( 








 






 



 .                    (2) 

У виразах (1, 2) НОМf1  – номінальна вхідна частота напруги обмотки статора; 

конструктивні параметри електричної машини: 1m  – число фаз обмотки статора, р  – 

кількість пар полюсів; НОМ1  – кутова швидкість магнітного поля, яка залежить від 

кількості пар полюсів; 221 ,, XRR   – опори фаз (активні та індуктивні). 

Аналіз виразів (1) та (2) свідчить, що при фіксованному значенні 

електромагнітного моменту (момент визначається аналітично або з графіку на 

кожній секунді запуску) значення струму статора і основних втрат визначається 

значенням абсолютного ковзання і насиченням магнітного ланцюга АД. 
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Величина струму ротору у відповідності з виразом для електромагнітного моменту 

                                    
НОМ

ЕМ

RIm
M

1

2

2

21




 ,                                                        (3) 

однозначно визначається величиною абсолютного ковзання. Таким чином, ящо ми 

задамося величиною   при фіксованному значені ЕММ , то можемо визначити  

залежність )(2 fI  . 

Виходячи зі “Т”- подібної схеми заміщення АД, для розрахованних значень 

струму ротора у відповідності до   визначається величина електрорушійної сили 1Е  

(ЕРС)  

2

2
2

21 X
R

ІЕ 





.                                                      (4) 

По кривій намагнічення для відповідної електротехнічної сталі АД для 

розрахованної ЕРС знаходимо відповідні величини намагнічуючого струму I  і 

розраховуємо дійсне значення опору намагнічуючого контуру  




I

E
X 1 .                                                             (5)  

З векторної діаграми АД [3] витікає 
 

     222
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2

1 sincos   IIIIIII pa  ,                             (6) 

де,                                           
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
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 ,                                                           (7) 
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2
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2
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X
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


 .                                                           (8) 

При аналізі управління АД з урахуванням того,  що значення потрібного 

моменту М  визначається як максимальний  в заданій точці на кожному кроці 

розрахунку, то значення струму ротора можемо отримати, використовуючи вираз 

критичного абсолютного ковзання 

2

2

XX

R
KI








 .                                                               (9) 

Отримуємо значення струму ротора  

2

2
2 0 XX

R

m

M
I K








.                                                        (10) 

Струм фази статора можемо визначити через момент АД, використовуючи 

вирази (1) і (9) 

 2

22

1 2
XXm

RM

X

XX
I K








 .                                               (11) 

Враховуючи вираз (10), струм фази статора можемо представити як функції 

струму фази ротора 

KK I
X

XX
I 2

2

1 2 





 ,                                                    (12) 

Виходячи з визначених струмів, розраховуються втрати в обмотці статора й 

ротора 
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1

2

111 RImPM  ,                                                             (13) 

2

2

212 RImPM
 .                                                            (14) 

Сумарні втрати 

21 MMM PPP  .                                                        (15) 

 

Для заданих значень моменту АД будуються графіки залежностей )(1 fI   і 

)(fP  . Кожен графік буде мати явний мінімум, якому відповідає оптимальне 

значення абсолютного ковзання ОПТ , яке, в свою чергу, пов’язане з частотою 1f  і 

якому відповідає мінімальне значення втрат MP [5, 6]. 

Даний метод можливо удосконалити за умов оцінки впливу температури АД, 

яка суттєво впливає на визначення ОПТ . Так, нагрів АД в процесі запуску 

газотурбінного двигуна призводить до збільшення активного опору статора і ротора 

[7] та до зміни кривої намагнічення (зменьшення магнітної індукції) [8, 9]. 

Для врахування температурного стану АД пропонується чотирьохтільна 

еквівалентна теплова схема АД (рис.1), якій відповідає система диференціальних 

рівнянь (16): 
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де, 4321 ,,,   – перегріви міді обмоток статора, ротора, сталі статора і ротора. 

4321 ,,, PPPP  - втрати у відповідних частинах АМ; 4321 ,,, CCCC  – теплоємності цих 

частин; 13  – теплова провідність між обмоткою і сталлю статора, 24  – теплова 

провідність між обмоткою і сталлю ротора, 34  – теплова провідність між сталлю 

статора і ротора. 

 

 

 

 

 

 

 

Рис.1 Еквівалентна теплова схема стартера. 

 

Розрахувавши температуру АД на кожному кроці, визначаємо значення 

активних ,R,R 21
  та індуктивних 2X,X 

 опорів. Знайдені значення враховуємо при 

подальших розрахунках з визначення ОПТ . 
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Таким чином, запропонований графоаналітичний метод з врахуванням 

температурного стану АД дозволить зменшити похибку визначення управляючих 

вхідних параметрів, що дасть змогу реалізувати  перспективну систему частотного 

управління по критерію мінімуму втрат електричної енергії при умові обмеженої 

потужності бортових електричних джерел живлення. 

Для подальшої оптимізації законів частотного управліня АД з врахуванням його 

температурного стану потрібно розширити кількість оцінюємих параметрів. Це надасть 

можливість в більш повній мірі оцінити АД як об’єкт досліджень, що в свою чергу 

призведе до покращення енергетичних характеристик системи запуску в цілому.  

Графоаналітичний метод розрахунку оптимальних режимів роботи 

асинхронного двигуна може бути використаний при проектуванні нових та 

модернізації існуючих електричних систем запуску енергоефективного авіаційного 

двигуна військово-транспортних літаків на базі асинхронних двигунів. 
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СУЧАСНІ НАУКОВО-ТЕХНОЛОГІЧНІ АСПЕКТИ РЕМОНТУ ДЕТАЛЕЙ 

АВІАЦІЙНИХ ДВИГУНІВ 

 

Розглянуто наукові і технологічні аспекти 

відновлення окремих деталей авіаційних двигунів 

літаків державної авіації 
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технологія, конструкційний матеріал 

 

Умови роботи конструкційних матеріалів деталей авіаційних двигунів (АД) 

літаків державної авіації характеризуються розмаїттям дії експлуатаційних факторів 

(ЕФ), до яких слід віднести високі рівні та швидкості зміни напружень і температур, 

їх циклічність та тривалість, наявність хімічно активних робочих середовищ тощо. 

Внаслідок впливу ЕФ протягом ресурсного напрацювання на окремих деталях АД 

спостерігаються пошкодження, зношування, деградація структури і механічних 

характеристик їх матеріалу. 

Висока вартість і дефіцит відповідальних деталей АД державної авіації 

України, а також у ряді випадків науково-технологічні проблеми, пов’язані з 

відновленням (розробленням) технологічної і ремонтної документації, освоєнням 

виготовлення та заміною на нові, обумовлюють на сучасному етапі розвитку 

ремонтних технологій необхідність перегляду існуючих підходів до ремонту. 

Бракування деталей АД може відбуватись по причині: 

вичерпання ресурсу за формальними критеріями чинної системи обліку 

напрацювання (незалежно від фактичного технічного стану виробу); 

наявність дефектів, які не підлягають відновленню згідно з встановленими 

нормами і правилами. 

На основі статистичного аналізу результатів дефектування встановлено, що 

після відпрацювання кількох міжремонтних ресурсів експлуатаційні пошкодження 

відповідальних деталей АД набувають системного характеру [1]. Відповідно, 

виникає необхідність дослідження можливості відновлення властивостей таких 

деталей АД, зокрема – шляхом нанесення на пошкоджену ділянку деталі певної 

кількості наплавленого металу для локального відновлення її вихідної 

конструктивної форми (компенсація втрат на пошкодження або зношення частини 

матеріалу деталі) або для локального відновлення порушень її цілісності 

(заварювання експлуатаційних тріщин). Досвід супроводження експлуатації АД, 

свідчить про необхідність вдосконалення ремонтних технологій, у тому числі 

“важковідновлюваних” деталей АД (перш за все деталей “гарячої” частини). По мірі 

© Лобунько О.П., Яровіцин О.В., 2019 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 154 

збільшення ресурсного напрацювання парку однотипних виробів і, відповідно, 

зростання глибини та “міграції” ділянок експлуатаційних пошкоджень. 

Широке застосування ремонтних технологій на базі зварювання плавленням 

для усунення експлуатаційних пошкоджень деталей АД з нікелевих жароміцних 

сплавів (НЖС) з сумарним вмістом Ті та Al більше 4…6 % стримується їх 

обмеженою зварюваністю [2, 3] традиційними способами зварювання 

(аргонодугове, електронно-променеве та ін.). Вона проявляється у вигляді високої 

схильності до утворення тріщин в основному та наплавленому металі нікелевих 

жароміцних сплавів з високим вмістом зміцнюючої γ -˼фази як безпосередньо в 

процесі перебігу зварювального термічного циклу, так і при наступних термічних 

обробках. Виникнення “гарячих” тріщин в наплавленому металі і зоні термічного 

впливу основного металу НЖС обумовлено перевищенням гранично-допустимих 

деформацій (рис. 1), що розвиваються при охолодженні зварного з’єднання, в тому 

числі під час його примусового деформування, запасу пластичності металу в його 

певній зоні.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Рис. 1. Особливості фізичної моделі взаємодії високотемпературних інтервалів провалу 

пластичності в зварному шві і його околі (1) та темпу нарощування розтягуючих 

деформацій (2, 3) на стадії охолодження зварювального термічного циклу на прикладі 

аргонодугового оплавлення пластини з НЖС ЧС-70 з різною погонною енергією: (2) – 

470 Дж/мм, що призводить до утворення тріщин у зварному шві; (3) – 300 Дж/мм, 

що не призводить до утворення тріщин у зварному шві (за матеріалами [4] ) 

 

Попри відомі уявлення про механізми утворення тріщин при зварюванні 

плавленням НЖС [4, 5] на основі наведеної на рис. 1 фізичної моделі, що описує 

взаємодію темпу нарощування розтягуючих деформацій на стадії охолодження 

зварювального термічного циклу та високотемпературних інтервалів провалу 

пластичності в зварному шві і його околі, можливість математичного або фізичного 
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моделювання [6] такого процесу тріщиноутворення, розробка ефективної ремонтної 

технології деталей АД з важкозварюваних НЖС з вмістом зміцюючої γ -˼фази більше 

40…45 об. % є складною науково-технічною задачею. 

Аналіз більшості відомих технологічних рекомендацій щодо покращення 

зварюваності НЖС свідчить про істотну обмеженість їх практичного застосування [7]. 

Тому вже впродовж тривалого часу зберігається актуальність розробки нових 

технологій і способів зварювання, що здатні забезпечувати технологічну міцність 

типових для умов ремонту деталей АД зварних з’єднань НЖС з високим вмістом   

γ -˼фази. Вітчизняні [8, 9] і світові тенденції [10] розвитку відповідних галузей 

зварювального виробництва, свідчать про доцільність поєднання в цих 

перспективних способах зварювання плавленням гранично можливого обмеження 

тепловкладень у виріб та використання в якості присадки дисперсного матеріалу у 

вигляді порошку з формою часток, наближеною до сферичної. 

Слід відзначити, що розвиток технологій ремонту виробів авіаційної техніки 

державній авіації на основі зварювання плавленням не випереджає, а з певним 

відставанням іде за послідовно зростаючим об’ємом експлуатаційних пошкоджень 

відповідальних деталей АД з важковідновлюваних матеріалів. Тому на авіаційно-

ремонтних підприємствах дедалі частіше виникають ситуації “дефіциту ремонтних 

технологій”, коли “старі” технології вже не можуть забезпечити надійну якість 

відновлення відповідальної деталі АД, а “новітні” технології для продовження їх 

ресурсу з тих чи інших причин досі відсутні.  

На сучасному етапі функціонування національної системи підтримання 

льотної придатності авіаційної техніки державної авіації є потреба вдосконалення 

існуючих механізмів організації та проведення комплексу наукових досліджень і 

оперативного впровадження результатів для забезпечення при ремонті АД 

можливості періодичного відновлення експлуатаційних властивостей їх дефіцитних 

відповідальних деталей і складальних одиниць з метою подальшого безпечного 

використання в конструкції державного повітряного судна. 

На основі аналізу відкритих наукових праць, автори  вважають за доцільне 

викласти погляди на концепцію розвитку сучасних технологій відновлення деталей 

АД з важкозварюваних НЖС на базі одного з перспективних способів зварювання 

плавленням [8, 9] та шляхів послідовного розв’язування типових науково-технічних 

і технологічних задач, що виникають у процесі проходження основних етапів їх 

розробки, впровадження результатів, супроводження в експлуатації. 

Пропонується процес багатошарового мікроплазмового порошкового 

наплавлення (МПН) розглядати в аспекті аналізу гнучкої фізичної моделі швидкості 

покрокового наближення сумарних погонних тепловкладень L/Q   до величини їх 

критичних значень  
max

L/Q   (рис. 2) з урахуванням можливості раціонального, 

нейтрального або нераціонального технологічного впливу на кожен з діючих 

чинників шляхом спрямованої дії на окремі базові складові реальної промислової 

технології. Оптимізаційними факторами в рамках розгляду представленої моделі 

багатошарового МПН відновлення кромок деталей АД з важкозварюваних НЖС, 

слід вважати такі технологічні чинники, що уповільнюють процес наближення 

L/Q   до  
max

L/Q  . 
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Рис. 2. Узагальнена схема реалізації механізмів технологічного керування при 

відновленні кромок лопаток АД МПН (на прикладі сплаву ЖС-32 товщиною 

1.5…3.0 мм). Основні типи векторів інтенсивності послідовного накопичення сумарних 

погонних тепловкладень: 0 – одношарове наплавлення з qи/v > 4000 Дж/мм;              

1 – багатошарове наплавлення з кроком приросту сумарних погонних тепловкладень 

Δqи/v=1200 Дж/мм; 2  – багатошарове наплавлення з кроком приросту сумарних 

погонних тепловкладень Δqи/v=800 Дж/мм (базовий режим); 3 – багатошарове 

наплавлення з кроком приросту сумарних погонних тепловкладень                                

Δ qи/v=400 Дж/мм. Примітка: qи та v – ефективна теплова потужність і швидкість МПН 

 

Відповідно, в умовах реальної технології таке уповільнення дозволяє 

збільшувати об’єм усунення експлуатаційного пошкодження, гарантуючи 

збереження якості ремонту відновленої деталі АД. До даних оптимізаційних 

факторів належать: якість присадного порошку НЖС; якість і склад технологічних 

газів; ефективність керування силою зварювального струму і кількістю дисперсної 

присадки, що подається через стовп мікроплазмової дуги у зварювальну ванну і 

обумовлена технічною досконалістю відповідного спеціалізованого обладнання. Дія 

даних оптимізаційних факторів може бути окремою, спільною або взаємно 

компенсуватись при певній недосконалості їх окремих складових. 

Величина критичних значень сумарних погонних тепловкладень  
max

L/Q   

характеризує положення границі забезпечення технологічної міцності зварного 

з’єднання “основний – наплавлений метал” в конкретних технологічних умовах і 

може використовуватися в якості відповідного енергетичного критерію, що за 

принципом подібності співвідноситься з усталеними вітчизняними і закордонними 

уявленнями: 

про пряму залежність від кількості тепловкладень показників напружено-

деформованого стану при зварюванні плавленням НЖС і, відповідно, схильності 

відповідних зварних з’єднань до утворення тріщин, в тому числі і при наступних 

технологічних нагрівах; 

щодо механізму виникнення тріщин при надмірних тепловкладеннях у виріб 

на базі оперувань поняттями темпу нарощування розтягуючих деформацій під час 

перебігу термічного циклу зварювання і його співвідношення з критичним рівнем 
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деформаційної здатності зварюваного матеріалу в двох температурних інтервалах 

провалів пластичності. 

