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КОНЦЕПТУАЛЬНІ ЗАСАДИ ПОДАЛЬШОГО РОЗВИТКУ АВІАЦІЇ 

ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ 

 

Представлено результати системного аналізу 

поточного стану та перспектив подальшого 

розвитку парку авіаційної техніки авіації Збройних 

Сил України в контексті визначення пріоритетів і 

формування системи взаємопов’язаних заходів 

щодо їх реалізації  

 
Ключові слова: авіаційна техніка, справність, бойовий потенціал, 

модернізація, льотна придатність, безпека польотів 

 

Одним із важливих питань розвитку Збройних Сил України є формування 

єдиних підходів щодо перспектив подальшого утримання в її складі та забезпечення 

ефективного використання за призначенням військової авіації. В цьому контексті на 

сьогодні на рівні керівництва держави розглядаються можливі варіанти та сценарії 

функціонування та розвитку авіаційної складової Збройних Сил України як 

основного носія їх бойового потенціалу [1]. 

Парк літальних апаратів авіації Збройних Сил України представлено 

винищувачами Су-27 та МиГ-29, бомбардувальниками Су-24М, штурмовиками  

Су-25, літаками-розвідниками Су-24МР та Ан-30, військово-транспортними 

літаками Ил-76МД, транспортними та спеціальними літаками Ан-24 та Ан-26 різних 

модифікацій, вертольотами типу Ми-2, Ми-8, Ми-14, Ми-24, Ка-27, Ка-29 та учбово-

тренувальними літаками Л-39. Всі зазначені літальні апарати за виключенням 

літаків сімейства “Ан” є авіаційною технікою іноземної розробки і виробництва (в 

основному – колишнього СРСР) і були виготовлені переважно в кінці 80-х – на 

початку 90-х років. Відповідно, середній вік зазначених літальних апаратів складає 

від 30 до 40 років, а літаків типу Ан-26 – близько 45 років. 

Справність існуючого парку авіації Збройних Сил України на сьогодні 

забезпечується продовженням їм встановлених ресурсних показників та виконанням 

відновлювального ремонту [2…4]. 

Особливістю при цьому є те, що експлуатація літаків типу Ан-24(26, 30) 

вітчизняної розробки та виробництва здійснюється під авторським супроводженням 

їх розробників та виробників – державних підприємств України, а інших літальних 

апаратів іноземної розробки та виробництва – відповідно до чинної нормативно-

правової бази України з питань підтримання льотної придатності авіаційної техніки, 

за якою не здійснюється авторський нагляд, шляхом формування напрямів та 

принципів загальної стратегії управління технічним станом цих літальних апаратів 

© Харченко О.В., Пащенко С.В., 2020 
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та впровадження на її основі відповідних технологій підтримання їх льотної 

придатності. 

Разом з тим, проведений аналіз бойових можливостей військової авіації 

Збройних Сил України, в тому числі за результатами її застосування в операції 

об’єднаних сил на сході України, показав, що ефективне використання парку 

літальних апаратів за призначенням можливо, в першу чергу, за рахунок 

забезпечення необхідного рівня його бойового потенціалу – як інтегрального 

показника, що характеризує якість авіаційного угруповання. 

У загальному випадку авіаційне угруповання розглядається як складна 

організаційно-технічна система, бойовий потенціал якого є функцією, що залежить 

від військово-технічних можливостей бойових засобів, засобів управління та засобів 

забезпечення. У теорії бойових потенціалів аналітична форма представлення 

бойового потенціалу авіаційного угруповання має вигляд добутку кількості 

літальних апаратів i-го типу на їх коефіцієнти бойового потенціалу, просумованого 

за всіма їх i-ми типами, з урахуванням стану систем засобів управління та засобів 

забезпечення. 

Як правило, для оперативних розрахунків приймають припущення про 

відповідність засобів управління та засобів забезпечення заданим вимогам 

(відповідні коефіцієнти бойового потенціалу приймаються рівними 1), тоді бойовий 

потенціал авіаційного угруповання за своїм фізичним змістом – це кількість 

літальних апаратів, еквівалентних базовому (еталонному) зразку. 

Тобто показник бойового потенціалу авіаційного парку Збройних Сил України 

є інтегральним і враховує як кількість бойових засобів (ЛА), так і їх якість 

(військово-технічний рівень). 

Кількісний склад та рівень справності основних типів парку ЛА Збройних Сил 

України на сьогодні, в цілому, забезпечує виконання бойових завдань з 

протиповітряної оборони держави, прикриття важливих державних об’єктів та 

інших завдань за призначенням. 

В свою чергу, військово-технічний рівень парку ЛА значною мірою 

визначається наявністю у їх складі відповідного озброєння, а також бортового 

обладнання (БО), яке повинно забезпечувати: 

виконання бойових завдань в різних умовах застосування; 

польоти на малих і гранично малих висотах у будь-яку пору доби з огинанням 

рельєфу місцевості та дозаправки у повітрі; 

атаку наземних цілей; 

ведення повітряної розвідки; 

застосування зброї класу “повітря-поверхня” та “повітря-РЛС” із 

використанням індивідуальних та колективних засобів радіоелектронної боротьби. 

На жаль події, що сталися на сході України, наочно показали неповну 

відповідність бойових можливостей (військово-технічного рівня) літальних апаратів 

авіації Збройних Сил України вимогам та особливостям збройних конфліктів 

сучасності. Насамперед це стосується неефективності систем бортової оборони, 

засобів повітряної розвідки, неможливості застосування високоточних засобів 

ураження по наземним цілям, низьких характеристик точності штатного 

навігаційного обладнання. 
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Виходячи з досвіду більшості світових держав, у тому числі й економічно 

розвинених, у найближчій перспективі основним напрямком підвищення бойових 

можливостей існуючого авіаційного парку Збройних Сил України є проведення 

робіт із модернізації авіаційної техніки, що стоїть на озброєнні (перебуває в 

експлуатації), із продовженням граничних ресурсів і строків її служби [5]. 

Продовження ресурсних показників ЛА розглядається при цьому як невід'ємна 

складова модернізації, що дозволяє в середньостроковій перспективі підтримати 

можливості військової авіації у вирішенні покладених завдань на необхідному рівні.    

Модернізація авіаційної техніки, що стоїть на озброєнні, проводитися за 

напрямами, що забезпечують нарощування існуючих бойових можливостей і 

розширення умов бойового застосування авіаційних комплексів, підвищення їхньої 

експлуатаційної технологічності. Основними такими напрямами є:  

оснащення ЛА обладнанням, що забезпечує застосування високоточних 

авіаційних засобів ураження; 

удосконалення інформаційного поля кабіни екіпажа; 

реалізація заходів, що забезпечують ефективне подолання систем 

протиповітряної оборони противника; 

підвищення точносних характеристик навігаційних і прицільних бортових 

систем; 

інтеграція ЛА в єдиний інформаційно-бойовий простір. 

Відповідні заходи (за типами літальних апаратів) можуть здійснюватися 

поетапно з послідовним нарощуванням варіантів модернізації як силами 

вітчизняних підприємств при відносно незначних витратах на реалізацію 

запропонованих технічних рішень, так і з залученням іноземних компаній з метою 

підвищення військово-технічного рівня основних типів літаків до “покоління 4+” та 

надання їм властивостей багатофункціональних винищувачів [2]. 

Вимога багатофункціональності бойових літаків обумовлена зростанням 

невизначеності можливих військових загроз. Очевидно, що винищувач, здатний 

виконувати завдання завоювання панування у повітрі, і адаптований також до 

ефективного нанесення повітряних ударів по цілям на земній (водній) поверхні, 

дозволяє проявляти значно більшу гнучкість при плануванні тактики протидії новим 

загрозам, і більш повно враховувати оперативні потреби. Це також дозволяє досягти 

більш високого рівня стандартизації, тим самим знижуючи вимоги до матеріально-

технічного забезпечення та навчання льотного складу. 

При цьому слід зазначити, що забезпечення необхідного військово-технічного 

рівня літаків тактичної авіації та ефективного їх використання за призначенням на 

сьогодні неможливо без подальшого розвитку комплексу їх авіаційного озброєння 

з відповідними характеристиками щодо дальності дії, точності, діапазону часових та 

погодних умов застосування тощо. 

Для цього в інтересах військової авіації виконується (або планується до 

виконання) низка дослідно-конструкторських робіт та аванпроєктів з розроблення 

(модернізації) керованих авіаційних засобів ураження. Основним ключовим 

питанням при цьому є визначення найбільш пріоритетних з проєктів, що 

пропонуються, та забезпечення ефективної їх реалізації з урахуванням реальних 
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фінансових спроможностей держави та прогнозних термінів виконання відповідних 

робіт. 

Для збереження потенціалу військової авіації на довгострокову перспективу, 

поряд із проведенням робіт з модернізації й продовження ресурсів і строків служби, 

передбачається розроблення й закупівля (лізинг) сучасних і перспективних зразків 

авіаційної техніки та оновлення (переозброєння) за рахунок цього існуючого 

авіаційного парку. 

Світова практика військового будівництва знає два основні шляхи оновлення 

парку військової авіації: 

закупівля нових (модернізованих та/або сучасних) ЛА; 

оренда (лізинг) сучасних ЛА. 

При цьому, закуповуватися можуть бойові ЛА власного або іноземного 

виробництва. Власне виробництво (модернізація) може здійснюватися як силами 

тільки вітчизняних підприємств (компаній, фірм), так і в кооперації з іншими 

країнами або за ліцензією. Оренда може здійснюватися у різних її формах, найбільш 

розповсюджена з яких – лізинг. 

Основними перевагами розроблення та виробництва ЛА у кооперації з іншими 

країнами та ліцензійного виробництва є:  

розвиток військово-технічного співробітництва, укріплення стратегічного 

партнерства та підвищення міжнародного авторитету країни як держави з 

розвиненою авіабудівною галуззю; 

розвиток наукових шкіл; 

залучення вітчизняного науково-технічного та виробничого потенціалу до 

розроблення та подальшого виробництва авіаційної техніки; 

забезпечення підприємств оборонно-промислового комплексу (ОПК) сталими 

замовленнями;  

створення умов для прискореного інноваційного розвитку авіаційної галузі за 

рахунок отримання та впровадження новітніх наукомістких технологій з високим 

інноваційним потенціалом; 

підвищення експортного потенціалу держави та можливість отримання у 

перспективі значного прибутку за рахунок реалізації створюваної авіаційної техніки 

на зовнішніх ринках озброєнь. 