З метою надійного виконання викладеного вище “енергетичного” критерію на 

практиці при відновленні кромок лопаток авіаційних ГТД з важкозварюваних НЖС 

запропоновано розрізняти, ввести та в подальшому використовувати у відповідних 

системах моніторингу наступну градацію поділу режимів МПН. У залежності від 

присутньої/очікуваної щільності ймовірності Ψ забезпечення технологічної міцності 

ремонтного зварного з’єднання “основний – наплавлений метал” область 

узагальнених енергетичних показників у системі координат “ефективна потужність 

мікроплазмової дуги qи – сумарні погонні тепловкладення L/Q  ” поділяється на: 

типовий технологічний діапазон (Ψ ≥ 95 %) – у якому безпосередньо 

реалізується технологія відновлення пошкоджених під впливом ЕФ поверхонь; 

проміжний буферний діапазон (10 % < Ψ <95 %) – який призначений для 

гарантування надійності застосування такої технології з точки зору забезпечення 

технологічної міцності ремонтного зварного з’єднання та, в певній мірі, для 

компенсації потенційно можливих технологічних відхилень, зокрема – при 

реалізації ручного процесу.  

діапазон з підвищеною схильністю до утворення тріщин (Ψ ≤ 10%), робота в 

якому заборонена. 

Справедливість такого підходу підтверджується тривалим виробничим 

досвідом, що свідчить не про “жорсткий” детермінований, а про “ймовірнісний” 

характер утворення і розвитку дефектів зварювання, обумовлених як  наявністю 

певних технологічних  відхилень так і нерівномірністю дискретної дії ЕФ на 

моторокомплект деталей. Один з таких прикладів аналізу виробничого 

експерименту наведено на рис. 3. 

Крім “енергетичної” умови L/Q     
max

L/Q   пропонується виділяти 

додатковий ряд ознак надійності розроблюваної технології відновлення деталі АД, 

що, в першу чергу, характеризуються можливістю забезпечення виконання: 

“деформаційної” умови ;  

умови “гранично допустимого зниження рівня показників міцності” для 

ремонтного зварного з’єднання порівняно з матеріалом деталі для короткочасної та 

тривалої жароміцності  і 

; 

“експлуатаційної” умови працездатності зони ремонту 

 ; 

де відповідно  і  – максимальний рівень послідовного накопичення 

діючих (залишкових, тимчасових) й критичний рівень зварювальних деформацій; 

σ0.2 і σВ – значення границь текучості міцності для зварного з’єднання (зз) та 

матеріалу деталі (ом);  – значення показника тривалої міцності для зварного 

з’єднання (зз) та матеріалу деталі (ом) при температурі експлуатації (Те);  та 

 – діючі експлуатаційні та критичні напруження зони ремонту при різних 

робочих температурах і режимах роботи АД. 
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Рис. 3. Аналіз впливу величини погонної енергії qи/v та величини діючого зварювального 

струму І (qи = f(I)) на статистику утворення дефектів в умовах серійної технології 

відновлення МПН бандажних полиць робочих лопаток ТВТ з важкозварюваного           

НЖС ЖС-32 з напрацюванням більше 6000…8000 годин у конструкції АД 

 

У подальшому, при розробленні технологій відновлення відповідальних 

деталей АД суворість нормованих вимог щодо рекомендованих вище значень 

щільності ймовірності Ψ технологічної міцності ремонтного зварного з’єднання 

“основний-наплавлений метал” для типового технологічного діапазону необхідно 

додатково обґрунтовано збільшувати з урахуванням кількості та розташування 

ремонтних зон на одному виробі. 

Виконання “деформаційної” умови , з огляду на 

встановлену обмежену деформаційну здатність наплавленого/переплавленого 

металу нікелевих жароміцних сплавів ЖС-32, ЖС-6У, ЖС-6К та ін., в першу чергу  

залежить від раціонального вибору об’єкту застосування (необхідного об’єму 

наплавленого металу [11]) при реалізації ремонтної технології, який у виробничих 

умовах характеризується довжиною L і шириною B наплавленого валика та 

кількістю наплавлених шарів N. Можливість виконання “деформаційної” умови 

також значною мірою залежить від міцністних властивостей обраного присадного 

матеріалу для наплавлення, що де-факто при відновленні деталі АД компенсує 

попередні втрати (маси, якості властивостей) її матеріалу. 

Слід зауважити, що останній шлях далеко не завжди може бути ефективно 

реалізований через присутність у складі відновлюваної деталі АД паяних з’єднань, 

захисних покриттів, небезпеки утворення приповерхневого рекристалізованого 

шару та ін. технологічних чинників, що обмежують максимальну температуру 

ізотермічної витримки при термічній обробці зварного з’єднання значно нижче 

типової температури гомогенізації НЖС (наприклад [8, 9]) і, відповідно, певним 

чином знижують рівень міцністних властивостей наплавленого металу [11].  

Певного компромісу, щодо шляхів забезпечення одночасного виконання 

“деформаційної” умови і на прийнятному рівні умови “гранично допустимого 

зниження рівня показників міцності”, можна досягнути після детального аналізу та 

врахування умов роботи запланованої до ремонту зони деталі у складі АД за 
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різними методиками. З огляду на те, що зони найбільших експлуатаційних 

пошкоджень лопаток АД у більшості випадків вдало співпадають з 

малонапруженими робочими зонами такої деталі, під застосування конкретного 

підваріанту ремонтної технології може бути обґрунтоване зниження рівня 

міцністних характеристик ремонтного зварного з’єднання “основний-наплавлений 

метал” порівняно з матеріалом деталі. 

 

Висновки 

 

Розвиток науково-технічного прогресу, необхідність забезпечення 

працездатності конструктивних елементів АТ державної авіації України у сучасних 

умовах стимулює подальший розвиток технологій їх ремонту, а саме: 

перевірку відповідності нових (вітчизняних або закордонних аналогів) 

конструкційних матеріалів, присадного (наплавленого) металу, покрить, а також 

технологій виготовлення та ремонту певних елементів взамін чинних; 

створення перспективних технологій відновлення ключових властивостей 

конструкційних елементів і забезпечення продовження подальшої безпечної 

експлуатації у складі повітряного судна; 

вдосконалення методів експериментальних перевірок відповідності, 

неруйнівного контролю та документування технічного стану конструкційних 

елементів у процесі виробництва, ремонту та експлуатації. 

У подальшому доцільно проведення комплексу спеціальних лабораторних, 

технологічних, кваліфікаційних і льотних експериментальних випробувань зразків 

відремонтованих деталей у складі АД для підтвердження ефективності розроблених 

технологій у реальних умовах впливу ЕФ, їх сертифікація (підтвердження 

відповідності) та схвалення можливості впровадження у виробництво. 

Окремим сегментом комплексу випробувань визначено розрахунково-

експериментальні дослідження з метою обґрунтування (підтвердження) можливості 

реалізації заданої величини ресурсу об’єктів ремонту. 
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АНАЛІЗ НЕСПРАВНОСТЕЙ ДВИГУНІВ Р-95Ш, ЯКІ ЕКСПЛУАТУЮТЬСЯ 
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У статті наведено аналіз характерних 

несправностей двигунів Р-95Ш, які 

експлуатуються за технічним станом 

 
Ключові слова: авіаційний двигун, експлуатація за технічним станом, 

несправності 

 

Забезпечення справності парку бойових літальних апаратів бойового складу 

авіації Збройних Сил (далі – ЗС) України, як основних носіїв бойового потенціалу і, 

в першу чергу, справності їх авіаційних силових установок, є однією з актуальних 

проблем, від якої залежить боєздатність ЗС України та воєнна безпека держави. 

Одним із шляхів вирішення проблеми забезпечення справності парку 

авіаційних двигунів іноземної розробки і виробництва (авіаційний двигун Р-95Ш 

розроблений НВП “Мотор” (м. Уфа, РФ), і виробляється ВАТ “Уфимское 

моторостроительное ПО” (м. Уфа, РФ)) на сучасному етапі є їх експлуатація за 

технічним станом (далі – ЕТС). Даний вид експлуатації дозволяє в повній мірі 

використовувати ресурсні можливості авіаційних двигунів та їх агрегатів [1, 2]. 

ЕТС двигунів Р-95Ш та їх агрегатів було розпочато з 2011 року на підставі 

Рішення Командувача Повітряних Сил (далі – ПС) ЗС України від 06.04.2011               

№ Р-95Ш/ЕТС про переведення двигунів Р-95Ш на експлуатацію за технічним 

станом та Вказівки головного інженера авіації ПС ЗС України від 15.04.2011 

№ 591(0111) Про введення в дію Переліку контрольно-відновних робіт, який 

виконується на двигунах Р-95Ш та їх агрегатах при переведенні їх на експлуатацію 

за технічним станом. 

Аналіз відомостей про двигуни Р-

95Ш, що знаходяться на ЕТС 

показує, що максимальний 

фактичний строк служби після 

ремонту деяких двигунів на 

теперішній час складає понад 27 

років. Накопичений досвід 

проведення ЕТС двигунів Р-95Ш 

та їх агрегатів дає можливість 

розглянути певні закономірності 

та причини виникнення 

виявлених в процесі ЕТС 

несправностей. 
Рис. 1. Відмови та несправності двигунів          

Р-95Ш, що знаходяться на ЕТС 
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Слід зазначити, що на більшості двигунів Р-95Ш, які знаходяться на ЕТС, 

відмов та несправностей не було виявлено. Однак, на деяких двигунах та їх 

агрегатах у процесі ЕТС було виявлено наступні несправності (рис. 1) [3]: 

порушення герметичності зворотного клапану маслоагрегату (1 випадок); 

підтікання масла по з’єднувальному трубопроводу двох секцій паливо-

масляного агрегату 1675МА (1 випадок); 

знос та підгар колектора стартер-генератора ГСР-СТ-12/40Д (2 випадки); 

невихід двигуна на режим “МАКСИМАЛ” внаслідок несправності насоса-

регулятора НР-54 (1 випадок); 

підтікання палива по ресорі приводу насоса-регулятора НР-54 внаслідок 

негерметичності ущільнення (1 випадок); 

виробітка “бобишки” кріплення обтікача реактивного сопла (1 випадок). 

Виявлені несправності мали поодинокий характер. Основною причиною 

виникнення несправностей були конструктивно-виробничі недоліки. 

На рис. 2 зображено розподілення несправностей за роками експлуатації після 

ремонту двигунів та їх агрегатів, що знаходяться на ЕТС. Як бачимо, що незважаючи на 

значний строк служби двигунів після ремонту потік несправностей має тенденцію до 

зниження, що вказує на достатньо високий рівень експлуатаційної надійності двигунів Р-95Ш. 

Більшість виявлених 

несправностей було усунуто силами 

експлуатуючої частини шляхом 

заміни некондиційних вузлів або 

агрегатів на справні і вони не 

привели до негативних наслідків в 

експлуатації літаків. 

Отриманий в процесі 

проведення ЕТС двигунів Р-95Ш 

досвід, спрямований на виявлення 

“слабких місць” двигуна і його 

агрегатів щодо впливу на них 

різноманітних експлуатаційних 

факторів, вдосконалення обсягу та 

технологій виконання в процесі ЕТС 

оглядів та перевірок [3], як двигунів 

цього типу так і двигунів інших 

типів, що знаходяться на ЕТС. 
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У статті наведено аналіз досвіду використання 

авіаційних тренажерів у світі, аналіз кількісно-

якісного стану авіаційних тренажерів авіації 

Збройних Сил України. Обґрунтовується 

актуальність задачі оцінки технічної досконалості 

авіаційних тренажерних комплексів у рамках 

вибору кращих альтернатив 
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Авіаційні тренажери відносяться до числа найважливіших засобів, що 

забезпечують набуття, підтримку й удосконалення практичних умінь і навичок, 

необхідних льотному та інженерно-технічному складу для експлуатації літальних 

апаратів різного призначення. 

Тренажери здатні забезпечувати більш глибоку підготовку персоналу в 

порівнянні з підготовкою, яка проводиться на літальному апараті, і, до того ж, у 

більш безпечних та придатних для навчання умовах. Рівень адекватності імітації 

характеристик сучасних авіаційних тренажерів дозволяє оцінити здібності льотчика 

й навіть в значній мірі гарантувати, що уміння й навички, які він опановує, будуть 

перенесені на реальний літальний апарат. 

Роль авіаційних тренажерів як у процесі первинного навчання льотного 

складу, так і у процесі його повсякденної підготовки, перепідготовки постійно 

зростає. Це пояснюється високою вартістю льотного навчання на авіаційній техніці. 

Тут слід зазначити, що причиною цього став ріст вартості авіаційного пального, 

доля якого сьогодні складає близько 60% від сумарних експлуатаційних витрат і ця 

цифра постійно зростає. 

Аналіз досвіду використання авіаційних тренажерів у світі, зокрема у 

розвинених західних країнах, свідчить, що на тренажерну підготовку льотного 

складу припадає до 50 % загального навчального часу з тенденцією до підвищення. 

Останні роки показали збільшення загальносвітової кількості тренажерів, 

зокрема й військового призначення, що дозволяє зробити висновок про те, що роль 

тренажерних технологій у підготовці військових льотчиків збільшується. Зараз у 

світі налічується близько 3000 одиниць авіаційної тренажерної техніки (рис. 1) [2]. 

 

 
© Маврєнков О.Є., Карпенко О.В., 2019 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 164 

1
2
9
9

1
3
7

1
3
4

6
9

6
5

6
0

5
5

5
2

4
9

4
0

3
5

3
4

3
4

3
2

3
2

3
1

3
1

3
0

2
4

2
3

2
0

1
9

1
7

1
7

1
5

1
5

1
4

1
2

1
2

1
1

1
1

1
0

2
2
2

1

10

100

1000

10000
С

Ш
А

В
ел

и
ко

б
р

и
та

н
ія

Ф
р

ан
ц

ія

П
ів

д
ен

н
а 

К
о

р
ея

Р
о

сі
я

Ге
р

м
ан

ія

Ту
р

еч
чи

н
а

Іт
ал

ія

Я
п

о
н

ія

К
ан

ад
а

А
вс

тр
ал

ія

Н
ід

ер
л

ан
д

и

Ш
ве

ц
ія

С
ау

д
ів

сь
ка

 А
р

ав
ія

Та
й

ва
н

ь

Ін
д

ія

Іс
п

ан
ія

Є
ги

п
ет

Б
р

аз
и

л
ія

О
А

Е

С
ін

га
п

ур

Із
р

аї
л

ь

М
ал

ай
зі

я

Та
їл

ан
д

Б
ел

ьг
ія

П
о

л
ьщ

а

Ш
ве

й
ц

ар
ія

Ір
ак

М
ек

си
ка

А
ф

га
н

іс
та

н

П
ів

д
ен

н
а 

А
ф

р
и

ка

А
л

ж
и

р

Ін
ш

і (
4

7
 к

р
аї

н
)

 
Рис. 1. Чисельність військових авіаційних тренажерів, що експлуатуються, з 

розподілом по країнах 

 

Світовим лідером за кількістю військових авіаційних тренажерів є США, де 

експлуатується близько 1300 одиниць тренажерної техніки, що становить майже 

половину від загальносвітового військового тренажерного парку. Тренажерні 

потенціали Великобританії й Франції, становлять 130…140 одиниць, за ними ідуть 

Південна Корея, Росія, Німеччина, Туреччина, Італія, а також ще більше 60 країн-

експлуатантів військової тренажерної техніки [2]. 

Авіаційний тренажерний парк США розподілений у такий спосіб [3]: ВПС 

США експлуатує більше 620 одиниць тренажерної техніки; сухопутні війська – 

більше 300; ВМФ – 240; морська піхота – близько 75. 

Останніми роками, авіаційний тренажерний парк США збільшився більш ніж 

на 100 одиниць, помітне зростання було відзначено у Південній Кореї, Мексиці, 

Ізраїлі й Афганістані. 

Що стосується виробників тренажерів, абсолютним лідером за кількістю 

випущених одиниць тренажерної техніки на сьогодні залишається американська 

компанія L-3 Link USA. У арсеналі цієї компанії налічується близько 500 тренажерів 

для військової авіації. Далі ідуть компанії CAE (Канада), Thales (Франція, 

Великобританія), FlightSafety Simulation (США), Boeing Defense (США), Lockheed 

Martin (США), Frasca Simulation (США) та інші [3]. 

Що стосується розподілу світового тренажерного парку за категоріями 

літальних апаратів, то на першому місці – тренажери для винищувальної авіації 

(більш 1140 одиниць), далі ідуть тренажери вертольотів (близько 790 одиниць) та 

важких багатодвигуневих літаків (420 одиниць).  

Однак, слід зазначити що показник абсолютної кількості авіаційних 
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тренажерів є обмежено інформативним. Для коректного порівняння рівня 

забезпеченості авіаційними тренажерами (зважаючи на різний за чисельністю склад 

угруповань військової авіації різних країн), доцільно використовувати показник 

орієнтовної кількості екіпажів військових літальних апаратів, що припадає на 1 

авіаційний тренажер. 

Проведені дослідження показали, що у розвинених західних країнах на 1 

авіаційний тренажер приходиться порядку 10…20 екіпажів військових літальних 

апаратів. У Польщі – 29 екіпажів, у Росії – 45. В Україні цей показник становить 

64 екіпажа на 1 авіаційний тренажер, що може свідчити про суттєве відставання 

Збройних Сил (ЗС) України в плані забезпеченості авіаційними тренажерами (рис 2). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Орієнтовна кількість екіпажів військових ЛА, що приходиться на один 

авіаційний тренажер, з розподілом по країнах  

 

Стан забезпеченості ЗС України авіаційними тренажерними комплексами 

становить 63 %. З наявних, частка сучасних авіаційних тренажерів становить 53 %, 

решта – морально та фізично застарілі зразки, розроблені понад 30 років тому і не 

відповідають сучасним вимогам щодо підготовки льотного складу авіації (рис. 3). 

 
Рис. 3. Склад та якісний стан авіаційних тренажерів ЗС України 

 

Найбільш складна ситуація з забезпеченістю авіаційними тренажерами склалася 

в Сухопутних військах та Військово-морських Силах ЗС України де на теперішній час 

немає жодного авіаційного тренажера. Відсутність тренажерної бази унеможливлює 

проведення якісної підготовки екіпажів вертольотів у військових частинах.  
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Вже сьогодні на порядок денний ставиться питання щодо оновлення та 

модернізації тренажерного парку з метою забезпечення його характеристик вимогам 

часу. Оснащення авіації ЗС України сучасними новими та модернізованими 

авіаційними тренажерами є одним з пріоритетів цільової програми розвитку 

озброєння та військової техніки ЗС України на довгострокову перспективу. 

Перспективний парк авіаційних тренажерів з урахуванням потреби постачання 

нових зразків у період 2020…2025 планується утримувати в кількості 24 одиниці. 

Під час оновлення тренажерного парку відповідні застарілі тренажери 

потребуватимуть виведення з експлуатації.  

При цьому, прийняття нових тренажерних комплексів на постачання ЗС України 

планується здійснювати за результатами конкурсів (тендерів) на основі вибору кращих зразків 

серед альтернативних. На сьогодні, вітчизняні та закордонні підприємства-розробники 

авіаційних тренажерних комплексів пропонують широкий спектр авіаційних тренажерних 

комплексів, різних за своїми функціональними можливостями та характеристиками. 

На сьогодні в Україні є три основні виробники авіаційних тренажерів, які 

здійснюють повний цикл їх розроблення та виготовлення за технічними завданнями 

Міністерства оборони України, а саме: ТОВ “Маркет-Матс” (м. Львів), ТОВ 

“Науково-виробниче об’єднання “Авіа” (м. Кременчук) та ТОВ “Хелітрейнінг 

Україна” (м. Кременчук). Силами цих підприємств розроблено та виготовляються 

авіаційні тренажери для літаків МиГ-29, Л-39 та вертольотів Ми-2МСБ, Ми-8МТВ, 

Мі-8МСБ-В, Ми-24ПУ, проводяться дослідно-конструкторські роботи із 

розроблення тренажерів літаків Су-25 та Су-27. 

Типові програми та методики оцінювання авіаційних тренажерів військового 

призначення, які пропонуються Керівництвом з випробувань авіаційної техніки 

(РИАТ), не віддзеркалюють сучасні методи оцінок, сучасні еталони й метрологічні 

засоби, новітні системи реєстрації параметрів. Крім того не враховуються сучасні 

реалії в створенні приладів-імітаторів устаткування кабіни й програмно-апаратних 

засобів, що імітують роботу штатних систем тощо. 

Це обумовлює необхідність вирішення низки актуальних науково-технічних 

задач, пов’язаних, зокрема, з оцінкою якості (технічного рівня) авіаційних 

тренажерних комплексів за сукупністю їх визначальних тактико-технічних 

характеристик та вибору кращих (раціональних) варіантів за сукупністю показників 

їх технічної досконалості в рамках конкурсу альтернативних проектів. 
 

ЛІТЕРАТУРА 
 

1. Моцарь А.І., Приймак А.В. Авіаційні тренажери та деякі методологічні аспекти їх 

створення. Збірник наукових праць Харківського університету Повітряних Сил 

ім. І. Кожедуба, випуск 2 (14), 2007. 

2. Мировой рынок авиационных тренажеров / Авиационные тренажеры и обучение / 

Форум. Компания АО ЦНТУ “Динамика”.– 2015. –№ 2 (16). С. 22-27. 

3. Електронний ресурс / Режим доступу: http://www.defence-ua.com. 

4. Електронний ресурс / Режим доступу: https://ru.wikipedia.org. 

 
Надійшла до редакції: 12.11.2019 

Рецензент: професор Зіатдінов Ю.К. 

http://www.defence-ua.com/


Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 167 

УДК 623.4.01 

 

ПЕЧУРА Д.С.,  старший науковий співробітник, кандидат технічних наук, 

старший науковий співробітник 

ГУРБА О.В.,  начальник сектору Державного підприємства “Державне київське 

конструкторське бюро “Луч” 

КРИЖАНІВСЬКИЙ Є.С.,  начальник сектору Державного підприємства 

“Державне київське конструкторське бюро “Луч” 

 

МЕТОДИЧНІ ОСНОВИ ДОСЛІДЖЕНЬ РАКЕТНИХ ДВИГУНІВ ТВЕРДОГО 

ПАЛИВА АВІАЦІЙНИХ РАКЕТ З ТРИВАЛИМИ СТРОКАМИ СЛУЖБИ 

 

У статті наведено основні напрями організації та 

особливості вогневих випробувань ракетних 

двигунів твердого палива авіаційних засобів 

ураження з тривалими строками служби з 

урахуванням результатів фізико-хімічних 

досліджень відповідних матеріалів спецхімії 

 
Ключові слова: авіаційні засоби ураження, вогневі стендові 

випробування, повний імпульс тяги, ракетний двигун твердого палива 

 

Авіаційні засоби ураження (АЗУ), як об’єкт аналізу надійності, є складними 

технічними системами, дослідження яких при вирішенні завдань продовження 

строків служби (зберігання), потребують досліджень не лише технічного стану їх 

складових частин (СЧ), а і взаємозв’язків та алгоритмів взаємодії між ними. Тому, 

при проведенні таких досліджень, крім аналізу конструктивних схем АЗУ та його 

СЧ, необхідно проводити аналіз відповідних функціональних схем під час різних 

режимівах їх роботи: передстартової підготовки, запуску, польоту тощо [1]. 

Одними із найважливіших СЧ АЗУ, що визначають безпеку їх експлуатації та 

ряд визначальних тактико-технічних характеристик, є ракетні двигуни твердого 

палива (РДТП). При цьому, в процесі експлуатації їх комплектуючі (заряди 

балістичного палива, піротехнічні засоби, гумотехнічні деталі, теплозахисні 

покриття тощо), не перевіряються, і можуть суттєво змінити свої властивості. Тому, 

працездатність РДТП необхідно обов’язково досліджувати під час різних можливих 

режимах функціонування. На рис. 1 наведено структурну схему функціонування 

РДТП АЗУ під час режиму запуску та польоту, відповідно до умов працездатності та 

послідовності спрацьовування комплектуючих. 

Для оцінки надійності АЗУ та його СЧ розробляється структурно-

функціональна схема надійності, яка, на відміну від відомих, враховує не лише 

конструктивні елементи досліджуваних виробів, а й явища, що можуть призвести до 

відмов, у тому числі й такі, що обумовлені зв’язками між елементами [1]. 

Структурно-функціональну схему надійності РДТП наведено на рис. 2. 
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Рис. 1. Структурна схема функціонування ракетного двигуна твердого палива в 

режимі запуску та польоту 

 

 
Рис. 2. Структурно-функціональна схема надійності функціонування ракетного 

двигуна твердого палива на режимах запуску та польоту 

 

У зв’язку з цим до надійності РДТП пред’являються більш високі вимоги, ніж 

до показників надійності інших СЧ АЗУ – зазвичай ймовірність безвідмовної роботи 

становить 0,990 … 0,999 [2]. Тому одним з важливих етапів проведення досліджень і 

робіт з продовження призначених показників (строків служби, строків зберігання) 

АЗУ є оцінка технічного стану і надійності РДТП. При цьому найбільш достовірні 

та об’єктивні характеристики можна отримати лише за результатами проведених 

вогневих стендових випробувань (ВСВ). Актуальність таких випробувань значно 

зростає в разі випадку неможливості проведення контрольно-льотних випробувань 

(КЛВ) АЗУ, та досліджень РДТП, строки експлуатації яких значно перевищують 

початково-встановлені (30 років і більше). Це обумовлено тим, що при тривалому 

зберіганні, властивості балістичного палива поступово погіршуються, що 

призводить до зменшення повного імпульсу тяги ( I ) та зростання часу роботи. Так, 

проведені дослідження показали, що повний імпульс тяги двигунів, споряджених 

малодимним твердим паливом, після 30 років зберігання може знижуватися до 20 % 

(в залежності від типу палива та умов зберігання) [3]. 

За результатами проведених ВСВ отримується наступна інформація: 
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внутрішні балістичні характеристики і параметри РДТП, що визначаються 

величиною і характером зміни тиску в камері згоряння протягом всього часу його 

роботи; 

масові, енергетичні та тягові характеристики; 

працездатність елементів і вузлів конструкції РДТП; 

характеристики органів керування РДТП (газодинамічні рули в сопловому 

блоці для окремих типів АЗУ); 

характеристики експлуатаційної надійності. 

Після обробки результатів проведених ВСВ визначаються: 

мінімальний і максимальний тиск у камері згоряння; 

тягові та енергетичні характеристики РДТП (питомий і повний імпульс тяги); 

час виходу на режим і роботи двигуна, час горіння заряду та спаду тиску, 

середня масова витрата палива; 

стабільність та середня швидкість горіння балістичного палива. 

Масові характеристики визначають зважуванням основних елементів і вузлів 

РДТП до і після проведення ВСВ. 

По закінченню ВСВ обов’язково оцінюється: 

залишкова товщина теплозахисного покриття РДТП, особливо найбільш 

навантажених частин (40…50 % маси покриття руйнується в процесі роботи); 

цілісність корпусу РДТП та його окремих елементів, геометрія елементів і 

вузлів, зокрема площа критичного і вихідного перетину сопла. 

ВСВ проводяться на спеціальному стенді, у склад якого входить оригінальне 

технологічне обладнання, що розроблено і виготовлено на Державному 

підприємстві “Київське конструкторське бюро “Луч” (ДП “ДержККБ “Луч”), 

основним з якого є: 

апаратура дистанційного запуску маршових і стартових РДТП 

АЗСД 7Х2.700.017 (рис. 3); 

апаратура дистанційного вимірювання та реєстрації параметрів роботи РДТП 

АИР 7Х2.700.016 (рис. 4); 

стапель фіксації у вертикальному положенні С–40Т–1 Э240.125.00.000.0 з 

п’єзоелектричним датчиком вимірювання сили тяги; 

датчик внутрішнього тиску газів (монтується в технологічний отвір двигуна), 

а також ваги кранові (для зважування двигуна до і після роботи), прилад для 

вимірювання опору запальної лінії; джерело живлення апаратури постійного струму, 

з’єднувальні кабелі, комплект спеціалізованого інструменту, комплект перехідних 

деталей тощо. 

Перед проведенням ВСВ розробляються програма і методики випробувань, у 

яких задається послідовність виконання технологічних операцій щодо конкретного 

типу РДТП, залежно від його геометричних розмірів, маси, питомого імпульсу, 

особливостей конструкції тощо. Стандартний перелік завдань випробувань 

передбачає виконання наступних робіт: 

зовнішній огляд двигуна з метою виявлення його дефектів; 

підготовка стапеля та іншого технологічного обладнання, необхідного для 

випробувань; 

зважування двигуна та установка його в стапель; 
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проведення вогневих випробувань двигуна з реєстрацією сили тяги, часу 

роботи, сумарного імпульсу тяги, внутрішнього тиску газів двигуна; 

зовнішній огляд і зважування двигуна після випробувань; 

обробка результатів випробувань. 

 

  

Рис. 3. Апаратура запуску 

твердопаливних двигунів 

АЗСД 7Х2.700.017 

Рис. 4. Апаратура вимірювання та 

реєстрації параметрів роботи 

твердопаливних двигунів АИР 7Х2.700.016 

 

Повний імпульс тяги I  досліджуваного двигуна розраховується за відомою 

формулою [4] 



ДT

dt)t(RI
0

, 

де ДT  – час роботи двигуна; )(tR  – питомий імпульс тяги (сила тяги). 

На рис. 5, 6 відповідно, показано ВСВ РДТП авіаційної керованої ракети класу 

“повітря-поверхня” на стапелі С-40Т-1 Э240.125.00.000.0 та результати дослідження 

його питомого імпульсу тяги, які отримані за допомогою апаратури 

АИР 7Х2.700.016. 