При цьому одними з основних проблемних питань, які потребуватимуть 

вирішення, є: 

приведення (реформування) системи управління ОПК у відповідність до умов, 

які виникнуть в наслідок міжнародної кооперації підприємств по розробленню 

(виготовленню) авіаційної техніки;  

оптимізація виробничих потужностей національних підприємств, зокрема, 

через вдосконалення структури виробництва;  

освоєння нових видів конкурентоспроможної продукції спеціального 

призначення;  

розвиток військово-технічного співробітництва та системи виходу на 

внутрішній і зовнішній ринки;  

необхідність залучення значних коштів на освоєння нових технологій та 

процесів створення і виробництва авіаційної техніки. 
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Інший шлях оновлення авіації Збройних Сил України – через закупівлю або 

оренду сучасних ЛА іноземного виробництва. 

На основі аналізу закордонного досвіду переозброєння авіаційних парків 

провідних держав світу та враховуючи сучасне військово-політичне і фінансово-

економічне становище України можна розглядати такі проєкти оновлення авіаційної 

складової Збройних Сил України: 

щодо бойових тактичних літаків: 
закупівля за імпортом нових сучасних багатофункціональних винищувачів 

типу F-35A (США), F-16C Block 70/72 (США),EF-2000 Tranche F.3, Rafale C Tranche 

F.3 (Франція) або JAS-39E (Швеція); 

ліцензійне виробництво (складання) літаків JAS-39Е; 

участь у міжнародній кооперації при створенні багатофункціональних 

винищувачів п'ятого покоління TFX (Туреччина) або KF-X (Південна Корея) 

щодо навчально-бойових (легких бойових) літаків: 

закупівля за імпортом навчально-бойових літаків типу М-346FA (Італія), FA-

50 (Південна Корея), L-15B (Китай) або L-39NG (Чехія); 

ліцензійне виробництво (складання) навчально-бойових літаків типу  

L-15B або L-39NG; 

участь у міжнародній кооперації при створенні перспективних навчально-

бойових (легких бойових) літаків типу HURJET (Туреччина) або GROT-2 (Польща); 

спільне виробництво навчально-бойових (легких бойових) літаків на базі 

державного підприємства “Антонов” із залученням провідних західних компаній для 

отримання комплектуючих, що не виробляються в Україні. 

Основними перевагами при закупівлі (лізингу) військових ЛА закордонного 

виробництва є перспектива отримання нових технологій та значних обсягів 

інвестицій за офсетними програмами, а також забезпечення взаємосумісності з 

технікою НАТО. 

Однак, стримуючими факторами при цьому є: 

висока вартість закупівлі (лізингу); 

необхідність кардинальних змін у системах управління авіацією та підготовки 

особового складу; 

потреба у переобладнанні аеродромної мережі під нові стандарти; 

необхідність впровадження нових систем експлуатації та ремонту авіаційної 

техніки; 

проблема перебудови системи державного розпізнавання літальних апаратів. 

Також слід зазначити, що за міжнародним досвідом реалізації проєктів 

закупівлі сучасних зразків авіаційної техніки вартість ЛА становить лише певну 

частину від загальної вартості контракту. Так, аналіз контрактів на постачання 

тактичних багатоцільових літаків свідчить, що за останнє десятиліття вартість такої 

складової контрактної ціни, як “обладнання та послуги” досягла 50…60 % від 

загальної вартості контракту. 

При переозброєнні на нові бойові літаки потрібно враховувати, що крім 

літаків і озброєння повинно бути забезпечено: 

постачання знімного та контейнерного обладнання; 
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придбання засобів наземного обслуговування та ремонту, авіаційних 

тренажерних комплексів; 

перепідготовка (перенавчання) льотного складу та наземного обслуговуючого 

персоналу; 

закупівля наземних засобів радіотехнічного забезпечення польотів, комплектів 

запасних частин і матеріалів, технічної (експлуатаційної та ремонтної) документації. 

Очевидно, що вибір шляхів та реалізація конкретних заходів щодо 

забезпечення заданого рівня бойового потенціалу авіації Збройних Сил на сьогодні 

потребує визначення таких підходів та методів, які не входять в протиріччя з 

реальними воєнно-економічними можливостями країни, воєнними, політичними та 

економічними обставинами, що склалися, з урахуванням їх прогнозу на 

перспективу. 
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ДО ОБҐРУНТУВАННЯ ТЕХНІЧНОГО ОБРИСУ ПЕРСПЕКТИВНОГО 

ВИСОКОШВИДКІСНОГО БЕЗПІЛОТНОГО ЛІТАКА 

 

Наведені результати аналізу тенденцій створення 

і застосування високошвидкісних безпілотних 

літальних апаратів (БпЛА) літакового типу. 

Окреслено основні результати попередніх 

досліджень з обґрунтування обрису 

високошвидкісного безпілотного літака 

 
Ключові слова: високошвидкісний безпілотний літак, протиповітряна 

оборона, аеродинамічна схема, радіолокаційна помітність 

 

Як відомо, ефективність подолання протиповітряної оборони (ППО) 

противника літаками, у т.ч. безпілотними, суттєво збільшується при польоті у 

діапазоні високих швидкостей та малих висот [1].  

У Збройних Силах України на сьогодні відсутні сучасні високошвидкісні 

БпЛА, тому Міністерством оборони України здійснюються заходи щодо 

знайдення шляхів оснащення військ (сил) такою авіаційною технікою, а саме – 

модернізація наявних у Повітряних Силах ЗС України застарілих розвідувальних 

БпЛА або створення вітчизняними підприємствами нових типів. Вирішення цього 

питання потребує проведення досліджень щодо аналізу світових тенденцій 

розвитку високошвидкісних БпЛА, оцінювання можливості та доцільності 

модернізації тих типів, які ще є на озброєнні, а також  розроблення тактико-

технічних вимог до перспективних високошвидкісних БпЛА [2]. 

З огляду на актуальність теми, авторами проведено попередні дослідження 

щодо формування обрису оперативного високошвидкісного літака із застосуванням 

підходу на основі теорії розмірності та подібності [3], методики багатокритеріального 

вибору БпЛА [4], вагових характеристик [5, 6] а також  показників радіолокаційної 

помітності та показника інфрачервоної помітності [7, 8]. 

У збройних силах країн світу на озброєнні знаходяться, в основному, 

розвідувальні високошвидкісні безпілотні літальні апарати, наприклад: у Німеччині, 

Франції, Канаді та Італії використовуються розвідувальні БпЛА CL-289, у США – 

ADM-160, в Італії – “Mirach 150”, в Китаї – WZ-5. 

Сучасний рівень розвитку технологій дозволяє забезпечити високі швидкість і 

дальність польоту збільшенням тяги й економічності двигуна, а також потрібне 

© Богославець С.О., Стешенко П.М., Лужбіна О.Б., 2020 
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корисне навантаження – за рахунок мініатюризації бортового обладнання (п'єзо-

гіроскопів, цифрових малогабаритних відеокамер тощо).  

Тоді повстає запитання, який саме технічний обрис повинен мати 

перспективний високошвидкісний безпілотний літак для більш ефективного 

вирішення завдань, що виконуються зараз БпЛА, розробленим кілька десятиліть 

тому? Тенденцію зменшення з роками злітної маси високошвидкісних розвідувальних 

БпЛА різних країн-виробників показано на рис. 1.  

Рис. 1. Зменшення злітної маси високошвидкісних БпЛА за роками 

 

З метою визначення основних рис перспективного високошвидкісного 

безпілотного літака авторами використано методику прискореного попереднього 

проєктування БпЛА меншої маси і розмірів на базі існуючого прототипу геометрично 

подібним перетворенням із збереженням заданого набору його основних 

характеристик (швидкості, висоти і дальності польоту, ймовірності подолання ППО 

противника) [3]. 

Відповідно до зазначеної методики, під час геометрично подібного 

перетворення літаків з аеродинамічним способом створення підіймальної сили та при 

незмінних льотних характеристиках, злітна маса змінюється пропорційно квадрату 

лінійних розмірів [5]: 

,                                                             (1) 

де m1, m2 – злітні маси безпілотного літака-прототипа та перспективного,  

x – кратність зменшення маси літака. 

Тяга силової установки БпЛА з роками також зменшується відносно тяги 

прототипу пропорційно квадрату лінійних розмірів [3]: 

,                                                         (2) 

АQM-34M, CША, 

760 км/год 

RGM-6 

CША, 1954 р. 

4670 кг, 960 км/год 

WZ-5, Китай, 

800 км/год 

ВР-3, СРСР, 

950 км/год 

CL-289, Німеччина, 

720 км/год 

Mirach 150, Італія, 

855 км/год 

ADM-160, США, 

979 км/год 

UJ-23T350, Україна, 

800 км/год 

mзл, 

кг 

Рік 
створення 

ВР-2, СРСР, 1974 р. 

5370 кг, 1110 км/год 
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де P1 та Р2 – тяги силових установок БпЛА-прототипа і перспективного 

високошвидкісного БпЛА відповідно. 

Аналіз характеру зменшення геометричних розмірів високошвидкісних 

безпілотних літаків з роками показує, що щільність компонування літального 

апарата, яка має верхнє обмеження та впливає на допустиме навантаження на крило, 

потребує обов'язкового врахування. Змінення наближеного значення щільності 

компонування безпілотного літака-прототипу за кількадесят років можна оцінити за 

виразом [3]: 

y
Ldlm

Ldlm

wm

wm

крфф

крфф
=

ÖÖÖ

ÖÖÖ
=

Ö

Ö

2221

1112

21

12
  ,                                        (3) 

де w1, w2 – приблизні значення об'ємів літаків; lф1, lф2, – довжини фюзеляжів; 

 dф1, dф2 – діаметри фюзеляжів; Lкр1, Lкр2 – розмахи крил (прототипу і перспективного 

високошвидкісного БпЛА відповідно). 

У першому приближенні значення навантаження на крило також може бути 

отримане з міркування подібності у залежності від злітної маси [6]. 

З метою визначення коефіцієнтів x та y, а також зміни питомого навантаження 

на крило g, розглянемо оперативні високошвидкісні БпЛА різних років виготовлення 

компаніями США, а саме – Vought SSM-N8/RGM-6 “Regulus” (далі – RGM-6) та 

ADM-160 MALD (далі  – ADM-160) [3].  

За прототип для формування технічного обрису гіпотетичного перспективного 

оперативного високошвидкісного літака “Шторм” обрано оперативний БпЛА Ту-141 

зі складу безпілотного авіаційного комплексу ВР-2 “Стриж” (далі – ВР-2). 

Основні технічні показники зазначених вище БпЛА та характеристики 

гіпотетичного перспективного оперативного високошвидкісного літака “Шторм”, 

розраховані за формулами (1…3), наведено у таблиці 1. 

 

Таблиця 1 

Вихідні дані та результати розрахунків характеристик БпЛА 

№ 

з/п 

Назва показника, 

розмірність 

Оперативні літаки 

США 

Оперативні літаки 

України 

RGM-6 ADM-160 ВР-2 “Шторм” 

1.  Дата розроблення, рік 1954 1999 1974 20ХХ 

2.  Аеродинамічна схема “нормальна” “безхвістка” 

3.  Швидкість польоту, км/год 961 979 1110 1000 

4.  Дальність польоту, км 925 460 1000 600 

5.  Злітна маса, кг 4670 45 5370 52 

6.  Коефіцієнт х зміни злітної маси, од. 10,187 

7.  Тяга двигуна, Н 20000 220 19600 189 

8.  Тягоозброєність, од. 0,366 0,489 0,372 0,371 

9.  Розмах крила, м 6,40 0,65 3,88 0,78 
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Кінець таблиці 1 

№ 

з/п 

Назва показника, 

розмірність 

Оперативні літаки 

США 

Оперативні літаки 

України 

RGM-6 ADM-160 ВР-2 “Шторм” 

10.  Площа крила, м2 12,00 0,13 10,00 0,23 

11.  Довжина фюзеляжу, м 10,10 2,38 14,33 2,90 

12.  Діаметр фюзеляжу, м 1,40 0,15 2,21 0,26 

13.  Приблизний об'єм літака, м3 13,80 0,043 15,30 0,105 

14.  Щільність компонування літака кг/м3 338 1271 350 1315 

15.  
Коефіцієнт y зміни щільності 

компонування 
3,759 

16.  Питома навантага на крило g, кг/м2 834 346 537 223 

17.  Коефіцієнт зміни навантаги на крило, од 2,41 

 

Для забезпечення польоту із заданою швидкістю перспективного літака з 

визначеними параметрами (рис. 2а) можна у якості силової установки розглядати 

вітчизняний малогабаритний турбореактивний двигун МС-100 (рис. 2б). 

Рис. 2. Можливі аеродинамічна схема та силова установка 

вітчизняного перспективного високошвидкісного літака 

 

Двигун МС-100 має максимальну тягу 980 Н на швидкості 1000 км/год близько 

поверхні землі. Ці показники є прийнятними для перспективного БпЛА, що 

розглядається. Масо-габаритні параметри: маса – 18 кг, діаметр – 245 мм, довжина – 

500 мм. 

Розглянемо вплив зменшення розмірів перспективного високошвидкісного 

БпЛА порівняно з прототипом при однакових швидкостях на можливості подолання 

ним ППО противника. 

Ймовірність подолання високошвидкісним безпілотним літальним апаратом 

засобів у складі системи ППО противника залежить від заданого часу циклу 

стрільби цих засобів та часу знаходження БпЛА в зоні ураження засобами ППО [4]. 

Тобто при однаковій швидкості польоту БпЛА-прототипа і перспективного БпЛА 

Lкр2 = 0,81 м; 

w2 = 0,039 м3 

lф2 = 3,00 м; 

dф2 = 0,26 м 

а) БпЛА "Шторм" б) Двигун МС-100 
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вони будуть проходити однаковий шлях в зоні ураження за цикл стрільби засобів 

ППО противника. Отже, фактор швидкості не впливає на зміну ймовірності 

подолання ППО після зменшення розмірів БпЛА. 

Разом з тим, окрім швидкості та висоти польоту на ймовірність подолання 

безпілотним літаком ППО противника впливають також показники його помітності: 

габаритні розміри, колір, енергетична яскравість – для комплексу ППО з 

пасивними засобами виявлення (оптико-електронні видимого та інфрачервоного 

діапазонів); 

ефективна поверхня розсіювання – для комплексу ППО з активними засобами 

виявлення (радіолокаційні, лазерні). 

Тому, з метою оцінювання конструктивно-компонувальних рішень, що 

приймаються під час початкової стадії формування технічного обрису безпілотного 

літака, можна використовувати показник радіолокаційної помітності та показник 

інфрачервоної помітності. 

Так, показник радіолокаційної помітності [7], який залежить від габаритних 

розмірів літака, визначається формулою: 
5,1)( -ÖÖ+Ö=

кркрвоффБпЛА
SLhdlZ ,                                                  (4) 

де Sкр – площа крила безпілотного літака, hво – висота вертикального оперення. 

Показник інфрачервоної помітності [8] має таке співвідношення із показником 

радіолокаційної помітності: 

БпЛАБпЛАJ
ZZ Ö= 12,0 .                                                              (5) 

Згідно з формулами (4) та (5), тільки за рахунок зменшення розмірів, 

показники радіолокаційної помітності перспективного високошвидкісного літака 

“Шторм”, порівняно із прототипом, знизиться з 7,78 до 5,33, а показник 

інфрачервоної помітності – з 0,934 до 0,640. 

З урахуванням зазначеного, при виконанні конструктивних заходів щодо 

підвищення ймовірності подолання ППО противника, потрібно враховувати також 

вплив таких показників БпЛА: максимальна швидкість польоту, мінімальна висота 

польоту, розміри (площа), ефективна поверхня розсіювання, температура вихідних 

газів силової установки.  

Отже, можна зробити попередній висновок щодо основних показників 

перспективного БпЛА з метою початкового формування його технічного обрису. 

Відповідно до класифікації, що визначена ДСТУ В 7371:2020 “Техніка авіаційна 

державної авіації. Апарати літальні безпілотні. Основні терміни та визначення 

понять. Класифікація”, цей літальний апарат може бути описаний як оперативний 

високошвидкісний багатоцільовий безпілотний літак багаторазового застосування: 

маневрений літак аеродинамічної схеми “безхвістка” з одним турбореактивним 

двигуном та максимальною швидкістю польоту 1000 км/год на відстань до 600 км. 

Максимальна висота польоту знаходиться у діапазоні від 4000 м до 6000 м та висота 

подолання ППО противника – від 50 м до 100 м. Попередньо визначені масові та 
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геометричні показники гіпотетичного перспективного високошвидкісного літака 

(див. табл. 1), під час подальшого формування технічного обрису перспективного 

БпЛА повинні бути уточнені проведенням аеродинамічних розрахунків. В цілому, 

для ефективного подолання ППО противника БпЛА повинен бути високошвидкісним 

(легким, обтічним і оснащеним потужною силовою установкою) та малопомітним в 

радіолокаційному та оптичному діапазоні. 

 

ЛІТЕРАТУРА 
 

1. Авиация в локальных войнах. Бабич В.К., – М.: Воениздат, 1988. - 207 с. 

2. Богославець С.О., Стешенко П.М. Тенденції розвитку високошвидкісних 

безпілотних літаків у світі та в Україні // Зб. наук. праць Державного науково-

дослідного інституту авіації. – К.: ДНДІА, 2019. – Вип. № 15(22). – С. 55–61. 

3. Амброжевич А.В. Формирование облика легких беспилотных летательных 

аппаратов методом подобия / А.В. Амброжевич, С.А. Яшин, А.С. Карташев // 

Авиационно-космическая техника и технология. – 2004. – № 5. – С. 54–58. – 

Режим доступу: http://nbuv.gov.ua/UJRN/aktit_2004_5_10. 

4. Іленко Є.Ю., Стешенко П.М. Методика багатокритеріального вибору 

розвідувальних безпілотних авіаційних комплексів для Збройних Сил України / 

Наук.-техн. журн. Системи озброєння і військова техніка – Х: ХНУПС, 2017. – 

Вип. № 2(50). – С. 67–70. 

5. Комаров В.А. Весовой анализ авиационных конструкций, теоретические основы // 

Полет, 2000. – № 1. – С. 31–35. 

6. Егер С.М. Проектирование самолетов / С.М. Егер, В.Ф. Мишин, Н.К. Лисейцев и 

др. – М: Машиностроение, 1983. - 606 с. 

7. Анипко О.Б. Показатель радиолокационной заметности для оценки влияния 

принимаемых конструктивно-компоновочных решений на радиолокационную 

заметность самолета / О.Б. Анипко, Е.А. Украинец // Вопросы проектирования и 

производства конструкций летательных аппаратов. – Х.: НАКУ “ХАИ”, 2008. – 

№ 1(52). – С. 7–14. 

8. Анипко О.Б. Показатель инфракрасной заметности боевых летательных аппаратов 

для оценки влияния конструктивно-компоновочных решений на заметность / 

О.Б. Анипко, Е.А. Украинец // Інтегровані технології та енергозбереження. – Х.: 

НТУ “ХПІ”, 2009. – № 2. – С. 100–103. 

 
Надійшла до редакції 30.11.2020 

Рецензент: професор Зіатдінов Ю.К. 

 

http://www.irbis-nbuv.gov.ua/cgi-bin/irbis_nbuv/cgiirbis_64.exe?Z21ID=&I21DBN=UJRN&P21DBN=UJRN&S21STN=1&S21REF=10&S21FMT=JUU_all&C21COM=S&S21CNR=20&S21P01=0&S21P02=0&S21P03=IJ=&S21COLORTERMS=1&S21STR=%D0%9624839
http://www.irbis-nbuv.gov.ua/cgi-bin/irbis_nbuv/cgiirbis_64.exe?I21DBN=LINK&P21DBN=UJRN&Z21ID=&S21REF=10&S21CNR=20&S21STN=1&S21FMT=ASP_meta&C21COM=S&2_S21P03=FILA=&2_S21STR=aktit_2004_5_10


Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. 16 (23)  

 

 

 

 18 

УДК 358.422-048.35 

 

КОРИТЬКО О.І., провідний науковий співробітник, кандидат технічних наук, 

доцент, старший науковий співробітник 

ПІДЧИБІЙ Л.В., науковий співробітник 

 

ОБҐРУНТУВАННЯ ДОЦІЛЬНОСТІ, МОЖЛИВОСТІ І ФІНАНСОВОЇ 

ВИГОДИ ВИРОБНИЦТВА ТАКТИЧНОГО ЛІТАКА ЧЕТВЕРТОГО 

ПОКОЛІННЯ В УКРАЇНІ ЗАМІСТЬ ЗАКУПІВЛІ АНАЛОГІВ ЗА КОРДОНОМ 

 

Розглядаються проблеми забезпечення Повітряних 

Сил Збройних Сил України єдиним типом 

тактичного літака. З цією метою аналізуються 

аспекти його виробництва в Україні 

 
Ключові слова: національне виробництво, переозброєння, життєвий 

цикл, тактичний літак 

 

Сьогодні актуальною проблемою ефективної діяльності Повітряних Сил 

Збройних Сил України (ПС ЗС України) є заміна всього парку тактичної авіації на 

єдиний тип тактичного літака, що може успішно знищувати авіацію противника 

поряд з якісним виконанням інших задач тактичної авіації. Очевидно, що 

противником є Російська Федерація (РФ). РФ має сотні важких винищувачів родини 

Су-27 (Су-30, Су-33, Су-34, Су-35). Також ще залишились МиГ-29 і МиГ-31. 

Надходять і Су-57. 