У якості основного показника надійності РДТП використовують ймовірність 

безвідмовної роботи за заданий час його функціонування ),( пРДТПРДТП ttР  [5]. На 

практиці це означає, що в довільний момент експлуатації, тобто з моменту запуску 

( nt ) і за весь час його роботи ( РДТПt ) відмов не виникне. 

Показниками надійності окремих комплектуючих РДТП, відповідно до його 

структурно-функціональної схеми надійності (рис. 2), є: 

ймовірність безвідмовного спрацювання піропатронів ),( пРДТППП ttР ; 

ймовірність безвідмовної роботи запалювалювачів ),( пРДТПзп ttР ; 

ймовірність штатної роботи заряду балістичного палива ),( пРДТПЗБП ttР ; 

ймовірність безвідмовної роботи теплозахисного покриття корпусу РДТТ 

),( пРДТПТЗП ttР ; 

ймовірність непрогорання газоводу ),( пРДТПГВ ttР ; 
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ймовірність збереження герметичності РДТП ),( пРДТПГ ttР ; 

ймовірність неруйнування соплового блоку ),( пРДТПСБ ttР ; 

ймовірність штатної роботи газодинамічного блоку ),( пРДТПГДБ ttР . 

Відповідно до [6], ймовірність безвідмовної роботи РДТП оцінюється як 

  



n

i

ii tPtP
1

11 )(Ĕ)(Ĕ  , 

де )(ĔtPi  – точкова оцінка ймовірності безвідмовної роботи i -ї елементу структурно-

функціональної схеми надійності РДТП; i  – коефіцієнт впливу відмов ( 10  i  ) 

i -го елементу структурно-функціональної схеми надійності на безвідмовність 

РДТП; n  – кількість елементів РДТП. 

 

  

Рис. 5. ВСВ РДТП 

авіаційної керованої 

ракети класу  

“повітря-поверхня” 

Рис. 6. Тягова характеристика двигуна авіаційної 

керованої ракети класу “повітря-поверхня” 

 

Для повних відмов коефіцієнт 1i , для часткових (параметричних) – 

значення коефіцієнту i  знаходиться в інтервалі 0,001…0,1. 

Оброблені результати досліджень і ВСВ поповнюють інформаційну базу 

даних ДП “ДержККБ “Луч”щодо конкретного типу АЗУ. 

Досвід проведення робіт з продовження призначених строків служби показав, 

що для РДТП, які мають строки експлуатації понад 30 років, проведення ВСВ є 

обов’язковим. При цьому зазначимо, що ВСВ є руйнівним і затратним видом 

досліджень, що робить актуальними заходи щодо мінімізації їх обсягів без 

погіршення якості оцінок показників надійності. 

Отже, проведення ВСВ РДТП дозволяють максимально повно оцінити їх 

технічний стан та визначити або підтвердити реальні тягові характеристики. За 

результатами цих випробувань також розраховуються або підтверджуються 
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показники надійності. У випадку недостатньої інформації може бути прийняте 

рішення про необхідність додаткових досліджень. 

Реалізація зазначених методів досліджень РДТП авіаційних керованих і 

некерованих ракет дозволила прийняти обґрунтовані рішення щодо можливості і 

доцільності подальшої експлуатації значної номенклатури засобів ураження. 

 

ЛІТЕРАТУРА 

 

1. Ланецький Б.М., Коваль І.В., Лук’янчук В.В., Попов В.П. Загальні науково-

методичні положення з організації та проведення робіт з продовження 

призначених показників зенітних керованих ракет. номенклатура призначених 

показників, структурно-функціональні схеми надійності. // Наук.-техн. журнал 

“Наука і техніка Повітряних Сил Збройних Сил України”. – Х.: ХУПС, 2017. – 

№ 1 (26). – С. 65-70. 

2. Коростельов О. П., Ратніков І. М. , Любарець А. А. До визначення кількості 

керованих ракет для проведення натурних випробувань при продовженні 

ресурсних показників парку ракет // Технологические системы, № 2 (63), 2013. – 

С. 73-75. 

3. Буллер М.Ф., Белова Л.А. Щербань В.В. Изменение теплоты сгорания порохов и 

топлив при длительном хранении. // Механіка та машинобудування. - № 2, 2006. - 

С. 42-47. 

4. Пашков В.И., Постников А.Г. Внешняя баллистика авиационных ракет и 

снарядов. – М.: ВВИА им. проф. Н.Е. Жуковского, 1989. – 231 с. 

5. Основы военно-технических исследований. Теория и приложения. Том 11. Синтез 

системы поддержания исправности средств поражения. Монография / под. ред. 

О.П. Коростелева. – К.: Видавничий дім Дмитра Бураго. 2019. – 332 с. 

 
Надійшла до редакції 28.10.2019 

Рецензент: СНС Шатров А.М. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 173 

УДК 629.7.083 

 

ПЕЧУРА Д.С.,  старший науковий співробітник, кандидат технічних наук, 

старший науковий співробітник 

СЄРИК С.В.,  начальник відділу експлуатації авіаційного озброєння управління 

головного інженера авіації авіації Командування Повітряних Сил Збройних Сил 

України 

ДРОЛЬ О.Ю.,  викладач кафедри тактики та загальновійськових дисциплін 

Харківського національного університету Повітряних Сил імені Івана Кожедуба 

СЮЛЄВ К.В.,  старший викладач факультету підготовки офіцерів запасу за 

контрактом Харківського національного університету Повітряних Сил імені Івана 

Кожедуба 

 

АНАЛІЗ ТЕХНІЧНОГО СТАНУ КЕРОВАНИХ АВІАЦІЙНИХ ЗАСОБІВ 

УРАЖЕННЯ 

 

У статті наведено основні проблемні питання 

щодо підтримання справності керованих 

авіаційних засобів ураження з тривалими 

термінами експлуатації та можливі шляхи їх 

вирішення 

 
Ключові слова: керовані авіаційні засоби ураження, справність, 

ресурсні показники, експлуатація за технічним станом 

 

Технічний стан керованих авіаційних засобів ураження (КАЗУ) є одним з 

ключових проблемних питань, яке напряму впливає на загальний стан боєздатності 

авіації Збройних Сил України. Це обумовлено тим фактом, що КАЗУ є 

специфічними об’єктами авіаційної техніки, які містять матеріали спеціальної хімії, 

досягнення якими граничного стану може привести до непередбачуваних наслідків, 

що, в свою чергу, безпосередньо впливає на безпеку польотів військової авіації і 

створює певну специфіку в плані їх ремонту та продовження ресурсних показників 

(строку служби, строку зберігання). 

Аналіз світового досвіду підтримання справності КАЗУ показав, що на 

озброєнні провідних країн досі знаходяться засоби ураження, 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 КАЗУ є виконання комплексу досліджень та робіт з 

продовження встановлених строків служби, ремонту та модернізації [1]. 

Проведений аналіз конструктивних особливостей (з використанням 

агрегативно-декомпозиційного методу досліджень складних технічних систем [2]) і 

технічного стану КАЗУ, результатів досліджень і робіт з продовження їх ресурсних 
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показників (строку служби, строку зберігання), результатів теоретичних досліджень 

Державного науково-дослідного інституту авіації, лабораторно-стендових 

досліджень та випробувань Державного підприємства “Державне київське 

конструкторське бюро “Луч” і Державного науково-дослідного інституту хімічних 

продуктів, які було виконано протягом 2005…2019 років, даних результатів 

перевірок, які надійшли з військових частин, дозволив визначити ряд загальних 

проблемних питань щодо справності КАЗУ та визначити перспективи і доцільність 

їх подальшої експлуатації [3]. 

Так, для авіаційних керованих ракет (АКР) класу “повітря-повітря” масовою 

несправністю є деградація клейового матеріалу, виділення желеподібної маси та 

відклеювання порохової шашки газогенераторів (порохових акумуляторів тиску). 

Наслідком цієї несправності є скорочення часу керованого польоту. 

Враховуючи подібність конструкції газогенераторів, з високим ступенем 

ймовірності можна очікувати аналогічну несправність і у всієї номенклатури 

коригованих авіаційних бомб (КАБ). 

Протягом 2012…2014 років освоєно ремонт газогенераторів і за позитивними 

результатами лабораторно-стендових та льотних випробувань, визначено, що строк 

служби авіаційних керованих ракет класу “повітря-повітря” може бути продовжено 

до 30…35 років. 

За результатами виконання комплексу досліджень і робіт з продовження 

ресурсних показників (строку служби, строку зберігання) АКР класу “повітря-

поверхня” та позитивними результатами льотних випробувань визначено 

можливість прогнозування терміни їх експлуатації до 30…35 років. 

Основною проблемою у КАБ, крім прогнозованого технічного стану їх 

газогенераторів, є велика кількість відмов їх апаратурних частин, що обумовило 

призупинення виконання робіт з визначення можливості продовження призначеного 

строку їх служби до 30 років з дати виготовлення. 

Зазначимо, що загальною проблемою всіх КАЗУ є поступове накопичення у 

військових частинах після проведення перевірок несправних головок самонаведення 

та відсіків (блоків) керування. Для прикладу на рис. 1, 2 наведено розподіл 

несправностей ракет типу Р-27 та Р-73 за системами. 

Таким чином, на сьогоднішній день основною причиною несправності КАЗУ є 

вичерпання встановлених строків служби. Відмови їх апаратурних частин не носять 

масовий характер та не є визначальними. 

Підтримання та відновлення справності парку КАЗУ доцільно виконувати 

шляхом: 

проведення досліджень і робіт з визначення можливості продовження 

ресурсних показників (строку служби, строку зберігання); 

освоєння ремонту складових частин, вузлів та агрегатів АЗУ, технічний стан 

яких досяг граничного стану, особливо критичних з точки зору безпеки експлуатації 

та застосування. 
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Рис. 1. Розподіл несправностей ракет типу Р-27 за системами 

 

 

Рис. 2. Розподіл несправностей ракет типу Р-73 за системами 

 

Збільшення строків служби КАЗУ вимагає проведення теоретичних та 

експериментальних досліджень із залученням підприємств промисловості 

Державного концерну “Укроборонпром” та профільних науково-дослідних установ 

Міністерства оборони України. При цьому вірогідною є необхідність виконання 

ремонтно-відновлювальних робіт (модернізації) з встановленням призначеного 

терміну служби групам виробів. 

Завдання щодо практичної реалізації відповідних заходів можливо здійснити 

двома шляхами. 

Перший шлях передбачає закупівлю Міністерством оборони України нових 

КАЗУ у підприємств промисловості, у тому числі й закордонних. 

Реалізація другого шляху потребує виконання досліджень і робіт з метою 

продовження ресурсних показників (строку служби, строку зберігання) КАЗУ та 
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освоєння ремонту їх найбільш критичних складових частин з використанням 

виробничо-технологічних можливостей профільних підприємств Державного 

концерну “Укроборонпром”, а також визначення можливості переведення складових 

частин КАЗУ (або КАЗУ в цілому) на експлуатацію за технічним станом. 

Очевидно, що перший шлях потребує значних фінансових затрат. Другий 

шлях більш складний у організаційному аспекті, але набагато економічніший. 

Визначення можливості переведення на експлуатацію за технічним станом 

КАЗУ вимагає розробки методики прогнозування тенденції зміни технічного стану 

та прогнозування граничного строку служби КАЗУ і їх складових частин. Оскільки 

рівень контролепридатності складових частин КАЗУ дозволяє оцінювати їх 

технічний стан з високим ступенем достовірності протягом всього періоду 

експлуатації, то вирішення даної задачі пропонується за допомогою математичного 

апарату теорії ймовірності – регресійного аналізу [5]. 
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Технічна діагностика авіаційної техніки  це сучасна наука, яка постійно 

удосконалюється, знаходиться у пошуках нового. Бажання людини зрозуміти 

сутність фізичних процесів, які виникають у авіаційних конструкціях при 

експлуатації, постійно рухає цю науку вперед [4]. 

Технічна діагностика авіаційної техніки вирішує велике коло завдань, але 

основне  це розпізнання стану технічних систем в умовах обмеженої інформації. 

Вирішення діагностичних завдань, а саме, віднесення об'єкту до справного або 

несправного стану, завжди пов'язано з ризиком помилкової тривоги або пропуску 

дефекту, так звані похибки першого або другого родів [3].  

Нині широко поширені й значно розвинені методи і засоби діагностики, які 

засновані на різних фізичних принципах та дозволяють охопити контролем 

найбільш відповідальні вузли, агрегати і системи. 

Методи діагностики авіаційних газотурбінних двигунів (далі – ГТД) умовно 

можна розділити на методи прямих вимірів структурних та функціональних 

діагностичних параметрів, що визначають технічний стан ГТД, і методи 

безрозбірної (оперативної) діагностики по непрямих параметрах [2]. 

В якості методів прямих вимірювань використовують діагностичні параметри, 

що містять інформацію про зміну структурних характеристик стану двигуна. Ці 

методи дозволяють отримати досить точні результати оцінки, наприклад, зносу 

окремих елементів. Проте їх застосування ускладнене низькою технологічністю ГТД 

і у більшості випадків викликає необхідність технологічного розбирання двигуна. 

Це знижує достовірність контролю, оскільки стан будь-якого технічного об'єкту 

після розбирання не адекватний його стану до виконання цих процедур. Необхідно 

відмітити також, що в процесі експлуатації розбирання ГТД у більшості випадків не 

є можливим. 

 

 
© Самулєєв В.В., Шумілін Г.О., Агамова Р.Г., 2019 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 178 

Методи оперативної діагностики по непрямих параметрах позбавлені 

перерахованих недоліків, хоча інколи вони не дозволяють локалізувати місце 

дефекту. 
Так, під час експлуатації двигунів АИ-25ТЛ виникла необхідність оперативної 

діагностики технічного стану окремих виробів для прийняття рішення щодо 

можливості їх подальшої експлуатації. Поряд з іншими методами для оцінки 

технічного стану двигунів, було використано метод спектрального аналізу масла [1]. 

Для проведення дослідження була визначена група двигунів АИ-25ТЛ, з яких 

відібрані проби масла та направлені до ДП “ЛРЗ “Мотор” для проведення аналізу із 

застосуванням спектроаналізатора БАРС-3 з метою визначення концентрації у маслі 

продуктів зносу заліза (Fe) та міді (Cu) [5]. 

Масло у даному випадку є носієм інформації про стан робочих механічних 

пар, які ним омиваються, труться та зношуються. Як показує досвід, відрізок часу 

від початку процесу руйнування поверхневого шару до моменту повного 

руйнування деталі, як правило, досить великий, що дає можливість виявляти 

несправності вже на початковому етапі процесу зношування. 

Кількість і форма продуктів зносу, що поступають в масло, залежить від 

швидкості накопичення часток зносу. 

Отримані відомості концентрації продуктів зносу Fe та Cu у маслі 

досліджуваних двигунів та додаткові відомості, які були надіслані експлуатуючими 

частинами по напрацюванню досліджуваних двигунів після останнього ремонту та 

крайній заміни масла і до моменту відбору проб для аналізу, були проаналізовані 

фахівцями інституту. Результати аналізу наведено на рис. 1. 