 Виникає закономірне питання: на який тип потрібно замінити наші Су-24,    

Су-25, Су-27, МиГ-29, котрі на разі близькі до повного випрацювання ресурсу, щоб 

успішно протидіяти агресору? 

 Аналіз останніх досліджень і публікацій показує, що Командувач ПС ЗС 

України генерал-полковник Сергій Дроздов пропонує прийняти рішення про 

закупівлю за кордоном єдиного типу тактичного літака. Делегації ПС ЗС України 

побували в різних країнах у різних авіавиробників для оцінки можливості закупівлі 

згаданого єдиного типу тактичного літака. Останнім часом йдеться про закупівлю 

винищувачів F-16 покоління 4++, так як це зроблено в Польщі [1]. 

 Проте наразі основна частина існуючої загальної проблеми – заміни всього 

парку тактичної авіації України на єдиний тип тактичного літака – залишається 

невирішеною. Чи можливо, чи доцільно, чи фінансово вигідно вирішити цю 

проблему шляхом організації виробництва подібного літака в Україні? Чи буде це 

дотриманням вимог української військово-технічної політики, одним із аспектів 

котрої є спрямованість на забезпечення ПС ЗС України технікою національного 

виробництва? 

Щоб дати відповідь на ці запитання потрібно більш детально й конкретно 

з’ясувати, який саме тип тактичного літака доцільно й принципово можливо серійно 

виготовляти в Україні? 
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Тут потрібно розуміти, що літак 5-го покоління F-35 США, напевно, не 

продадуть Україні суто з політичних міркувань. Китайські літаки 5-го покоління    

F-20 і F-31 ще не дійшли до стадії продажу. Закупівля Су-57 РФ принципово 

неможлива з політичних причин. До того ж він не є літаком 5-го покоління, а лише 

4++. Тому варто відзначити, що для України найближчою перспективою все ж таки 

залишаються лише літаки покоління 4++ [4].  

З іншого боку, створити “з нуля” тактичний літак покоління 4++ з високими 

тактико-технічними характеристиками науковий і технологічний потенціал, 

наприклад Державного підприємства «Антонов», дасть змогу тільки приблизно за 

6…8 років при належному державному фінансуванні. Тому одним із бюджетних 

варіантів вирішення проблеми, при якому економляться кошти й час, є саме серійне 

виробництво українських версій тих типів тактичних літаків покоління 4, що вже є 

на озброєнні ПС ЗС України. Експлуатація, ремонт, модернізація, дрібносерійне 

виготовлення запчастин до них вже майже налагоджено, і це в межах теперішнього 

фінансування! Щодо їх серійного виробництва, як нам здається, залишається 

нелегкий, але лише один крок. 

 “Кандидатами” для здійснення цього можливо розглядати один із двох 

тактичних літаків. Це або Су-27, або МиГ-29. Їх наразі відновлюють і ремонтують 

відповідно на Державному підприємстві “Львівський державний авіаційно-

ремонтний завод” і на Запорізькому державному авіаційному ремонтному заводі 

“МіГремонт”. Кожен завод вже має те найважливіше, що потрібне для початку 

найшвидшого розгортання вітчизняного серійного виробництва вже незабаром, а 

саме: 

1. Технологічні карти для ремонту частин планера або їх заміни. 

2. Можливості виготовлення окремих частин планера для заміни 

пошкоджених. 

 Наповнити виготовлений планер двигунами, електронікою, зброєю в змозі 

український військово-промисловий комплекс (ВПК) [2].  

 Викладені вище ключові факти дають можливість зробити низку висновків і 

порівнянь, які наведені в таблиці. 

Таблиця 1 

Порівняння наслідків закупівлі F-16 з можливим озброєнням                        

тактичним літаком національного виробництва 

Порівняння       

                       Наслідки 

Закупівля аналога Су-27 або 

МиГ-29 типу F-16 

Серійне виробництво 

тактичного літака 
1 2 3 

Вартість літаків Оплата в доларах США, 50 і 

більше млн. за літаки різних 

модифікацій і часу 

виробництва 

Ринкові ціни на літаки 

виробництва України 

зазвичай у 2-3 рази менші 

світових 

Експлуатація, 

життєвий цикл 

Організація з нуля, 

перенавчання персоналу, 

витрати, що можуть 

переважати вартість самих 

літаків 

Налагоджено, доплата не 

потрібна 
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Кінець таблиці 1 

1 2 3 

Наземне обладнання Повна заміна, перенавчання 

персоналу, додаткові 

витрати 

Налагоджено, доплата не 

потрібна 

Можливості 

реекспорту, 

експорту 

Ні, питання реекспорту 

вирішує уряд США 

Так, питання експорту 

вирішує Уряд України  

Застосувати зброю 

українського 

виробництва 

Обмежено Не обмежено 

Маневрові 

характеристики 

Гірші з кожною 

модифікацією, є накладні 

конформні баки, вага 

збільшується 

Кращі 

Оплатити заміну 

покриття основних і 

запасних аеродромів 

на асфальтобетонне   

Потрібно через 

підфюзеляжний 

повітрозабірник 

Не потрібно. Конструкцією 

передбачено захист входів 

повітрозбірників 

Стандарти НАТО, 

інтеграція в 

структури 

управління НАТО 

Так  Так 

Можливості 

модернізації 

Ні, потрібен дозвіл Уряду 

США 

Так 

Запчастини Потрібно оплачувати в 

доларах США й ввозити із-за 

кордону. Ембарго у випадку 

криз різного характеру в 

Україні 

Виготовлено в Україні 

Можливість 

спільного 

виробництва 

Ні, потрібен дозвіл уряду 

США 

Так, адже Китай 

виготовляє версії Су-27 як 

J-16 і зацікавлений у 

співпраці, особливо в 

галузі авіадвигунів 

 

В Україні виготовляють не самі зразки озброєнь, а їхні глибоко модернізовані 

і значно поліпшені версії відповідно до можливостей українського ВПК [3]. 

Модернізований тактичний літак не повинен бути кроком назад, чи на місці, це має 

бути крок вперед: 

надзвукова крейсерська швидкість польоту на безфорсажному режимі роботи 

двигунів; 

 впровадження елементів технології СТЕЛС, наскільки це можливо, 

враховуючи наявну специфічну конфігурацію винищувачів; 
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 радіолокаційна станція з фазованою антенною решіткою тощо. 

 Висновки: 

початок серійного виробництва українського тактичного літака в найкоротші 

терміни можливий, а дрібносерійне виробництво запчастин до Су-27 і МиГ-29 

майже вдалось налагодити вже зараз; 

тактичний літак українського виробництва покоління 4++ не має експортних, 

модернізаційних та інших обмежень на відміну від F-16; 

 вартість закупівлі, експлуатації, забезпечення життєвого циклу F-16 у ПС ЗС 

України, вже при першій приблизній оцінці, принаймні в декілька разів перевищує 

вартість організації серійного виробництва, переозброєння, експлуатації, життєвого 

циклу української версії тактичного літака; 

маневрові і низка технічних характеристик майбутнього українського 

тактичного літака можуть бути кращими за F-16; 

враховуючи те, що сам винищувач F-16 покоління 4++ не має якихось 

особливих і вирішальних переваг над винищувачами противника, й те, що при 

захмарній загальній вартості переозброєння, є можливим у даний час закупити лише 

невелику кількість F-16, вирішення за допомогою цього проблеми достатньо 

переконливого протистояння кількісній перевазі противника є нереальним;  

свого часу виділення значних коштів на закупівлю Україною французьких 

вертольотів Airbus H225, як на наш погляд, може мати негативні наслідки для 

розвитку вертольотобудування України, котре зараз перебуває лише на етапі 

становлення. Тому виділення коштів на початок національного виробництва 

тактичного літака й відмова від закупівлі F-16 чи його аналогів, є актом підтримки 

української військово-технічної політики, промисловості, економіки, ПС ЗС 

України. 
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ТЕХНІЧНИЙ ОБРИС ПЕРСПЕКТИВНОГО ТАКТИЧНОГО 

БАГАТОФУНКЦІОНАЛЬНОГО ЛІТАКА 

 

На основі аналізу основних тенденцій розвитку 
тактичних багатофункціональних літаків у світі 
покоління 4++ сформовано технічний обрис 
тактичного багатофункціонального літака для 
потреб Збройних Сил України 
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Розвиток військової авіації у світі показує, що провідні країни витрачають 

значні кошти на оновлення авіаційного парку. Деякі з них намагаються придбати 

для потреб своїх збройних сил тактичні бойові літаки вже п’ятого покоління. 

У Збройних Силах (ЗС) України на сьогодні біля 90% літаків та вертольотів 

ще радянського будівництва, які мають терміни експлуатації понад 20 років та 

об’єктивно потребують оновлення. Тому, на думку фахівців, давно настав час 

думати про перспективи української військової авіації. Зокрема, існуючі погляди 

свідчать, що у найближчій перспективі Повітряні Сили ЗС України виявлять інтерес, 

насамперед, до одного основних типів тактичного бойового літака, а саме: 

тактичного багатофункціонального літака (винищувач, штурмовик, розвідник), який 

має замінити в складі Повітряних Сил ЗС України відразу кілька типів літаків:  

Су-27, МиГ-29, Су-24 і Су-25 [1, 2]. 

Термін “багатофункціональний винищувач” отримав офіційне використання 

на початку 90-х років минулого століття, коли дослідно-експериментальний 

прототип винищувача п'ятого покоління МиГ 1.44 після розгляду аванпроєкту 

отримав індекс БФВ (багатофункціональний винищувач) [3]. 

До того часу за функціями (призначенням) винищувачі розподілялися так [4]: 

Фронтові винищувачі. Призначені для завоювання панування у повітрі 

шляхом ураження авіації противника у повітрі в оперативно-тактичній глибині. В 

окремих випадках можуть залучатися для авіаційної підтримки сухопутних військ та 

ведення повітряної розвідки. 

Багатоцільові винищувачі (винищувачі-бомбардувальники). Призначені як для 

ураження авіації противника, так і наземних (морських) об'єктів. Також можуть 

залучатися до ведення повітряної розвідки. 

Палубні винищувачі. Призначені для базування на палубах авіаносців. 

 

© Тараненко В.В., Коцуренко Ю.В., 2020 

 

https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%9F%D1%80%D0%BE%D1%82%D0%BE%D1%82%D0%B8%D0%BF
https://uk.wikipedia.org/wiki/%D0%92%D0%B8%D0%BD%D0%B8%D1%89%D1%83%D0%B2%D0%B0%D1%87_%D0%BF%27%D1%8F%D1%82%D0%BE%D0%B3%D0%BE_%D0%BF%D0%BE%D0%BA%D0%BE%D0%BB%D1%96%D0%BD%D0%BD%D1%8F
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Винищувачі-перехоплювачі. Призначені для захисту наземних об'єктів від  

засобів повітряного нападу противника (літаків, крилатих ракет) шляхом їх 

ураження ракетним озброєнням на великих відстанях об'єктів, що захищаються. 

Багатофункціональні винищувачі. Призначені для виконання усіх завдань, які 

покладені на усі види винищувачів. 

З прийняттям на озброєння літаків 4-го покоління границя поміж видами 

винищувачів практично зтерлася, тому усі винищувачі подальших поколінь можна 

вважати багатофункціональними. 

Такими ж, по суті, є і бойові літаки п’ятого покоління. Але їх головним 

недоліком, щодо перспектив оснащення ЗС України, є досить велика вартість. Так, 

літаки F-22 і F-35 (США) коштують 146,2 та 93…108 млн. дол. відповідно, що 

обумовлено високою складністю їх конструкції та бортового обладнання. 

Перспективний багатофункціональний літак для ЗС України повинен мати 

високу маневреність, поліпшені злітно-посадкові характеристики, малу 

радіолокаційну, інфрачервону та оптичну помітність і забезпечувати загальні 

вимоги, наведені на рисунку 1 [5]. 

 

Рис. 1. Загальні вимоги до перспективного багатофункціонального літака 

 

Комплекс бортового обладнання багатофункціонального літака повинен 

забезпечувати екіпаж інформацією для виконання поставлених бойових завдань, 
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виконувати функції розподілу сил і засобів авіації, а також інтелектуальну 

підтримку рішень. До його складу повинні входити: універсальна система завад і 

протиракетної оборони, комплексна система управління літаком, двигуном, 

озброєнням і перешкодами, система всеракурсного зовнішнього огляду, 

багатоканальна система обстрілу цілей. 

Реалізація зазначених вимог на літаках дасть у перспективі змогу прийняти на 

озброєння ЗС України багатофункціональний літак, здатний виконувати розвідку, 

цілевказання, нанесення ударів, ведення повітряного бою, придушення 

радіоелектронних засобів, прорив протиповітряної оборони противника. 

Виходячи з цього, формування технічного обрису перспективного тактичного 

багатофункціонального літака (далі – ТБФЛ) для ЗС України може бути зроблено на 

основі підходів, що багато в чому втілені у винищувачах попереднього покоління, 

тобто 4++. Ці типи бойових літаків є менш вартісними, але, разом з тим, вони 

достатньо досконалі і наближені  до літаків п’ятого покоління. До зазначених літаків 

належать: JAS 39 NG (Швеція), Dassault Rafale C стандарту F3 (Франція), Eurofigter 

Typhoon FGR 4 (Європейський консорціум), F-16 Block 70/72 (США) та, з певною 

пересторогою, HAL Tejas (Індія). Останній поки що належить до покоління 4+, але 

після деякого удосконалення, повинен перейти у покоління 4++. 

Основні характеристики зазначених літаків наведені у таблиці 1 [6…10]. 

Аналіз таблиці 1 дозволяє констатувати наявність таких значень основних 

характеристик літаків: 

розміри: довжина 13…16 м (80% з них – 14…15 м); розмах крила 8…11 м 

(60% з них – 9,5…11 м); висота 4,4…5,4 м (60% з них – 5…5,3 м); площа крила 

30…50 м2 (60% з них – 27,9…37,5 м2); 

злітна маса: нормальна 8500…17000 кг (60% з них – 12700…14700 кг); 

максимальна 15500…24500 кг (60% з них – 21700…24700 кг); 

питоме навантаження на крило: 280…780 кг/м2 (80% з них – 280…410 кг/м2); 

тягоозброєння: 0,70…1,18 (80% з них – 1,13…1,18); 

максимальна швидкість польоту: біля землі 1225…1470 км/год (60% з них – 

1350…1470 км/год); на висоті 1910…2450 км/год, М=1,8…2,3 (60% з них – 

2120…2450 км/год, М=2,0…2,3); 

максимальна вертикальна швидкість: 80…315 м/с (60% з них – 275…315 м/с); 

практична стеля: 15240…16760 м (60% з них – 15240…15950 м); 

практична дальність (з ППБ): 2000…3900 км (60% з них – 2000…2900 км); 

тактичний радіус дії: по наземним цілям 500…1055 км (80% з них –  

550…700 км); по повітряним цілям 1300…1760 км; 

максимальне експлуатаційне перевантаження: додатне +8…+9 од.  (80% з них 

– +9 од.); від'ємне – 3…–4 од. (60% з них –   – 3…– 3,5 од.); 

кількість вузлів підвіски: 8…14 (60% з них – 8…9); 

максимальне бойове навантаження: 4000…9800 кг (80% з них – 

6500…9800ºкг). 

Узагальнені особливості планера, силової установки та бортового обладнання 

зазначених бойових тактичних літаків покоління 4++, які отримані з використанням 

джерел [6-10], приведені у таблиці 2.  
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Таблиця 1 

Основні тактико-технічні характеристики найбільш відомих багатофункціональних винищувачів покоління 4++ 

Найменування характеристики 
Тип літака 

JAS 39 NG 
Dassault Rafale C 

стандарту F3 
Eurofigter Typhoon 

FGR 4 
HAL Tejas F-16 Block 70/72 

Країна-розробник, рік прийняття на 
озброєння 

Швеція, 1997 Франція, 2001 
Європейський 

консорціум, 2003 
Індія, 2015 США, 2019 

Екіпаж, чол. 1 1 1 1 1 
Розміри: довжина × розмах крила × висота, м 14,1 × 8,4 × 4,5 15,27 × 10,80 × 5,34 15,96 × 10,95 × 5,28 13,2 × 8,2 × 4,4 15,03 × 9,45 × 5,09 
Площа крила, м 30,3 45,7 50,0 37,5 27,87 
Злітна маса нормальна, кг 8500 14710 17000 12500 12723 
Максимальна злітна маса, кг 16500 24500 23500 15500 21772 
Питоме навантаж. на крило, кг/м2 283 328 311 412 780 

Кількість і тип двигунів 
1×ТРДДФ 
GE F414G 

2×ТРДДФ 
SNECMA M88-2 

2×ТРДДФ 
Eurojet EJ 200 

1×ТРДДФ GTRE 
GTX-35VS Kaveri 

1×ТРДДФ  
F110-GE-132 

Тяга двигунів, кгс 1×10000 2×7650 2×9180 1×8800 1×14750 
Тягоозброєння 1,18 1,13 1,15 0,70 1,15 
Максимальна швидкість польоту (на 
висоті), км/год 

2130 
(М=2,0) 

1910 
(М=1,8) 

2450 
(М=2,3) 

1920 
(М=1,8) 

2120 
(М=2,0) 

Максимальна швидкість польоту (біля 
землі), км/год 

1225 1350 1470 - 1470 

Безфорсажна надзвукова крейсерська 
швидкість польоту (на висоті), число М 

М=1,2 М>1 М=1,5 Не забезпечує Не забезпечує 

Максимальна вертикальна швидкість, м/с 80 305 315 -. 275 
Практична стеля, м 15240 16760 16675 15950 15240 
Практична дальність (з ППБ), км 3200 2700 2900 2000 3900 
Тактичний радіус дії (по НЦ / по ПЦ), км 700 / 1300 

 
1055 /1800 600 / 1390 500 / – 550 / 1760 

Максимальне експлуатаційне 
перевантаження, од. 

+9 / –4 +9 / –3 +9 / –3 +8 / –3,5 9 

Кількість вузлів підвіски, од. 8 14 (5 для ППБ) 13 (3 для ППБ) 8 9 

Максимальне бойове навантаження, кг 6500 9500 7500 4000 9800 

Примітка: у таблиці прийняті такі скорочення: ППБ – підвісний паливний бак; ТРДДФ – турбореактивний двигун двоконтурний 
форсований 
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© Храмченко В.А., 2019 
 

 
 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. 16 (23)  

 

 

 

 26 

Таблиця 2 

Особливості планера, силової установки, бортового обладнання найбільш  

відомих багатофункціональних винищувачів покоління 4++ 

Найменування Особливості складової 

Планер Аеродинамічна схема  “качка” або “безхвітска”, рідше – нормальна. 

Середньорозташоване трапецієвидне або трикутне крило. Суцільно-поворотне 

переднє горизонтальне оперення (рідше – хвостове). Однокільове вертикальне 

оперення. 

У масі планеру: 30…55% композитні матеріали (вуглепластики);  

друга частка – алюмінієво-літієві, титанові, сталеві та інші сплави. 

Цифрова 4-канальна електродистанційна система керування літаком, яка 

зазвичай об'єднана з системою керування двигунами. 

Бокова ручка керування, що виконана за стандартом HOTAS. 

Каплевидний купол ліхтаря, що забезпечує льотчику огляд на 360º. 

Конструкція повітрозабирачів дозволяє значно зменшити ЕПР від турбін 

двигуна. 

Шасі та пневматики забезпечують експлуатацію з грубо відремонтованих ЗПС. 

Катапультне крісло Martin-Baker (переважно). Забезпечує аварійне покидання 

при нульових швидкості і висоті.  

Силова 

установка 

Багаторежимна цифрова система керування і вбудована система 

діагностування.  

Бортове 

озброєння і 

обладнання 

Номенклатура бортового озброєння включає: одну вбудовану гармату калібру 

20…30 мм; АКР класу “повітря-повітря” малої та середньої дальності; АКР 

класу “повітря-земля”; ПКР; АКР класу “повітря - РЛС”; тактичні крилаті 

ракети; керовані (кориговані) авіаційні бомби; НАР; вільно падаючі авіаційні 

бомби калібру 227, 450 і 925 кг; ПК з гарматами калібру 30 мм; ПК з 

спеціальним обладнанням (прицільно-навігаційні, розвідувальні, 

радіоелектронної боротьби). 

Багатоканальна система керування озброєнням забезпечує одночасну дію по 

повітряним  і  наземним цілям. 

Стандартна для країн НАТО система обміну тактичною інформацією Link 16. 

Відкрита архітектура і багатократне резервування. 

БРЛС з активною ФАР. 

Вбудовані оптоелектронна і тепловізійна системи переднього огляду. 

Система автоматичного огинання рельєфу місцевості. 

Інтерфейс "льотчик-машина", що забезпечує льотчика даними про роботу 

систем літака та навколишню обстановку. 

Ширококутний ІЛС та 2-3 кольорових рідкокристалічних БФІ, що мають повну 

взаємозамінність. 

Частина інформації може виводитися на нашоломний індикатор. 

Повністю скляна кабіна без будь-яких механічних покажчиків. 

Оборонний комплекс РЕБ: приймачі радіолокаційного і лазерного опромінення; 

вбудований ІЧ-датчик виявлення підльоту ракет;  

система викиду теплових, оптоелектронних і радіолокаційних пасток; 

система постановки активних радіолокаційних завад. 