ДП “ЛРЗ “Мотор” також була надана оцінка величини похибок вимірювання 

концентрації Fe та Cu апаратурою БАРС-3: 

спектральний аналіз масла на аналізаторі БАРС-3 виконується відповідно до 

випуску Військово-Повітряних Сил № 5345 “Применение анализатора БАРС-3 для 

технической диагностики авиационной техники” (далі – Випуск) [5]; 

похибка електронної частини самого аналізатора БАРС-3 при проведенні 

спектрального аналізу складає приблизно 2 %; 

градуювання приладу виконується по зразках, які виготовляються 

підприємством по методиці, наведеній у Випуску; 

практична відтворюваність результатів аналізу в діапазоні 1...5 г/т складає 

приблизно 20...30 %, в діапазоні понад 5 г/т приблизно 15 %, а діапазон до 1 г/т є 

факультативним і похибка відтворення в цьому діапазоні не досліджувалась. 

Таким чином, наведені на рис. 1 дані щодо концентрації продуктів зносу Fe та 

Cu у маслі зазначених двигунів перебувають у області, де похибка відтворюваності 

результатів аналізу може перевищувати 20–30 % або взагалі не визначена. 

Виміряна із застосуванням БАРС-3 концентрація Cu в маслі усіх досліджуваних 

двигунів (рис. 1) не перевищує 0,5 г/т, а концентрація Fe у маслі всіх двигунів, за 

виключенням двигуна № 6, не перевищує 0,8 г/т. 
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1 – 7082521100106, 2 – 7082524100036, 3 – 7082524800083, 4 – 7082524600124, 5 – 7082521300020,  

6 – 7082523200008, 7 – 7082521100037, 8 – 7082521300015, 9 – 9052524100021 

Рис. 1. Залежності концентрації домішок в маслі досліджуваних двигунів АИ-25ТЛ від їх напрацювання 
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Концентрація Fe у маслі двигуна № 6 складає 1,8 г/т, що обумовлено його 

тривалим напрацюванням після останнього ремонту та після попередньої заміни 

масла, після якої двигун напрацював приблизно 240 годин.  

Так, нижній рівень концентрації Fe у маслі двигуна АЛ-31Ф, по досягненні 

якого приймається рішення про додатковий контроль, складає 9 г/т. У разі 

перевищення цього рівня концентрації Fe у маслі виконується контроль магнітної 

пробки двигуна, огляд фільтроелементів маслофільтра, перевірка вибігу роторів та 

повторне відбирання масла для аналізу.  

Враховуючи вище викладене зроблено такі висновки: 

1. Виміряні концентрації продуктів зносу Fe та Cu із застосуванням БАРС-3 у 

маслі досліджуваних двигунів АИ-25ТЛ перебувають у такому діапазоні, де метод 

має похибку, що може перевищувати 20...30 % або взагалі не визначену. 

2. Отримані результати вимірювання концентрації продуктів зносу Fe < 0,8 г/т 

та Cu < 0,5 г/т у маслі досліджуваних двигунів АИ-25ТЛ свідчать, з одного боку про 

задовільний стан трибологічних систем двигунів, які омиваються маслом, а з іншого 

боку є наслідком відносно високої витрати масла під час експлуатації та природного 

виносу продуктів зносу з двигунів, що при поповненні маслосистем свіжим маслом 

призводить до зниження концентрації продуктів зносу в них. 

3. Застосування БАРС-3 для діагностування трибологічних систем двигунів 

АИ-25ТЛ, які омиваються маслом, у зв’язку із низькою чутливістю та великою 

похибкою методу вимірювання концентрації продуктів зносу Fe та Cu у маслі в 

діапазоні концентрацій, які притаманні двигунам АИ-25ТЛ, а також відсутність 

норм на допустиму концентрацію продуктів зносу Fe та Cu, є недоцільним. 
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РЕКОМЕНДАЦІЇ ЩОДО ВИБОРУ МАТЕМАТИЧНОЇ МОДЕЛІ 

ОЦІНЮВАННЯ ЕФЕКТИВНОСТІ КОНТРРАДІОЕЛЕКТРОННОЇ ПРОТИДІЇ 

БОРТОВІЙ СТАНЦІЇ ПЕРЕШКОД ПРОТИВНИКА В ПОВІТРЯНОМУ БОЮ 
 

У статті авторами запропоновані рекомендації 

щодо вибору математичної моделі оцінювання 

ефективності контррадіоелектронної протидії 

бортовій станції перешкод противника в 

повітряному бою та визначено один із можливих 

підходів до рішення задачі оцінювання 

ефективності ведення контррадіоелектронної 

протидії бортовим станціям активних перешкод 

індивідуального захисту противника з 

використанням методу нечітких оцінок ситуацій 

на основі використання методу Брауна-Робінсон 

 
Ключові слова: контррадіоелектронна протидія, бортова 

радіолокаційна станцій управління зброєю, станція активних перешкод 

індивідуального захисту, рекомендації, ефективність 

 

Активний розвиток повітряних засобів радіоелектронної боротьби (РЕБ), 

висока ефективність їх застосування та значна вартість засобів ураження змушує 

фахівців шукати альтернативні шляхи впливу на них з метою зменшення 

ефективності їх використання з одночасним підвищенням ефективності застосування 

власних бортових радіолокаційних станцій управління зброєю (БРЛС УЗ) під час 

ведення повітряного бою. Одним з таких шляхів є тенденція переходу з пасивного 

захисту від перешкод, які вже потрапили на вхід приймача, до активної протидії 

самим станціям активних перешкод (САП), з метою зменшення ефективності 

перешкоди, яка приходить на вхід приймача. Даний напрямок розвитку 

радіолокаційної техніки отримав назву – контррадіоелектронна протидія (КРЕП) [1]. 

На сьогоднішній день відомо чотири способи КРЕП бортовим станціям активних 

перешкод індивідуального захисту (САП ІЗ) [1…4]. В [1] визначено послідовність їх 

можливого застосування під час ведення повітряного бою із врахуванням обмежень  
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щодо їх застосування, а також в [5] запропоновано використання нечіткої ігрової 

моделі щодо оцінювання ефективності їх застосування, для описування процесів з 

обмеженою вхідною інформацією. Також в цій роботі [5] запропоновано один із 

підходів щодо вирішення нечіткої матричної моделі, яка описує процес ведення 

КРЕП. Але під час рішення є деякі математичні особливості неотримання 

практичного результату рішення задачі, тому пошук рішення нечіткої матричної гри 

іншими способами та надання рекомендації щодо вибору математичної моделі 

оцінювання ефективності КРЕП бортовій станції перешкод противника в повітряному 

бою є актуальним та своєчасним завданням. Аналіз останніх досліджень, публікацій 

присвячених цій тематиці [1…8], свідчить, що подальше дослідження питань 

можливості протидії САП ІЗ розробленими способами необхідно, але процес 

протистояння в повітряному бою БРЛС УЗ та САП ІЗ протікає в умовах стохастичної 

невизначеності перешкодової обстановки у зв’язку з відсутністю повної інформації 

про: вплив нових способів КРЕП на САП ІЗ, тактико-технічні характеристики САП ІЗ 

противника, невідомих умов ведення повітряного бою, відсутності практичних оцінок 

перешкодозахищеності БРЛС УЗ при веденні КРЕП на певних етапах бою. Все це 

впливає на пошук нових шляхів КРЕП САП ІЗ противника та надання рекомендації 

оцінювання ефективності застосування запропонованих способів як окремо так і у 

комплексі в умовах із обмеженою апріорною інформацією про противника.  

Тому метою статті є надання рекомендації щодо вибору математичної моделі 

оцінювання ефективності КРЕП бортовій станції перешкод противника в 

повітряному бою та визначення одного із можливих підходів до рішення зазначеної 

задачі з використанням методу нечітких оцінок ситуацій. 

Під час повітряного протистояння можливі ситуації, в яких відомі існуючі 

стратегії ведення радіоелектронного подавлення (РЕП) САП ІЗ противника, але 

невідомо, яка з існуючих стратегій має місце в даний час [5]. Така ситуація може бути у 

повітряному бою, коли є відомими дані про типи літаків-винищувачів та засоби 

протидії, які встановлені на цих літаках, а також загальні бойові можливості бортових 

комплексів оборони (БКО) літаків противника, варіанти їх застосування та можливості 

реалізації розроблених способів КРЕП. Але невідомою під час повітряного 

протистояння залишається інформація про те, які види перешкод він створює, чи 

ввімкнена взагалі САП ІЗ на випромінювання та подальші варіанти продовження бою. 

Все це спонукає до використання, для опису даного процесу, математичної моделі у 

вигляді матричної гри із використанням нечітких оцінок ситуацій, які складаються. 

Тобто для прийняття рішення в повітряному бою на застосування тої чи іншої дії та 

протидії можуть використовуватися нечіткі ігрові моделі, в яких оцінки ефективності 

задаються нечіткими величинами. Дана модель є найбільш адекватною для описання 

цієї ситуації боротьби засобів РЕП противника (САП ІЗ) із БРЛС УЗ літака-

винищувача в умовах здійснення ним КРЕП [5]. Ця математична модель для оцінки 

ефективності роботи систем автосупроводження за направленням (АСН) БРЛС УЗ в 

умовах ведення КРЕП має вигляд матриці ефективності ija , де ija  – ефективність 

роботи системи АСН БРЛС УЗ для кожного рішення niAi ,1,   та кожного стану 

середовища mjВ j ,1,   – способу створення перешкод [2]: 
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à ji    ,                                                         (1) 

де 1А , 2А  – стратегії сторони А САП ІЗ (створення відповідних перешкод); 1В , 2В  – 

чисті стратегії сторони В (БРЛС УЗ) (запропоновані способи КРЕП САЗ ІЗ, коли вона 

працює в режимі створення відповідних перешкод); 2,1,2,1,  jià ji  – нечіткі 

величини, які являють собою ймовірності супроводження цілі системою АСН БРЛС 

УЗ в умовах створення перешкод різних видів та при одночасному веденні КРЕП, які 

є показниками ефективності ведення протидії запропонованими способами. 

Труднощі при використанні моделі у вигляді нечіткої матричної гри для 

оцінки ефективності ведення КРЕП виникають при визначені елементів матриць 

виграшів ( ija  – ефективність роботи системи АСН БРЛС УЗ для кожного рішення 

усіх сторін відповідно), тому як об’єм інформації про ефективність роботи системи 

АСН БРЛС УЗ при створенні запропонованих способів КРЕП обмежений, що не дає 

змогу об’єктивно визначити ці елементи існуючими методами.Сьогодні під час 

ведення повітряного бою не можливо лише пасивно захищатися від сучасних 

засобів та систем РЕБ, потрібно активно їм протидіяти як перед початком, так і під 

час ведення повітряного бою. Для вибору математичної моделі оцінювання 

ефективності КРЕП бортовій станції перешкод противника в повітряному бою ми 

рекомендуємо розглядати напрям здійснення КРЕП (рис. 1), як процес активної 

протидії САП ІЗ, тобто подавлення самих бортових засобів РЕП, а саме, САП ІЗ та її 

інформаційної підсистеми (станції попередження про опромінення (СПО), автомату 

постановки перешкод (АПП) тощо). 
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Рис. 1. Приклад здійснення КРЕП 

 

Вірне визначення ситуації та ефективності ведення того чи іншого способу 

КРЕП в повітряному бою пов’язано з накопиченням та аналізом апріорної інформації 

про ефективність дії перешкод на БРЛС УЗ та впливу відповідних способів КРЕП на 

САП ІЗ противника для зменшення їх ефективності. Існує два принципово різних 

способи отримання апріорної інформації. Перший з них складається в 

безпосередньому вивченні фактичних ситуацій, які складаються в повітряному бою 

на основі аналізу досвіду бойових дій винищувальної авіації. Другий спосіб полягає в 

евристичному конструюванні апріорної інформації на основі методів інженерної 

психології. Найкращим за точністю та достовірністю є перший спосіб, але він 
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вимагає наявності фактичного матеріалу в повному обсязі (при неодноразовому 

використанні в реальних умовах). Коли відсутня деяка інформація, яка характеризує 

обстановку в повітряному бою чи взагалі отримання її складає вирішення дуже 

складної задачі, то доповнити її можна завдяки методом інженерної психології. 

Точність цих методів істотно залежить від професійного рівня експертів, але при 

конструюванні більшості ситуацій повітряного бою в складній перешкодовій 

обстановці на теперішній час є можливим. Тому нами рекомендовано, для вибору 

математичної моделі оцінювання ефективності КРЕП бортовій станції перешкод 

противника в повітряному бою, використання теорії нечітких множин у випадку 

евристичного конструювання апріорної інформації на основі методів інженерної 

психології, так як в цьому випадку отримання інформації має ярко виражений 

суб’єктивний (нечіткий) характер, якій найбільш якісно відображає стрімку хвилю 

розробки та модернізації засобів РЕБ. 

При знаходженні оптимального 

рішення на використання того чи іншого 

способу КРЕП у випадку, коли воно полягає 

в змішаних стратегіях, в [5, 6] відмічалося, 

що отримане рішення стає чутливим до 

задавання елементів jiа
 
матриці. Шляхом 

опрацювання результатів експертного 

опитування елементи матриці задаються у 

вигляді нечітких чисел з відповідними 

функціями приналежності, які будуть 

залежати від конкретної обстановки, що 

склалася в повітряному бою в умовах 

обмеженої інформації про використання 

того чи іншого способу КРЕП (рис. 2, 

рис. 3): 11a  – ймовірність супроводження 

системою АСН БРЛС УЗ цілі під час 

створення САП ІЗ поляризаційної 

перешкоди на фіксованій площині 

поляризації та відповідного їй способу 

КРЕП (рис. 2.1)  95,0;9,0;85,0;8,011a ; 22à – 

ймовірність супроводження системою АСН БРЛС УЗ цілі під час створення САП ІЗ 

поляризаційної перешкоди, яка 

наводиться по реакції БРЛС та 

відповідного їй способу КРЕП 

(рис. 2.2) 

 8,0;75,0;7,0;65,022à ; 21à  – 

ймовірність супроводження 

системою АСН БРЛС УЗ цілі під 

час створення САП ІЗ 

поляризаційної перешкоди на 

фіксованій площині поляризації 
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Рис. 3. Елементи матриць виграшів при 

неспівпаданні способів КРЕП та перешкод 
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Рис. 2. Елементи матриць виграшів 
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та неспівпаданні способу КРЕП (рис. 3.1)  35,0;3,0;25,0;2,012à ; 12а  – ймовірність 

супроводження системою АСН БРЛС УЗ цілі під час створення САП ІЗ поляризаційної 

перешкоди, яка наводиться за реакцією БРЛС УЗ та неспівпаданні способу КРЕП 

(рис. 3.2)  2,0;15,0;1,0;05,021à . Відхід від теорії ймовірності обумовлений тим, що 

модель на основі теорії ймовірностей пристосована до обробки точної, розподіленої за 

реалізаціями інформації. Як тільки виникне неточність в окремій реалізації модель 

стає нездатною для її використання. Нечіткі величини  4321 ;;; aaaaa ji  , отримані на 

основі експертного опитування, задані трапецеїдальними функціями приналежності, 

де числа 1a  та 4a  – визначають носій нечіткого числа, а числа 2a  і 3a  – його ядро [6]. 

Внаслідок визначення елементів матричної гри ми отримали наступну матрицю 

виграшів для сторони з БРЛС УЗ:  
   

   8,0;75,0;7,0;65,02,0;15,0;1,0;05,0

35,0;3,0;25,0;2,095,0;9,0;85,0;8,0
 jiàÀ .                             (2) 

Рішення даної матричної алгебраїчним методом проведено в [5] та має такі 

результати: наближені оцінки оптимальних змішаних стратегій використання 

розроблених способів, отримані при 30к , дорівнюють: 
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Приблизна ціна гри визначається як середньоарифметичне між нижньою 

оцінкою гри  , яка дорівнює мінімально накопиченому виграшу 
 816315813312 ,;,;,;,

min




  

гравця, та верхньою 

оцінкою гри  , яка 

дорівнює максимальному 

сумарному програшу 
 4,17;9,15;4,14;9,12

max
  

гравця В , поділеному на k  

(число ітерацій ):  

 

 .,;,;,;,

,;,;,;,

k

max
min

А

570520470420

60

234231228225

22


















 

Тому як елементи 

матриці виграшів задані 

нечіткими числами, потрібно 

відмітити, що рішення 

нечіткої матричної гри 

алгебраїчним методом може 

виявитися неможливим, 

тому що в знаменнику виразів, які визначають змішані стратегії гравців може 

потрапити число, яке утримує в своєму носії нечіткий нуль. Так як ця математична 

Рис. 4. Порівняння нечітких чисел при значенні   - зрізу 

  5,0х : 1) 14-а ітерація гравця В; 2) 7-я ітерація гравця А 

 хВ  
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операція (ділення на нечітке число, яке утримує у своєму носії нуль) не визначена, 

тому ми рекомендуємо, для вирішення такої задачі використовувати ітераційний метод 

Брауна-Робінсон [6]. В цьому випадку над нечіткими числами будуть виконуватися 

математичні операції складання та порівняння. Крім того отримані змішані стратегії 

гравців для різних випадків будуть визначені у вигляді чітких чисел. Здійснюючи 

рішення за приблизним (ітераційним) методом Брауна-Робінсон потрібно розіграти 

експеримент, в якому гравці А  та В  почергово один проти одного будуть 

використовувати свої чисті стратегії та кожний з них буде покладатися на те, що 

майбутнє буде походити на минуле. При вирішенні заданої задачі методом Брауна-

Робінсон необхідно здійснювати порівняння нечітких чисел. Для цього порівняння 

використовувалися індекси ранжирування 3Н . Спочатку, для кожного нечіткого числа 

(отриманого значення при відповідній ітерації) визначалися величини  - зрізу (рис. 4): 

2

 


 з
,                                                       (3) 

де   AA inf;sup   ; A  – множина нечіткого числа на  - рівні; 

потім визначаються індекси ранжування : 

   зВзА

зВ
В

зВзA

зA
A НH









,max
;

,max
  .                             (4) 

Далі здійснюється порівняння, якщо ВА НН   то АВ . 

Наведемо два приклади порівняння нечітких чисел. 

Наприклад, для порівняння нечітких чисел при 14-ій ітерації гравця В  необхідно 

порівняти два нечітких числа  58871746 ,;,;,;,А   та  67962655 ,;,;,;,B  , щоб визначити 

максимальне з них і вибрати потрібну стратегію гравця А . При порівнянні всіх чисел 

  – зріз брався на   5,0х . 

Тепер визначимо величини 
2

 


 з , з рис. 4 (1) отримаємо, що для 

нечіткого числа À  75,6,05,8   ÀÀ  , а для В 85,5;25,7   ÂÂ  . Тоді 

отримаємо, що: ;4,7
2

75,605,8

2






  

 Àç 55,6
2

85,525,7



Âç , максимальним 

значенням з  буде:     9,755,6;4,7max;max ВзАз  . 

Розрахуємо індекси ранжирування: 
 

;
,

,

;max
Н

ВзАз

Аз

Аз 1
47

47





  

890
97

556

47
,

,

,

,
Н

Вз

Вз 


 , тому як ВзАз НН   то ВА  . Тому як ВА  , то наступною 

потрібною стратегією гравця А  буде перша (спосіб КРЕП САП ІЗ, коли вона працює в 

режимі створення поляризаційної перешкоди на фіксованій площині поляризації), тому 

як при її використанні можна отримати максимальний виграш. 

Аналогічно порівнюються нечіткі числа при визначенні необхідної потрібної 

стратегії гравця В . 

Наприклад, для порівняння нечітких чисел  4405473353 ,;,;,;,А   та 

 8345313752 ,;,;,;,B   на 7-ій ітерації гравця А  визначимо величини 
2

 


 ç , з 
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рис. 4 (2) отримаємо, що для нечіткого числа À 6,3,2,4   ÀÀ  , а для 

В 0,3;6,3   ÂÂ  . Тоді: 3,3
2

0,36,3
;9,3

2

6,32,4

2









 

ÂçÀç 


 . 

Визначимо максимальне значення з як     9,33,3;9,3max;max ÂçÀç  . 

Розрахуємо індекси ранжирування: 

 
850

93

33

93
1

93

93
,

,

,

,
Н;

,

,

;max
Н

Вз

Вз

ВзАз

Аз

Аз 






 , так як ВзАз НН   то ВА  . Тому як 

АВ  , наступною потрібною стратегією гравця В  буде друга (створення 

поляризаційної перешкоди, яка наводиться по реакції БРЛС), тому як при її 

створенні буде найменший програш. 

Метод Брауна-Робінсон – це приблизний метод рішення матричних ігор, але 

при збільшенні числа ітерацій його рішення наближається до точного рішення. В 

цьому можна впевнитися тим, що вже при здійсненних нами 30-ти ітераціях 

ймовірності використання чистих стратегій, які отримані при точному рішенні 

матричної гри з чіткими оцінками [5] 590410510490 ,;,S,,;,S BA
 , незначно 

відрізняються від частоти використання цих стратегій гравцями при рішенні цієї 

задачі приблизним методом Брауна-Робінсон з нечіткими оцінками: 

.63,0;37,0,
30

19
;

30

11
;5,0;5,0

30

15
;

30

15
 ВА SS  При збільшенні числа ітерацій вони 

наближалися би до рішення точним методом. 

Як бачимо, отримане рішення ціни гри  56,0;51,0;48,0;43,0А  не на багато 

відрізняється від того, яке отримано при задаванні ймовірностей супроводження 

системою АСН БРЛС УЗ чіткими (детермінованими) числами 

51,0 jiji

i j

jiÀ qpa , але це рішення менш чутливе до задавання елементів 

матриці виграшів jiа . 

Висновки. Запропонований підхід до рішення задачі оцінювання 

ефективності ведення КРЕП САП ІЗ противника з використанням методу нечітких 

оцінок ситуацій на основі використання методу Брауна-Робінсона, дозволяє уникати 

математичної операції ділення на нечіткий нуль під час проведення оцінки. Нечітка 

ігрова модель є більш адекватною моделлю для оцінювання ефективності роботи 

системи АСН БРЛС УЗ в умовах створення перешкод різних видів та при здійсненні 

відповідних способів КРЕП під час повітряного протистояння. Застосування 

запропонованих моделей є простим та доступним сьогодні, а практична їх реалізація 

можлива й без наявності повної інформації про противника. Сторона яка перша 

почне застосовувати КРЕП на певному часовому інтервалі буде мати певну перевагу 

над противником під час повітряного бою. Подальшим напрямком досліджень 

вбачається розроблення математичної моделі оцінювання ефективності КРЕП 

бортовій станції перешкод противника у повітряному бою. 
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БАГАТОКРИТЕРІАЛЬНА ЗАДАЧА РОЗПОДІЛУ ОБМЕЖЕНИХ РЕСУРСІВ 
 

Представлені результати досліджень оптимізації 

розподілу глобального ресурсу  при обмеженнях 

знизу, які накладаються на парціальні ресурси,  на 

основі концепції нелінійної схеми компромісів 

 
Ключові слова: розподіл ресурсів, багатокритеріальна оптимізація, 

обмеження ресурсів, нелінійна схема компромісів 

 

У різних сферах управління актуальним є завдання такого розподілу ресурсів 

між окремими напрямками (об'єктами), при якому забезпечується найбільш 

ефективне їх функціонування в заданих обставинах. Часто це завдання вирішується 

суб'єктивно, виходячи з досвіду і професійної кваліфікації особи, яка приймає 

рішення (ОПР). У простих випадках такий підхід може бути виправданим. Однак, з 

наявністю великої кількісті напрямків (об'єктів) і в відповідальних випадках ціна 

помилки управлінських рішень різко зростає. Необхідно розробити формалізовані 

методи підтримки прийняття рішень з метою компромісного розподілу ресурсів між 

об'єктами відповідно до усіх заданих обставин. 

Однією з таких обставин, зазвичай, є обмеженність ресурсів. 

Найпоширенішим випадком є обмеженість зверху загального (глобального) ресурсу, 

який підлягає розподілу між окремими об'єктами. В роботі [1] розглядається, 

зокрема, задача перерозподілу коштів при зменшенні раніше запланованого обсягу 

фінансування проектів. 

У практичних випадках обмеження накладаються не тільки на глобальний 

ресурс, а й на парціальні ресурси, виділені на окремі об'єкти. При цьому обмеження 

можуть накладатися як знизу, так і зверху. Найцікавішим випадком є обмеження 

парціальних ресурсів знизу. Цей тип обмеження відбувається в багатьох предметних 

галузях. 

В даній роботі розглядаєтся задача оптимізації розподілу глобального ресурсу  

при обмеженнях знизу, які накладаються на парціальні ресурси. 

Приклад. Для виконання декількох авіарейсів в різні міста аеропорт має 

певний ресурс палива, який підлягає розподілу між літаками. Для кожного рейсу 

існує нижня межа, менш за яку виділяти паливо безглуздо, літак просто не досягне 

свого місця призначення. Якщо даний рейс отримає паливо більш нижньої межі, то у 

нього з’явиться можливість вільного маневрування за ешелонами, обходу грозового 
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фронту, відльоту на запасний аеродром та інше. У цьому і є сутність обмеження 

знизу для кожного парціального ресурсу. Неважко бачити, що сума таких обмежень 

для всіх парціальних ресурсів являє собою обмеження знизу для глобального 

ресурсу. 

Проблема полягає в побудові адекватної цільової функції для оптимізації 

процесу розподілу ресурсів в умовах їх обмеженності. Простий равномірний 

розподіл в даному випадку не годиться, тому що може поставити деякі об’єкти на 

грань неможливості їх функціонування, в той же час як інші об’єкты отримують 

невиправдано великий ресурс. 

У цій статті для вирішення вказаної проблеми пропонується підхід 

багатокритеріальної оптимізації з використанням  нелінійної схеми компромісів 

[2, 3]. 

 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ 

Оскільки проблема, що розглядається, актуальна для різних предметних 

галузей, викладемо постановку задачі в загальному вигляді. 

Заданий, підлягаючий розподілу глобальний ресурс R, а також 2n напрямків 

(об’єктів), кожному з котрих надається  парціальний ресурс  

 

                                                   },1,0{ niRrrXr iiri  A .                                       (1) 

           

При цьому виконується умова 

 

                                                                    



n

i
i Rr

1

.                                                         (2) 

 

Для кожного об’єкту надається відома (або визначається методом експертних 

оцінок) гранично допустима величина ресурсу, менш за яку даний об’єкт 

функціонувати не має можливості. Таким чином, задається система обмежень знизу 

                                                      niRBBr
n

i
iii ,1,,

1

 


.                                              (3) 

При невиконанні умов (3) задача не має вирішення. 

З урахуванням (3) вираз (1) перетвориться до вигляду 

 

                                                 
 },1,{ niRrBrXr iiiri 

. 

 

Ставиться завдання: визначити такі парціальні ресурси, при яких виконуються 

умови (2) і (3) та набуває екстремальне значення деяка цільова функція, вигляд якої  

слід вибрати і обгрунтувати. 

 

МЕТОД ВИРІШЕННЯ 

Ресурси мають двояку природу. З однієї сторони, їх можна розглядати як 

незалежні змінні аргументи оптимізації цільової функції. З другої сторони, для 
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кожного з об’єктів логічним є прагнення максимізувати свій парціальний ресурс, 

відійти як можна далі від небезпечного обмеження   для збільшення ефективності 

свого функціонування. З цієї точки зору ресурси можуть розглядатися як часткові 

критерії  якості функціонування відповідних об’єктів. Враховуючи (2) і (3), ці 

критерії є обмеженими знизу, позитивними і суперечливими (збільшення одного 

ресурсу можливо тільки за рахунок зменшення інших).  

Як показано у роботі [2], викладені передумови дозволяють вибрати в якості 

цільової функції скалярну згортку приватних критеріїв за нелінійною схемою 

компромісів (НСК). Механізм НСК розроблено для критеріїв, які мінімізуються. 

Щоб використати його у нашому випадку, необхідно встановити спосіб пошуку 

екстремуму цільової функції як мінімізацію та застосовувати монотонне (теорема 

Гермейєра) перетворення, яке приводить критерії, що максимізуються, до вигляду 

мінімізуємих. Таким перетворенням може бути 

 

                                         niBAry iiii ,1,/1,/1  . 

 

Зрозуміло, що критерії  ii ry  обмежені зверху величинами  niAi ,1,  . 

Концепція нелінійної схеми компромісів заснована на принципі “подалі від 

обмежень”. Передбачається, що функцію корисності ОПР оцінює як кращі саме ті 

рішення, які дають найбільше віддалення критеріїв від небезпечних обмежень. 

Скалярна  згортка являє собою модель функції корисності і  включає в себе в явному 

вигляді різницю ii yA   в якості характеристики напруженості ситуації прийняття 

рішення. Це дозволяє штрафувати критерії за приближення до своїх обмежень. 

Тоді цільова функція набуває класичний вигляд скалярної згортки за 

нелінійною схемою компромісів в уніфікованій формі для мінімізуємих критеріїв 

[2]: 
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Скалярна згортка виступає як інструмент композиції критеріїв для різних  

альтернатив  rXr . Тому задача векторної оптимізації розподілу обмежених  

ресурсів, з урахуванням обмежень для аргументів, приймає вигляд 
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Задачу (4) можна вирішити як аналитично, використовуючи метод 

невизначених множників Лагранжа, так і чисельними методами, якщо аналітичне 

рішення виявляется скрутним. 

 

ПРОГРАМА ВЕКТОРНОЇ ОПТИМІЗАЦІЇ 

Для вирішення широкого спектру оптимізаційних задач розроблено та 

наведено у роботі [2] програму векторної оптимізації TURBO-OPTIM. Програма 
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виконана на мові Borland C++3.1 з використанням бібліотеки Turbo Vision, що 

забезпечує ефективне використання ресурсів ЕОМ, стандартизоване та зручне 

середовище для користувача, простоту модифікації та налагодження.  