Примітка: В таблиці прийняті такі скорочення: АКР – авіаційна керована ракета; БРЛС – бортова радіолокаційна 

стація; БФІ – багатофункціональний індикатор; ЕПР – ефективна площа розсіювання; ЗПС – злітно-посадкова смуга; 

ІЛС – індикатор на лобовому склі; ІЧ – інфрачервоний; НАР – некерована авіаційна ракета; ПК – підвісний контейнер;                         

ПКР – протикорабельна ракета; РЕБ – радіоелектронна боротьба; РЛС – радіолокаційна станція; ФАР – фазована 

антенна решітка. 

https://en.wikipedia.org/wiki/Helmet-mounted_display
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Таким чином, технічний обрис перспективного тактичного 

багатофункціонального літака для потреб ЗС України може виглядати так: 

ТБФЛ – це надзвуковий реактивний літак з одним або двома 

турбореактивними двоконтурними форсованими двигунами, який виконано за 

аеродинамічною схемою  “качка”" або “безхвітска” з середньорозташованим 

трапецієвидним чи трикутним крилом, суцільно-поворотним переднім 

горизонтальним оперенням та однокільовим вертикальним оперенням і має такі 

основні характеристики: 

розміри: довжина 14…15 м; розмах крила 9,5…11 м; висота 5,0…5,3 м; площа 

крила 28…37 м2; 

злітна маса: нормальна 12700…14700 кг; максимальна 21700…24700 кг; 

питоме навантаження на крило 280…410 кг/м2; 

тягоозброєння 1,13…1,18; 

максимальна швидкість польоту: біля землі 1350…1470 км/год; на висоті 

2120…2450 км/год (М=2,0…2,3); 

максимальна вертикальна швидкість: 275…315 м/с; 

практична стеля: 15240…15950 м; 

практична дальність (з ППБ): 2000…2900 км; 

тактичний радіус дії: по наземним цілям 550…700 км; по повітряним цілям 

1300…1760 км; 

максимальне експлуатаційне перевантаження: додатне +9; від'ємне – 3 од.; 

кількість вузлів підвіски: 8…9; 

максимальне бойове навантаження: 6500…9800 кг. 

Літак має: шасі та пневматики, що забезпечують експлуатацію з грубо 

відремонтованих та коротких ЗПС; каплевидний купол ліхтаря; цифрову 4-канальну 

електродистанційну систему керування, що об'єднана з системою керування 

двигунами; бокову ручку керування, що виконана за стандартом HOTAS; 

катапультне крісло, що забезпечує аварійне покидання при нульових швидкості і 

висоті; багаторежимну цифрову систему керування двигунами з вбудованою 

системою їх діагностування; номенклатуру бортового озброєння: одну вбудовану 

гармату калібру 20…30 мм; АКР класу “повітря-повітря” малої та середньої 

дальності; АКР класу “повітря-земля”; ПК; АКР класу “повітря - РЛС”; тактичні 

крилаті ракети; керовані (кориговані) авіаційні бомби; НАР; вільно падаючі 

авіаційні бомби калібру 227, 450 і 925 кг; ПК з гарматами калібру 30 мм; ПК зі 

спеціальним обладнанням; багатоканальну систему керування озброєнням, що 

забезпечує одночасну дію по повітряним і наземним цілям; стандартну систему 

обміну тактичною інформацією типу системи Link 16; відкриту архітектуру і 

багатократне резервування важливих систем; БРЛС з активною ФАР; вбудовані 

оптоелектронну і тепловізійну системи переднього огляду; систему автоматичного 

огинання рельєфу місцевості; інтерфейс “льотчик-машина”, що забезпечує льотчика 

даними про параметри роботи літака та навколишню обстановку; ширококутний 

ІЛС та 2-3 кольорових рідкокристалічних БФІ, які мають повну взаємозамінність; 

повністю скляну кабіну без будь-яких механічних покажчиків і нашоломний 

індикатор; оборонний комплекс РЕБ у складі: приймачі радіолокаційного і 

лазерного опромінення; вбудований ІЧ-датчик виявлення підльоту ракет; система 

https://en.wikipedia.org/wiki/Helmet-mounted_display
https://en.wikipedia.org/wiki/Helmet-mounted_display
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викиду теплових, оптикоелектронних і радіолокаційних пасток; система постановки 

активних радіолокаційних завад. 

Даний технічний обрис перспективного тактичного багатофункціонального 

літака може бути використаний при розробленні оперативно-тактичних вимог до 

подібного літака для потреб ЗС України. 
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ЩОДО ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ СПРАВНОСТІ РЕЗЕРВНИХ І АВАРІЙНИХ 

ДЖЕРЕЛ ЖИВЛЕННЯ БОРТОВОГО ОБЛАДНАННЯ                           

ПОВІТРЯНИХ СУДЕН ДЕРЖАВНОЇ АВІАЦІЇ 

 

Запропоновано методику вибору раціонального 

варіанта джерела живлення бортового 

обладнання повітряного судна, який забезпечить 

кращі характеристики у порівнянні з існуючими 

 
Ключові слова: резервні і аварійні джерела живлення, авіаційні 

акумуляторні батареї, боєготовність, безпека польотів, раціональний 

варіант, критерії якостей, забезпечення справності 

 

Забезпечення належного рівня справності повітряних суден (ПС) державної 

авіації (ДА) шляхом застосування альтернативних резервних і аварійних джерел 

живлення (ДЖ) її бортового обладнання (БО) є актуальним завданням сьогодення. 

Складники резервних і аварійних ДЖ – бортові авіаційні акумуляторні батареї 

(АБ) та АБ автономного живлення індивідуальних і групових аварійних рятувальних 

радіостанцій та радіомаяків. 

Бортові авіаційні АБ є резервним джерелом електроенергії постійного струму і 

призначені для живлення приймачів 1-ої категорії при відмові первинної системи 

електропостачання, а також для автономного запуску авіаційних двигунів. 

Технічний стан АБ, їх технічні характеристики значно впливають на боєготовність 

та безпеку польотів. 

АБ автономного живлення індивідуальних і групових аварійних рятувальних 

радіостанцій та радіомаяків використовуються тільки у випадку аварії ПС для 

забезпечення зв’язку екіпажу з базами і літаками (вертольотами) рятувальної 

служби та передавання сигналів лиха. 

На сьогодні проблемну ситуацію щодо підтримання справності резервних і 

аварійних ДЖ БО ПС ДА створюють: 

вичерпання ресурсів (строків служби) резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА;  

припинення виробництва певних типів ДЖ БО ПС ДА; 

відсутність вітчизняного виробництва резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА; 

неможливість закупівлі нових джерел живлення, виробником яких є Росія. 

Тому у разі закінчення призначеного строку служби АБ і відсутності на 

складах запасного фонду, першочерговим завданням є прийняття обґрунтованого 

рішення щодо підтримання заданого рівня боєготовності ПС ДА. 

© Агамов Л.Г., Єрко В.Б., Вознюк М.М., Бабкіна Т.В., 2020 
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Це, в свою чергу, вимагає розроблення й термінового впровадження 

комплексу заходів з індивідуального підходу до визначення можливості подальшої 

експлуатації АБ або їх заміни на інші типи аварійних ДЖ БО ПС ДА. 

Можливі шляхи забезпечення справності резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

(рис. 1) – розроблення вітчизняних резервних і аварійних ДЖ та організація їх 

виробництва в Україні; закупівля альтернативних ДЖ у закордонних виробників; 

адаптація існуючих іноземних зразків резервних і аварійних ДЖ для застосування на 

ПС ДА; удосконалення технічного обслуговування (ТО) резервних і аварійних ДЖ з 

метою забезпечення можливості продовження встановлених строків служби. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 1. Можливі шляхи забезпечення справності  

резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

 

Сутність задачі ефективного вибору раціонального варіанту джерела 

живлення для бойового літального апарата полягає у оцінюванні його характеристик 

та ефективності використання при виконанні заданих (апріорно відомих) умов і 

обмежень. 

Показники, від яких залежать якості ДЖ, кількісно описують деякими 

змінними дискретними величинами 
п

,...,х,хх
21

, заданих у області визначення Х ,  

аргументи оптимізації. У свою чергу, кожну з властивостей ДЖ кількісно можна 

описати за допомогою змінної y , значення якої і характеризує ДЖ відносно 

показників якості [1].  

У загальному випадку показники 
s21

,...,y,yy  – це критерії якостей, які 

формують вектор {} s

kkyy
1=

= , визначений у допустимій області M . Його 

компоненти кількісно відображають якості ДЖ при заданій сукупності аргументів 

оптимізації {} .
1

Xxx
n

si Í=
=

 

Закупівля альтернативних джерел живлення у 

закордонних виробників Можливі шляхи 

забезпечення 

справності резервних 

і аварійних джерел 

живлення БО ПС ДА 

Удосконалення ТО резервних і аварійних  

ДЖ з метою забезпечення можливості 

продовження встановлених строків служби 

Адаптація існуючих іноземних зразків 

резервних і аварійних ДЖ                                     

для застосування на ПС ДА 

Розроблення вітчизняних резервних і 

аварійних джерел живлення БО ПС ДА 

та організація їх виробництва в Україні 
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Функція f(x)y= зв’язує критерії якості з аргументами оптимізації (у 

векторних  задачах  за таку функцію, як правило, використовують скалярну згортку  

()[ ]xyYY=  часткових критеріїв). В задачі, що розглядається, функція f(x) є 

функція, що оцінює.  

Отже, задачу дослідження формулюємо як знаходження таких характеристик 

(сполучення аргументів з області визначення) джерел живлення, при яких функція 

оцінювання прийме екстремальне значення (найкращий результат вибору) 

[ ]y(x) Y  x*
XxÍ

= extrarg . 

Тобто завдання дослідження полягає у виборі такого раціонального варіанту 

ДЖ БО ПС ДА, який забезпечить кращі характеристики (у порівнянні з існуючими 

ДЖ) відносно апріорно відомої системи переваг Замовника. 

Фахівцями Державного науково-дослідного інституту авіації (ДНДІА) 

розроблено методику вибору раціонального варіанту забезпечення справності 

резервних і аварійних ДЖ, яка базується на застосуванні математичного апарату 

багатокритеріальної оптимізації у комплексі з основними принципами системних 

досліджень. Методологічні основи для цього вже існують, а саме: розроблено 

загальну схему формалізації та специфічні методи розв’язання задач 

багатокритеріального вибору [1].  

Сутність таких підходів полягає у розгляді альтернатив відносно вектору 

часткових критеріїв. Завдання полягає в одночасній мінімізації (або максимізації) 

всіх n  критеріїв  

( ) ( )
x
ɋx,xJ=*xJ*

X
ɋ extr:  . 

Даний підхід дозволяє реалізувати вибір при одночасному обліку багатьох 

цільових установок як для випадку значної потужності множини варіантів для 

вибору, так і для випадку конкурентних (альтернатив) ДЖ. 

Результуюча множина рішень *
X
ɋ  може мати більше одного елемента у 

загальному випадку. Крім того, локальні екстремуми за окремими частковими 

критеріями можуть не бути рішенням головної багатокритеріальної задачі, що 

значно ускладнює процедуру вибору. Вихід з ситуації, що склалась, – зведення даної 

багатокритеріальної задачі до відомих задач вибору відносно одного критерію. 

При виборі раціонального варіанту у якості критеріїв запропоновано 

використовувати: електричні характеристики джерела живлення (напруга U; 

максимальний струм Im; ємність Q; кількість запусків n); масогабаритні 

характеристики (габаритні розміри: довжина l; ширина d; висота h; маса m.); 

характеристики надійності (встановлений строк служби Тсл; ресурс (циклів) N; 

коефіцієнт ТВК  технічного використання); вартість (питома вартість закупівлі С0; 

питома вартість технічного обслуговування СТО).  

При відборі для розгляду можливих варіантів застосування тих чи інших АБ 

використано методику перевірки достатності ємності АБ для живлення приймачів 

електроенергії 1-ої категорії, а також враховано обмеження щодо масогабаритних 

характеристик. 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. 16 (23)  

 

 

 

 32 

Узагальнений алгоритм вибору раціонального варіанту забезпечення 

справності резервних і аварійних джерел живлення БО ПС ДА наведено  

на рисунку 2. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Узагальнений алгоритм вибору раціонального варіанту забезпечення 

справності резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

 

Як результат, вже сьогодні Міністерство оборони України і Командування ПС 

ЗС України зокрема проводять заходи щодо вирішення питання подальшого 

підтримання справності резервних і аварійних ДЖ. При цьому визначальна роль у 

організації досліджень і робіт та їх супроводження належить ДНДІА, фахівці якого 

приймають безпосередню участь в обґрунтуванні та прийнятті відповідних Рішень, 

розробленні проєктів нормативних документів. 

Так, за останні роки проведено дослідження та за їх результатами введено в 

дію значну кількість розпорядчих документів щодо підконтрольної експлуатації та  

допуску до експлуатації альтернативних джерел живлення БО ВАТ, організації їх 

експлуатації та зберігання [2, 3]: 

допущено до експлуатації у складі ПС винищувальній авіації АБ типів  

20КSХ-22 Р, 20FP25H1C-R, F20/27 Y1C-М3; 

Розробка проектів нормативних документів щодо 

реалізації раціональних варіантів забезпечення 

справності  

резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

Аналіз інформації щодо надійності та експлуатаційних 

характеристик резервних і аварійних ДЖ ПС ДА 

Порівняльний аналіз характеристик альтернативних ДЖ з 

характеристиками ДЖ, які застосовуються на ПС ДА і 

формування варіантів забезпечення їх справності  

Розрахунок достатності ємності альтернативних ДЖ для 

застосуванні на ПС ДА 

Визначення критеріїв та цільової функції оптимізації 

вибору раціонального варіанта забезпечення справності 

резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

Вибір раціонального варіанта забезпечення справності 

резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

Формування рекомендацій щодо порядку експлуатації 

альтернативних резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 

Визначення математичного апарату багатокритеріальної 

оптимізації вибору раціонального варіанта забезпечення 

справності резервних і аварійних ДЖ БО ПС ДА 
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за позитивними результатами дослідної експлуатації відповідно до Вказівки 

головного інженера авіації ПС ЗС України від 14.02.2019 № 1619 (0319) у складі 

літаків типу Ан-24, Ан-26, Ан-30 та їх модифікацій експлуатуються нікель-кадмієві 

АБ NCSP B 25150 AN RM, а у складі вертольотів типу Ми-8, Ми-9 та їх модифікацій 

– нікель-кадмієві АБ NCSP B 25150 М1 RM; 

у якості альтернативного джерела живлення для автономного живлення 

індивідуальних і групових аварійних рятувальних радіостанцій та радіомаяків 

допущено до штатної експлуатації батареї живлення “ZEW” виробництва компанії 

FULCRUM SP z.c.o. (Республіка Польща). 

На сьогодні дослідження з забезпечення справності резервних і аварійних ДЖ 

БО ПС ДА продовжуються. 

В умовах Державного підприємства “Одеський авіаційний завод” відповідно 

до Рішення Міністерства оборони України “Про розроблення бюлетеня: Про 

застосування перехідного кріплення на літаках типу Л-39 для заміни акумуляторних 

батарей 12САМ-28П на лужні акумуляторні батареї” у зв’язку з конструктивними 

особливостями контейнерів АБ літаків Л-39 та вертольотів Ми-2 проводяться 

дослідження можливості заміни кислотних АБ 12САМ-28П, які використовуються 

на них, на сучасні лужні АБ. 

В умовах Державного підприємства “Миколаївський авіаремонтний завод” 

проводяться роботи відповідно до Рішення Міністерства оборони України “Про 

організацію робіт з відновлення та взяття на облік конструкторської документації 

для виготовлення джерела автономного живлення аварійної короткохвильової 

радіостанції Р-861 літаків типу Ил-76МД”. При цьому передбачається заміна 

штатних акумуляторів КНПЗ-7, виробництво яких повністю припинено, на сучасні 

джерела автономного живлення на базі літієвих елементів типу SAFT LSН20 з 

адаптуванням контейнера для встановлення блоку живлення.  

Отже, вирішення питань з забезпечення справності резервних і аварійних ДЖ 

БО ПС ДА, можливе і лежить в площині тісної і плідної співпраці науково-

дослідних установ, підприємств промисловості і безпосередньо експлуатанта. 
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АЛГОРИТМ ВИБОРУ ДЖЕРЕЛ ПЕРВИННОЇ СИСТЕМИ 

ЕЛЕКТРОПОСТАЧАННЯ БЕЗПІЛОТНИХ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ 

 

У статті розглядається методичний підхід до 

вибору комбінації первинних джерел 

електроживлення системи електропостачання 

безпілотних літальних апаратів (БпЛА) шляхом 

визначення оптимальної сумарної потужності та 

масогабаритних показників джерел первинної 

системи електроживлення з метою оптимізації 

наявних циклограм споживання потужності 

 
Ключові слова: розвідувально-ударний безпілотний літальний апарат, 

система електропостачання, електромеханічний генератор, 

акумуляторна батарея, циклограма споживання потужності, критерій 

оптимізації 

 

У зв'язку з глибокою електрифікацією систем планера та силової установки 

БпЛА, сучасною широкою номенклатурою корисного спорядження 

багатофункціональних БпЛА, у тому числі розвідувально-ударних, до бортових 

систем електропостачання (СЕП) пред’являються підвищені вимоги. 

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 БпЛА. 

Вибір оптимального, з точки зору масоенергетичних параметрів, складу 

джерел первинної системи електропостачання БпЛА класу ІІ та ІІІ доцільно 

здійснювати комплексно.  

По-перше, це вибір комбінації оптимальної кількості джерел електричної 

енергії (ЕЕ), в тому числі різної фізичної природи, сумарна потужність яких 

дозволяє забезпечити споживачів потрібною кількістю повної електричної енергії 

протягом максимального часу польоту конкретного типу БпЛА.  

По-друге, це здійснення перерозподілу потужностей складників джерел 

первинної системи, з застосуванням інтелектуального розподільного пристрою на 

базі мікропроцесорів,  для  оптимізації наявних циклограм споживання потужності. 

Як доведено в [1], в СЕП таких літальних апаратів доцільно застосовувати 

акумуляторну батарею як резервне джерело ЕЕ забезпечення додаткової потужності 

в режимах підвищеного навантаження (компенсація пікових потужностей 

споживання) або розподільного електроживлення споживачів.  
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У цьому випадку можна застосовувати електромеханічний генератор з 

меншою номінальною потужністю і відповідно меншою масою, що дозволить 

оптимізувати масу СЕП в цілому із збереженням можливості забезпечення 

споживачів протягом усього польоту ЕЕ заданої якості.  

Вирішення цієї задачі дозволить збільшити час польоту, розширити 

функціональні можливості комплексу розвідки та ураження цілей, у тому числі й 

застосування різних типів авіаційних засобів ураження і, як результат, – підвищити 

ефективність застосування багатоцільових БпЛА [1]. 

Отже, задача оптимізації структури та параметрів СЕП БпЛА полягає в виборі 

значення потрібної потужності джерел первинної системи електропостачання та 

алгоритмів керування потоками електричної енергії з застосуванням 

мікропроцесорних засобів з метою оптимізації наявних циклограм споживання 

потужності. 

Розглянемо зазначений підхід до визначення оптимального складу джерел 

первинної системи електроживлення на прикладі комплексу з двох типів джерел ЕЕ 

– електромеханічних (генераторів) та електрохімічних (акумуляторних батарей). 

Як відомо [2], потрібна потужність під час проєктування СЕП визначається за 

циклограмами електричного навантаження, які відображають у вигляді таблиць або 

графіків залежності потрібного сумарного навантаження всіх бортових споживачів 

ЕЕ від часу конкретного етапу польоту. Приклад типового варіанта циклограми 

надано на рисунку 1.  

Принцип комбінування первинної СЕП, визначений в символах, буде мати 

вигляд [2]:  
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(1) 

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

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

характеристики, які наведені у тактико-технічних вимогах до зразка БпЛА;                 
 – значення обмежень на технічні характеристики; – необхідна сумарна ЕЕ на 

весь час польоту БпЛА; – k -й інтервал часу, на якому працює джерело i-го типу. 

Зазначений принцип комбінування можна сформулювати таким чином: 

варіюванням типами джерел електроживлення (їх кількістю і сукупністю технічних 

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]. 

В загальному випадку наведена система (1) може мати множину рішень. 

Для отримання однозначності рішення введемо додаткові умови у вигляді 

критеріїв оптимізації щодо вибору первинних джерел СЕП, а саме: параметри 

джерел ЕЕ повинні мати максимальний коефіцієнт корисної дії, питому потужність 

та мінімальні масогабаритні характеристики.  
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Рис. 1. Типова циклограма споживання потужності СЕП 

 

У зв’язку з відмінністю показників та властивостей джерел ЕЕ, які 
характеризують ефективність цих джерел, часткові критерії доцільно звести до 
узагальненого функціоналу із застосуванням адитивної форми згортки 
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де: i - індекс відповідно до типу джерела (генератор або АБ); K1, K2 - вагові 
коефіцієнти, які визначаються виходячи із тактико-технічних вимог до БпЛА, 
наприклад, методом експертних оцінок.  

При цьому, у якості обмеження виступає умова: 
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Задачу вибору оптимальної системи електропостачання можна сформулювати 
таким чином: варіюванням типами джерел ЕЕ і розподіленням потужностей між 
ними необхідно забезпечити споживачів електричною енергією протягом усього 
польоту для різних режимів роботи бортового обладнання. 
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типу БпЛА. Для цих значень будується конкретна циклограма споживання ЕЕ, 
виходячи з типової. 