Для роботи з програмою необхідно виконати наступні етапи: 

виділити набір часткових критеріїв так, щоби всі вони приймали позитивні 

значення та потребували б мінімізації; 

визначити допустиме граничне значення для кожного критерію; 

виділити набір параметрів (незалежних змінних), від яких залежать приватні 

критерії; 

визначити діапазон зміни кожного параметру (мінімальне, стартове та 

максимальне значення); 

задати обмеження для параметрів, які мають вигляд нерівностей 

   kjrg j ,1,0  , де к – кількість обмежень; 

визначити вигляд залежності часткових критеріїв від параметрів. 

Програма дозволяє вирішувати задачі оптимізації для наступних випадків 

зв’язку часткових критеріїв з аргументами оптимізації (параметрами): 

критерії виражаються через параметри явно, відомі аналітичні залежності; 

критерії являються деякими функціоналами і для розрахунку їх значень 

потрібно рішення системи диференціальних рівнянь; 

залежності критеріїв від параметрів не відомі і для їх визначення необхідно 

проведення експериментів; 

значення критеріїв можна отримати, якщо виконати написану користувачем 

програму; 

є таблиця залежності приватних критеріїв від параметрів. 

У кожному із зазначених випадків програма надає користувачу засоби 

знаходження мінімуму узагальненого критерія, побудованого за  нелінійною схемою 

компромісів, за допомогою одного із методів оптимізації: 1) метод симплекс-

планування в модифікації Нелдера-Мида та 2) нелокальний метод нелінійного 

програмування (дуальний метод оптимізації). 

 

ИЛЮСТРАЦІЙНИЙ ПРИКЛАД 

 

В конструкторське бюро потрапив заказ на проектування та виготовлення 

полунатурних макетів літаків трьох видів (n=3): 1) пасажирский лайнер, 2) 

транспортний літак, 3) спортивно-тренувальний літак. Для виконання замовлення 

забезпечено фінансування загальним обсягом R=10 млн гривен. 

Економічними розрахунками визначено мінімальні обсяги фінансування 

окремих проектів, нижче за яких проектування неможливо: 

 

  11 Br   =2 млн грн; 22 Br  =1 млн грн; 33 Br  =0,5 млн грн . 

 

Ставиться завдання: використовуючи програму векторної оптимізації TURBO-

OPTIM, знайти компромісно-оптимальне значення парціальних обсягів 
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фінансування r*1, r*2 и r*3 для проектування та виготовлення полунатурних макетів 

пасажирського лайнера, транспортного та спортивного літаків відповідно.  

У відповідності з етапами роботи за програмою, встановлюємо: режим 

“аналітика”, метод оптимізації “симплекс-планування” (за замовчуванням) та в 

подальшому вводимо чисельні дані 
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Після цього даємо команду “виконати” и программа визначає шукані значення 

парціальних обсягів фінасування по проектам: 

 

                      r1*=4 945 000 грн; r2*=3 083 000 грн; r3*=1 972 000 грн. 

 

Отриманий результат відповідає уніфікованій версії згортки за нелінійною 

схемою компромісів, яка застосовується для широкого використання. Якщо 

необхідно врахувати індивідуальні уподобання ОПР, то програма має відповідну 

опцію. 
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ЙМОВІРНІСНА МОДЕЛЬ ДИНАМІКИ ЗМІНИ СТАНУ ПАРКУ АВІАЦІЙНОЇ 

ТЕХНІКИ ПОВІТРЯНИХ СИЛ У ХОДІ ВЕДЕННЯ БОЙОВИХ ДІЙ 

 
Запропоновано ймовірнісну модель зміни в часі 
стану парку авіаційної техніки в ході ведення 
бойових дій. На відміну від існуючих моделей вона 
враховує специфічний для авіації показник – бойову 
напругу (інтенсивність польотів) 

 
Ключові слова: авіаційна техніка, літальні апарати, безповоротні 
втрати, бойові пошкодження, поточний ремонт, середній ремонт, 
капітально-відновлювальний ремонт, система рівнянь Колмогорова 

 

Забезпечення справності парку авіаційної техніки (АТ) здійснюється шляхом 

виконання заходів інженерно-авіаційного забезпечення (ІАЗ). Прогнозування 

динаміки показників ІАЗ бойових дій є елементом ІАЗ, тому що дозволяє визначити 

потрібні сили та засоби для виконання поставлених завдань у ході ведення бойових 

дій. Точність прогнозування залежить від ступеню обліку основних факторів, що 

визначають стан парку літальних апаратів (ЛА): кількість справних літаків 

(вертольотів) та тих, що знаходяться на відновленні боєздатності після отримання 

бойових пошкоджень, безповоротні втрати тощо. До цих факторів можна віднести: 

інтенсивність польотів (бойову напругу); 

ступінь втрат, який залежить від бойових можливостей противника; 

склад та стан ремонтної мережі; 

можливості маневру силами та засобами ІАЗ з метою мінімізації термінів 

військового ремонту або підготовки до польоту, поповнення парку АТ справними 

або умовно справними (працездатними) ЛА. 

Крім цього, дуже важливим є достатньо точний облік часу дії цих факторів, а 

також характер їх взаємодії. Так, наприклад, бойова напруга, склад та стан 

ремонтної мережі можуть бути невипадковими, заданими величинами або 

функціями часу. А бойова спроможність противника з протидії, як правило, є 

випадковою величиною. Таким чином, кількість ЛА, які відходять у ремонт та 

безповоротні втрати, буде випадковою функцією часу. Тобто модель ІАЗ, динаміка 

його показників, повинні мати достатні можливості з обліку різноманітних 

просторово-часових впливів на парк АТ. 

Аналіз існуючої на теперішній час методики проведення інженерно-

оперативних розрахунків [1] виявив два недоліки. Перший полягає у тому, що за їх 

основу взято врахування добових безповоротних втрат (БВ) і добового відходу АТ 

до поточного (ПР), середнього (СР) та капітального (КР) видів ремонту. 

© Челобітченко О.О., Внуков А.В., Деревянко М.М., Фокін С.А., 2019 
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Такий підхід не дозволяє врахувати один із основних специфічних для авіації 

показників – інтенсивність (бойову напругу) польотів. Ліквідувати цей недолік 

можна шляхом побудови ймовірнісної моделі динаміки зміни стану парку АТ, у якій 

береться до уваги кількість вильотів ЛА, що, в свою чергу, дозволяє отримати більш 

достовірні результати розрахунків. 

Другий недолік полягає в тому, що пошкоджені ЛА, відновлення справності 

яких потребує виконання КР в умовах авіаційних ремонтних заводів (АРЗ), 

відносяться до БВ. Реалії проведення на сході країни спочатку антитерористичної, 

потім операції об’єднаних сил свідчать про тривалі часові проміжки їх проведення. 

Тому є можливість відновлення боєздатності певної кількості ЛА проведенням КР 

на АРЗ, а значить, доцільно це враховувати під час побудови відповідної моделі. 

Розробка сучасної ймовірнісної моделі, якій не притаманні щойно зазначені 

недоліки є метою статті. 

Виходячи із цілком природного розгляду процесу ведення бойових дій, 

зобразимо блок-схему динаміки станів ЛА та ІАЗ бойових дій авіації (Рис. 1). 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 1. Блок-схема динаміки станів ЛА та ІАЗ бойових дій авіації 
 

Зробимо такі припущення відносно характеру бойових дій і відновлення ЛА, 

які зазнають бойових пошкоджень в ході їх ведення: 

бойові дії здійснюються на випадковому інтервалі часу [0; Т]; 

зміна технічного стану ЛА здійснюється під дією пуасонівських потоків 

пошкоджень з відходом у різні види ремонту та безповоротні втрати; 

коефіцієнти відходу авіаційної техніки у безповоротні втрати та різні види 

ремонту приймаються постійними протягом усієї операції; 

АТ, яка зазнала бойові пошкодження і потребує відновлення в обсязі КР, 

силами і засобами ІАЗ не відновлюється і направляється до АРЗ; 

бойові дії угруповання авіації здійснюються шляхом групових вильотів, при 

цьому у кожному вильоті беруть участь усі боєготові літаки (вертольоти). 

Спираючись на те, що майбутній стан ЛА визначається лише теперішнім його 

станом і не залежить від минулих його станів, то процес переходу в просторі станів 

(Рис. 1) може бути формалізований Марківським випадковим безперервним в часі 

процесом з дискретними станами [2]. 

З другого боку, перехід системи з одного стану в інший визначається 

ураженням різних ділянок ЛА засобами ураження противника. Вважаючи 

ЛА, що виконують завдання 

Безповоротні втрати ЛА, що повернулися ЛА, що готові до польоту 

Пошкоджені ЛА Непошкоджені ЛА 

ЛА, що проходять підготовку ЛА, що відновлюються ПР ЛА, що відновлюються КР 

 ЛА, що відновлюються СР 
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застосування засобів ураження по ЛА послідовністю однорідних подій які слідують 

одна за одною в деякі випадкові моменти часу, тобто утворюють потік подій з 

постійною інтенсивністю   (стаціонарний, без післядії) та ще й ці події з’являються 

по одинці, його можна класифікувати як ординарний. Таким чином, будемо вважати 

процес переходу ЛА в стани з різним ступенем ураження найпростішим з 

інтенсивністю   (тобто – підпорядкований експоненційному закону розподілу). 

Цілком очевидно, що під час ведення бойових дій поодинокий ЛА (літак або 

вертоліт) може знаходитись в одному із 5 узагальнених станів (Рис. 2): “1” – літак 

(вертоліт) боєздатний; “2” – літак (вертоліт) потребує ПР; “3” – літак (вертоліт) 

потребує СР; “4” – літак (вертоліт) потребує КР; “5” – літак (вертоліт) отримав 

пошкодження, що виключають подальшу його участь у бойових діях і відноситься 

до БВ. 

 
 

 

Рис. 2. Узагальнений граф технічних станів поодинокого ЛА 
 

Величини 2 , 3 , 4  та 5  являються, відповідно, інтенсивностями переходу 

одиночного літака (вертольота) із стану “1” в стани “2”, “3”, “4”, “5”. Вони 

характеризують  можливості протидії противника і являються функціями часу, що 

підлягають визначенню безпосередньо в ході бойових дій або при моделюванні 

двобічної гри. 

Величини 1 , 2  та 3  являються інтенсивностями відновлення боєздатності 

літаків (вертольотів) відповідно бригадами ПР, СР та КР в умовах АРЗ. 

Розмірність величин 2 , 3 , 4 , 5 , 1 , 2  та 3  – одиниця/добу. 

Цілком зрозуміло, що при розрахунках величини 2 , 3 , 4  та 5  пропорційні 

змінній в часі величині – бойовій напрузі  tU , тобто середній кількості 

літаковильотів (вертольотовильотів), що припадає на одиночний ЛА за добу.  

Тоді інтенсивності виходу з ладу ЛА, для відновлення якого необхідно 

виконання ремонту в обсязі поточного, середнього, капітального,відповідно 2 , 3 , 
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4  та інтенсивність виходу з ладу ЛА, коли взагалі виключається подальша його 

участь у бойових діях 5 , відповідно, будуть визначатися наступним чином:  

2 =  tUп  , 3 =  tUc  , 4 =  tUk  , 5 =  tUбв                       (1) 

де п , c , k , бв  – коефіцієнти відходу АТ відповідно до ПР, СР, КР, БВ [1].  

Інтенсивності 1 , 2  та 3  можемо визначити з урахуванням прийнятих 

припущень наступним чином: 
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де  ,  ,   – величини обернені середньому часу знаходження одиночного ЛА 

відповідно в ПР, СР, КР; 

2 =  t2 , 3 =  t3 , 4 =  t4  – чисельності ЛА, що знаходяться відповідно в ПР, СР, 

КР – станах “2”, “3” і “4” (випадкові функції часу); 

2m , 3m  – кількість ремонтних бригад, що задіяні для виконання відповідно ПР і СР; 

4m  – кількість ЛА, що можуть одночасно відновлювати свою боєздатність на 1 АРЗ. 

 Вирази (2), (3) враховують обмеженість продуктивності військової ремонтної 

мережі. Вираз (4) враховує обмеженість продуктивності  авіаційної ремонтної 

мережі Державного концерну “Укроборонпром”. 

 Узагальненому графу технічних станів поодинокого ЛА (Рис. 1) з урахуванням 

виразів (1)…(4) відповідає система рівнянь Колмогорова, що визначає ймовірність 

знаходження ЛА в одному із вищезазначених станів “1”…“5”. 
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Систему доповнює очевидна нормуюча умова 
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де  Tt ;0 , T  – тривалість бойових дій у добах. 
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Кількість ЛА  tN i , що знаходиться у i -му стані можна обчислити за формулою 

    0NtptN ii   , 

де  tpi  - ймовірність знаходження поодинокого ЛА у i -му стані;  

0N  – кількість ЛА на початку операції. 

Слід зазначити, що використання системи рівнянь Колмогорова взагалі 

можливе лише за умови постійності коефіцієнтів п , c , k , бв . Оскільки під час 

планування у нас в наявності є лише теоретичні (прогнозні) значення цих 

коефіцієнтів [4], причому незмінні в часі, то моделювання процесу відновлення ЛА 

на основі марківської системи масового обслуговування є виправданним [2]. 

Розроблена модель дозволяє обраховувати основні кількісні показники: 

а) оцінки можливої кількості вильотів літаків (вертольотів) за днями операції 

та сумарної кількості цих вильотів на протязі часу t  з початку операції; 

б) оцінки можливої кількості ЛА, що відійшли до безповоротних втрат; 

в) математичне очікування в довільний момент часу t  кількості ЛА, що 

потребують відновлення боєздатності за рахунок проведення ремонту в обсязі       

ПР –  tN2 , СР –  tN3 , КР –  tN4  та кількості боєздатних ЛА –  tN1 .  

Моделювання перерозподілу сил та засобів ІАЗ (кількість та продуктивність 

ремонтних бригад по відновленню боєздатності АТ, що отримала БП, кількість та 

продуктивність авіаційних ремонтних підприємств, що задіяні для відновлення 

боєздатності АТ шляхом виконання КР на власній базі дозволяє обрати 

оптимальний варіант цього перерозподілу для забезпечення максимальної кількості 

літаковильотів (вертолітовильотів) під час проведення операції з застосуванням 

авіації. На отримання результатів моделювання, які, в свою чергу, виступають 

визначальними чинниками в процесі прийняття рішення щодо стратегії управління 

експлуатацією і відновлення АТ під час формування планів її ремонту з 

урахуванням можливих сценаріїв особливого періоду можуть бути спрямовані 

подальші дослідження. 
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МЕТОДИЧНІ ОСНОВИ ВИЗНАЧЕННЯ НАПРЯМКІВ МОДЕРНІЗАЦІЇ 

КЕРОВАНИХ АВІАЦІЙНИХ ЗАСОБІВ УРАЖЕННЯ ПРИ ПРОВЕДЕННІ 

РОБІТ ПО ВІДНОВЛЕННЮ ЇХ СПРАВНОСТІ 

 

У статті наведено методичний підхід щодо 

формування варіантів ремонту керованих 

авіаційних засобів ураження з модернізацією 

окремих складових частин, сформованих на основі 

визначення рівня їх технічної досконалості. 

Остаточний вибір запропоновано здійснювати по 

результатах оцінювання економічної ефективності 

кожного з варіантів. 
 

Ключові слова: керовані авіаційні засоби ураження, відновлення 

справності, коефіцієнт технічної досконалості, метод прогресуючого 

еталону, модернізація, технічний рівень, ремонт 

 

На сьогоднішній день одним із актуальних питань підтримання бойового 

потенціалу військової авіації є забезпечення її справними і сучасними керованими 

авіаційними засобами ураження (КАЗУ), які у значній мірі визначають бойовий 

потенціал та спроможність виконувати завдання за призначенням. Разом з цим, 

світовий досвід показує, що на озброєнні провідних країн продовжують знаходитися 

вироби, що виготовлено ще у 80…90-х роках минулого сторіччя. Такий підхід 

дозволяє зменшувати витрати військових відомств та максимально використовувати 

їх ресурсний потенціал, дуже поступово замінюючи старіючі вироби новими 

зразками. При цьому закупівля нових виробів здійснюється невеликими партіями у 

зв’язку з високою вартістю. Отже, знаходження на озброєнні КАЗУ з тривалими 

термінами експлуатації притаманне багатьом країнам світу. 

У цьому аспекті старіння КАЗУ якісно можливо розділити на категорії – 

фізичне і моральне. Якщо перше обумовлене змінами характеристик матеріалів 

виробів у часі, то друге – поступовим відставанням їх основних такттико-технічних 

та експлуатаційних характеристик (ТТЕХ) від кращих світових зразків. 

Так, дослідження КАЗУ з тривалими строками служби (понад 30 років), які 

виконувались при проведенні робіт з продовження їх ресурсних показників (строків 

служби, строків зберігання), дозволили виявити ряд типових проблем і 

несправностей, що обумовлені фізичним старінням, а саме [1]: 

зміну фізико-хімічних властивостей матеріалів спецхімії та, як наслідок, 

необхідність визначення граничних термінів експлуатації відповідних складових 

частин (СЧ) – ракетних двигунів твердого палива, газогенераторів, бойових частин, 

запобіжно-виконавчих механізмів тощо; 
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старіння елементної бази та поступове накопичення відповідних несправних 

СЧ (за даними параметричного контролю); 

деградація клейових і полімерних матеріалів, гумотехнічних виробів, 

загущення змащення прецизійної механіки та рульових приводів тощо. 

Зазначимо, що більшість несправностей, обумовлених фізичним старінням, 

можна усунути шляхом ремонту різного рівня складності, але і після цього ТТЕХ 

відремонтованих виробів все одно не зміняться. Тобто, має місце певне протиріччя –

проведення ремонту КАЗУ дозволяє у значній мірі усунути наслідки їх фізичного 

старіння, але при цьому жодним чином не впливає на рівень морального старіння 

щодо відповідних кращих світових аналогів. У зв’язку з цим, для продовження 

експлуатації КАЗУ з тривалими строками служби пропонується проводити 

комплекс заходів щодо усунення наслідків не тільки фізичного, а й морального 

старіння. При цьому, основні властивості виробу покращуються шляхом 

модернізації тих СЧ, від яких відставання його ТТЕХ від кращих світових зразків 

залежить найбільшим чином [2]. 

Отже, під модернізацією будемо мати на увазі внесення в конструкцію деяких 

змін з метою часткової ліквідації їх морального старіння. Такий вид розширеного 

відновлення властивостей широко використовується у складних об’єктах військової 

техніки, строки експлуатації яких складають 25…30 років і більше. За цей період 

науково-технічний і технологічний рівень підвищується, що є передумовою для 

розробки нового зразка або модернізації існуючого [2]. 

Зазначимо, що КАЗУ у значній мірі отримували якісний розвиток за рахунок 

заміни однієї елементної бази на іншу, більш досконалу. Так, дослідження, які 

проведено рядом закордонних фахівців, показали, що елементна база у цивільній сфері 

оновлюється кожні 2…4 роки, а у військовій – 4…5 років [3]. Класичним прикладом 

спадкоємності і послідовності модернізацій є розвиток авіаційних керованих ракет 

(АКР) класу “повітря-повітря” малої/середньої дальності сімейства Sidewinder (США), 

остання модифікація якої AIM-9X продовжує лінію розвитку ракет AIM-9B, C, D, E, G, 

J, K, H, L, M, Р протягом останніх майже 60 років. При цьому, незважаючи на всі 

відмінності у побудові, елементах конструкції і алгоритмах функціонування, всі вони 

розраховані на застосування з пускових пристроїв типу LAU-7A і спряження з 

літаками, у тому числі і застарілими, за стандартом MIL STD-1530. 

Отже, для комплексного вирішення проблеми усунення наслідків фізичного і 

компенсації морального старіння КАЗУ пропонується проводити їх ремонт з 

одночасною модернізацією тих СЧ, які, з однієї сторони, мають найнижчу 

експлуатаційну надійність, а з іншої – від яких відставання ТТЕХ щодо кращих 

світових зразків залежить найбільшим чином. Це викликає необхідність 

комплексного вирішення групи науково-технічних і організаційних завдань, а саме: 

проведення аналізу надійності парку досліджуваних виробів по типах, 

формування розподілу їх СЧ за рівнем надійності та визначення можливих 

напрямків модернізації щодо покращення відповідних експлуатаційних 

характеристик; 

визначення можливих напрямків і доцільної глибини модернізації на основі 

оцінки рівня технічної досконалості (ТД) досліджуваних КАЗУ з урахуванням 

експлуатаційної надійності відповідних СЧ; 
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оцінювання економічної доцільності і ефективності визначених напрямків 

модернізації та вибір найбільш прийнятного варіанту за критерієм “вартість – рівень ТД”. 

Аналіз надійності КАЗУ здійснюється на основі інформації, що отримано в 

процесі експлуатації по результатах перевірок штатними засобами контролю та 

лабораторно-стендових досліджень і випробувань при проведення робіт з 

продовження призначених показників (строків служби, строків зберігання). На 

цьому етапі вибір напрямків модернізації обумовлено рівнем експлуатаційної 

надійності досліджуваних виробів та їх СЧ. Так, наприклад, найменш надійними СЧ 

за даними параметричного контролю АКР є головки самонаведення та блоки 

керування [4]. 

Для оцінки рівня ТД необхідно провести функціонально-морфологічну 

декомпозицію досліджуваного типу КАЗУ, сутність якої полягає у визначенні 

характеристик та атрибутів, що пов’язані з його функціонуванням, основних 

параметрів, що визначають його образ, вимоги до нього, забезпечують найбільш 

ефективне застосування за призначенням та є вхідними даними для розрахунку 

комплексного показника технічної досконалості. Враховуючи, що ТТЕХ та 

конструктивні характеристики навіть однотипних зразків можуть мати різні одиниці 

вимірювання, для обчислення показника рівня ТД застосовується рангова шкала 

вимірювань. З цією метою ранг окремих часткових показників відповідних СЧ 

розраховується за порядком збільшення чи зменшення. При цьому застосовується 

просте правило. Якщо збільшення часткового показника покращує ТД 

досліджуваного об’єкту, то його найбільшому значенню присвоюється максимальна 

оцінка обраної рангової шкали, якщо погіршує – мінімальна. Відповідно до функцій 

та завдань, які вони виконують, можна виділити СЧ і системи, що забезпечують 

наведення, керування, живлення, доставку виробу до цілі та ураження цілі тощо. В 

результаті формується множина характерних для нього структурних, морфологічних 

та функціональних ознак, за кожною з яких складають максимально повний 

табличний (матричний) перелік різних конкретних варіантів технічного вираження 

використання цих ознак. Кожна ознака характеризує СЧ і системи з певною 

функцією. Очевидно, що чим більше параметрів враховується, тим більш 

достовірним буде кінцевий результат.  

Після визначення рангів СЧ розраховується коефіцієнт ТД ( ТДK ) 

досліджуваного зразка КАЗУ, який відповідає комплексному показнику рівня його 

ТД [5] 

ji

ТД
ba

r
K





, 

де  r  – сума рангів СЧ досліджуваного зразка КАЗУ; ia  – кількість досліджуваних 

зразків; jb  – кількість показників, за якими визначається технічна досконалість зразку. 

Отже, під рівнем ТД досліджуваного типу КАЗУ будемо мати на увазі 

відносну характеристику якості його ТТЕХ, що базується на зіставлені значень 

показників коефіцієнтів ТД оцінюваних виробів з відповідними базовими 

значеннями [3]. При цьому базовий зразок повинен поєднувати в собі такі ТТЕХ, які 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22)  

 

 

 

 202 

у найбільшій мірі відповідають кращим світовим зразкам. Очевидно, що чим більша 

сума рангів, тим вище ТДK  досліджуваного КАЗУ та рівень його ТД. 

Визначення варіанту модернізації при проведенні ремонту КАЗУ у значній 

мірі пов’язано з рішенням багатокритеріальної задачі. У цьому аспекті широко 

відомі підходи, що використовують метод Т. Сааті та його модифікації [6], які 

передбачають можливість визначення кількісного співвідношення властивостей 

об’єктів, що розглядаються. Для цього, за результатами опитування групи 

кваліфікованих експертів, визначаються відповідні вагові коефіцієнтів, які й 

використовуються у подальших розрахунках. Основним недоліком такого підходу є 

певна суб’єктивність та неточність розрахунків цих коефіцієнтів. 

Для технічних об’єктів, що розроблені приблизно в один і той же час та 

маючих сходні властивості, можна використовувати метод еквівалентних еталонів [7]. 

Визначення ступеня відповідності здійснюється шляхом порівняння комплексного 

показника якості виробу, що оцінюється, з комплексним базовим показником. Але 

при цьому можуть виникнути ряд труднощів, основними з яких є відсутність явно 

домінуючого у своєму класі виробу та вибірки, що розвивається у часі, на основі 

якої можна сформувати шкалу комплексної оцінки якості досліджуваного об’єкту. 

Тому, для об’єктів, у яких простежується історія розвитку протягом достатньо 

тривалого часу, представляється доцільним застосовувати метод прогресуючого 

еталону (МПЕ) [5, 7], в основу якого покладено припущення про послідовне 

удосконалення технічних показників ( kППП ...,,, 21 ) зразків на кожному етапу їх 

розвитку ( k...,,, 21 ) в межах однотипної групи, наприклад АКР класу “повітря-

повітря” малої/середньої дальності. 

Таке поетапне удосконалення характеристик (показників) передбачає 

наявність ряду уподобань 12...... ПППП ik ===== , що, у свою чергу, робить 

справедливим нерівності щодо показників ТД цих об’єктів 

12
...... ТДТДТДТД KKKK

ik
 . 

З економічної точки зору наближення ТТЕХ застарілих зразків озброєння до 

рівня перспективних є актуальним у зв’язку з тим, що розробка і освоєння 

виробництва нового зразка потребує набагато більших матеріальних затрат. У 

загальному випадку модернізація може проводитися як під час серійного 

виробництва, так і при виконанні серійного ремонту. Модернізація зразків КАЗУ 

при проведенні ремонту є доцільною у багатьох випадках у зв’язку з тим, що 

модернізація виконуються паралельно з роботами по ремонту, при цьому вони у 

значній мірі характеризуються загальністю технологічних процесів та обладнання, 

що використовується. 

Економічна ефективність модернізації EK , що виконується під час ремонту, 

може оцінюватися відношенням, яке характеризує рівень питомих витрат [2] 

TД

Q

E
K

K
K  , 

де QK  – коефіцієнт собівартості серійного ремонту. 

Якісний вид динаміки зміни питомих витрат ( EK ) у часі на модернізацію 

зразка озброєння наведено на рис. 1 [2]. Спочатку ( },...,{ 1 ittt ) ефективність таких 
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робіт підвищується, про що свідчить динаміка зменшення питомих витрат ( EK ) у 

часі. Разом з цим, існує деяка “межа насищення” якості, тобто графік питомих 

витрат має перетин ( Hk tt  ), тобто починаючи з деякого моменту часу покращення 

показників бойової ефективності буде вимагати більших затрат, що призведе до 

зростання показника EK . Отже, кожний складний об’єкт військової техніки має 

обмежену пристосованість до модернізації з точки зору економіки. У зв’язку з цим, 

оцінку рівня ТД ( ТДK ) доцільно проводити протягом всього їх життєвого циклу. 

 

 

Рис. 1. Динаміка питомих затрат EK  при проведенні ремонту з 

модернізацією зразка озброєння 

 

Для остаточного прийняття рішення щодо проведення ремонту з 

модернізацією необхідно оцінити економічну ефективність таких робіт. При цьому, 

до причин, що роблять проведення їх недоцільними, можна віднести наступні: 

вартість ремонту з модернізацією сумірна вартості нових виробів; 

загальна кількість КАЗУ, що планується для ремонту з модернізацією, є 

недостатньою для забезпечення бойової підготовки і застосування за призначенням. 

Структурно-логічна схему вибору варіантів ремонту КАЗУ з модернізацією 

наведено на рис. 2. 

Відновлення справності КАЗУ при проведенні ремонту з модернізацією 

окремих СЧ має ряд переваг, а саме: 

з’являється можливість покращення їх окремих ТТЕХ до світового рівня; 

відпрацьовуються сучасні технології і алгоритми, які у подальшому можуть 

бути застосовані при розробці та виробництві нових зразків; 

продовжуються значення основних ресурсних показників (строку служби, 

строку зберігання); 

відновлюється справність значної кількості виробів. 

При цьому проведення таких робіт сприяє продовженню життєвого циклу 

КАЗУ, що обумовлено їх розвитком у середині покоління, а оцінка економічної 

ефективності – дозволяє визначати межу їх економічної доцільності за критерієм 

“ефективність-вартість”. 
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Рис. 2. Алгоритм вибору варіанту ремонту керованих авіаційних засобів 

ураження з модернізацією 
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Аналіз надійності КАЗУ та його СЧ за 
результатами параметричного 

контролю, лабораторно стендових 
досліджень і випробувань 

Розрахунок TДK  окремих СЧ та 

КАЗУ у цілому 

Формування рейтингового переліку 

СЧ КАЗУ щодо їх TДK  

Функціонально-морфологічна 
декомпозиція КАЗУ щодо тактико-

технічних характеристик (ТТХ) 

Визначення варіантів ремонту КАЗУ з модернізацією 

Оцінювання економічної доцільності і ефективності варіантів 
ремонту КАЗУ з модернізацією 

Вибір варіанту ремонту КАЗУ з модернізацією за 
критерієм «ефективність-вартість» 

Формування рейтингового 

переліку найменш надійних СЧ 
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Вимоги 

до оформлення статті у збірник наукових праць ДНДІА 

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), 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 без 

абзацного відступу, вирівняно по лівому краю (розмір - 10 pt, шрифт курсивом).  

Зразок. Надійшла до редакції 25.10.2012. 

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

абзацного відступу, вирівняно по лівому краю). 

Зразок.  Тимофєєв С.О., 2015 

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

12 pt, шрифт курсивом з підкресленням, без абзацного відступу, вирівняно по 

центру). 

Зразок верхнього колонтитула.  
Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2019. Вип. 15 (22) 

 

Редакція не несе відповідальності за зміст наукової праці та залишає за собою 

право відмови від опублікування статей, що не відповідають проблематиці журналу 

й умовам оформлення матеріалів. 
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