3. Для заданих значень 
ä

=
ä max

tt здійснюється перебір можливих варіантів 

значень номінальної потужності генератора 
iГP  від мінімального до значення, 

відповідного максимальній потужності в побудованій циклограмі. 
4. Для кожного значення номінальної потужності генератора 

jГP  визначається 

потрібна ємність акумуляторної батареї jQ  в залежності від необхідної потужності 

навантаження jP  на кожній ділянці польоту: 

j

Гij

j t
U

PP
Q

-
=   (2) 

де jt – сумарний час j-ого етапу польоту, U –напруга акумуляторної батареї. 

Потрібна сумарна ємність акумуляторних батарей обчислюється таким чином: 

,п

АБ

j

АБ Т
U

PP
Q Гi

ä-ä

=ä

,

   

де ä
jP  – сумарна потужність споживачів протягом польоту; ä

Гi
P – сумарна 

потужність генераторів; АБU  – номінальна напруга акумуляторної батареї; пТ  – час 

польоту. 
З метою забезпечення безпеки польотів вводиться обмеження мінімальної 

ємності акумуляторної батареї, яка, згідно з вимогами до пілотованих ЛА, 
забезпечує в аварійному режимі роботи СЕП завершення польоту (протягом 
30 хвилин) і виконання посадки: 

( ),5,01
min ++= -

noc

АБ

k
пoc

АБ

k t
U

P
t

U

P
Q    

де minQ  - мінімальний запас ємності для завершення польоту та посадки, kP  - потрібна 

потужність на етапі посадки, пoct – час на виконання посадки. 

5. Визначається за емпіричними формулами [4] орієнтовна конструктивна 
маса Гm , обʼєм ГV , ккд Гh генератора, які відповідають номінальній потужності. 

6. Виконується розрахунок залежності ккд генератора від потужності, яка 
віддається на кожному етапі польоту 

,321 2 kPkPk jjj ++³=h  

де j – номер етапу польоту, k1, k2, k3 – коефіцієнти апроксимації залежності 
()R=hh   [4]. 

7. Визначається середнє значення ккд генератора на різних етапах польоту: 

S

+ÖÖÖ++
=

t

ttt kk
ср

hhh
h 2211   

 

8. Розраховуються конструктивна маса АБm , об’єм VАБ, коефіцієнт 

використання ηАБ  акумуляторної батареї для отриманої ємності: 
QkmАБ 1= , QkVАБ 2= , QkАБ 3=h  ,   

де 321 ,, kkk   – коефіцієнти апроксимуючої функції, які визначаються типом 

акумуляторної батареї [4]. 
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9. Визначається значення критерію оптимізації S для обраного співвідношення 
Pj та Qпот (2). 

10. Будуються залежності ()jPSS=  та ()jPQQ=  за результатами перебору Рj. 

11. Для кожної залежності ()jPSS=  вибирається максимальне значення maxS . 

Фіксуються значення jP  та потQ  для maxSS= . 

12. Для набору поєднань значень потужності навантаження НіP і часу польоту 

пТ , які відповідають усім можливим варіантам виконання бойових завдань, 

повторюються кроки з 1 по 11 і, за результатами розрахунків, будується сімейство 
характеристик ()jPSS=  та ()jPQQ=  . 

13. Будуються залежності номінальної потужності генератора і ємності 
акумуляторної батареї від сумарного часу польоту та значення потужності 
відповідного навантаження. 

Розглянутий підхід дає можливість визначити раціональну комбінацію джерел 
ЕЕ первинної системи потрібної потужності (з мінімальними масогабаритними 
характеристиками) для живлення визначеної кількості бортових споживачів ЕЕ. 

Крім цього, для оптимізації масоенергетичних характеристик та підвищення 
рівня надійності доцільно передбачити в структурі СЕП інтелектуальний 
розподільний пристрій постійного струму для управління потоками ЕЕ [5]. Це 
надасть можливість управляти потрібною сумарною потужністю споживачів СЕП за 
рахунок перерозподілу моментів їх підключення і, тим самим, обмежити потрібну 
потужність первинних джерел ЕЕ. 

Таким чином, розглянутий комплексний підхід до вибору номінальної 
потужності первинних джерел електроживлення та їх комбінації, а також 
застосування системи управління розподілом ЕЕ системи електропостачання БпЛА 
дозволить створити бортову СЕП з оптимальними масогабаритними та 
енергетичними характеристиками за рахунок: 

- оптимізації циклограми споживання електроенергії шляхом управління 
комбінованою системою генерації ЕЕ, використання різнорідних джерел ЕЕ та 
управління рекуперацією енергії; 

- перерозподілу моментів підключення споживачів, що забезпечить більш 
рівномірний режим енергоспоживання та дозволить при тому ж наборі споживачів 
зменшити номінальні потужності генераторів і, як наслідок, знизити польотну масу;  

- забезпечення діагностування стану джерел ЕЕ, споживачів і силової мережі в 
режимі реального часу та необхідного рівня безвідмовності шляхом оперативної 
зміни топології силової електромережі. 

Наведений алгоритм вибору джерел бортової первинної системи 
електропостачання БпЛА доцільно застосувати під час проєктування та розроблення 
бортової СЕП для розвідувально-ударного БпЛА класу ІІ.  
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ВПЛИВ ЧЕТВЕРТОЇ ПРОМИСЛОВОЇ РЕВОЛЮЦІЇ НА ПОДАЛЬШИЙ 

РОЗВИТОК КОНЦЕПЦІЇ ПОВНІСТЮ ЕЛЕКТРИФІКОВАНОГО ЛІТАКА 

 

Проведено аналіз розвитку  концепції повністю 

електрифікваного літака. Визначено напрями 

подальших досліджень 

 
Ключові слова: четверта промислова революція, концепція повністю 

електрифікованого літака, енергоефективний авіайійний газотурбінний 

двигун, електростартер, масо-габаритьні характеристики, закони 

управління електричними машинами  

 

Терміном “Індустрія 4.0” традиційно визначають один з основних етапів 

Четвертої промислової революції – повної автоматизації виробництва. Попередні 

три промислові революції – механічного виробництва, масового виробництва, а 

потім і цифрової революції являються основою “Індустрія 4.0”. Саме вона відкриває 

більші можливості і робить промисловість більш ефективною.  

В своїй книзі “Четверта промислова революція” професор Клаус Шваб описує 

“Індустрію 4.0” як нові технології, які об’єднують фізичний, цифровий та 

біологічний світи, суттєво впливають на всі  галузі науки та техніки, а також  

економіки і суспільства в цілому. Не оминула нова технічна революція і авіаційну 

галузь. 

Формування і реалізація нових ідей базується на основі накопичення 

теоретичних знань та практичних навичок. Так концепція повністю 

електрифікованого літака (ПЕЛ), яка розпочала свій розвиток в 1970 році, разом з 

початком Третьої промислової революції, базувалась на впровадженні точкових 

рішень щодо переходу бортового обладнання на єдиний вид енергії – електричну [1…3]. 

Для цього періоду характерні напрямки досліджень, результати яких суттєво 

вплинули на удосконалення авіаційного газотурбінного двигуна, конструкції 

планера та покращення аеродинамічних характеристик літака. 

Початок наступного, другого, етапу припадає на 90-і роки минулого століття. 

В цей період концепція ПЕЛ трансформувалась в концепцію “більш 

електрифікованого літака”. В реалізації цієї концепції прийняли участь більше 

40 компаній з бюджетом 400 млн. євро. 

Слід зазначити, що електрифікація літального апарату йде шляхом 

підвищення ефективності найбільш енергоємних його елементів. В першу чергу це 

силова установка і система кондиціювання. Поступово робляться спроби переводу 

на живлення електричною енергією рульових приводів системи автоматичного 

управління польотом з метою позбавлення їх від трубопроводів централізованої 

гідросистеми та тяг в системі управління. Такий підхід дає можливість 

© Заріцький І.В., Коритько О.І., 2020 
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відпрацьовувати окремі елементи ПЕЛ на існуючих моделях літаків шляхом їх 

модернізації та дає змогу знизити економічні ризики подальшого невдалого їх 

впровадження. 

Наявність практичного досвіду та досягнень в різних галузях науки  дали 

змогу в період з 1990 по 2000 рік, за рахунок використання системного підходу, 

визначити етапи подальшого розвитку концепції ПЕЛ [4, 5]. Кожен етап, 

враховуючи попередні досягнення, був формалізований у вигляді критеріїв 

ефективності: безпеки польоту, економічності, екологічності та розширення 

використання у військовій галузі (підвищення бойових можливостей літака).  

Результатом третього етапу, період якого припадає на 2000…2010 рр., стало 

створення зразків літальних апаратів як цивільного, так і військового призначення 

(рис.1). 
 

                                         

                     
 

                 

                  
    

Рис.1. Результати третього етапу розвитку концепції ПЕЛ 

 

В зарубіжних науково-технічних виданнях пропонується модель 

енергоефективного авіаційного газотурбінного двигуна, яка представляє собою 

авіаційний двигун зі встроєним електростартером. Дана конструкція передбачає 

загальний вал для електростартера і авіаційного двигуна. В даних роботах не 

проведено аналіз та порівняння ресурсних показників електростартера та 

авіаційного двигуна. Відсутність цієї інформації не дає змогу оцінити 

ремонтнопригодність системи, визначити необхідні терміни проведення 

регламентних робіт, а саме головне – доцільність такої компоновки. Аналіз історії 

розвитку авіаційних двигунів свідчить про тривалий час (до двох десятиліть) 

доведення характеристик авіаційних газотурбінних двигунів до потрібного рівня. 

Якщо проаналізувати швидкість змін внаслідок технічних революцій, то 

можемо зробити висновок, що запропонована компоновка енергоефективного 
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авіаційного двигуна не є раціональною тому, що час її доведення до потрібних 

кондицій може виявитись більш тривалим, ніж для простої заміни на 

електродвигуни. Тому дану модель слід розглядати як два окремі технічні рішення. 

Авіаційний двигун як одне з можливих технічних рішень з подальшими його 

удосконаленнями та електростартер – друге можливе рішення. Тим більше 

концепція ПЕЛ передбачає навіть перехід на електродвигун в якості тягового 

двигуна, який повністю замінить традиційний авіаційний газотурбінний [2].  

Подальші дослідження, які пов’язані з використанням електростартера прямої 

дії для запуску газотурбінних двигунів, можуть бути сформовані у двох напрямках: 

покращення масо-габаритних характеристик електричних машин та формування 

нових законів управління ними. На основі аналізу матеріалів наукових праць на 

рис.2 відображено шляхи покращення масо-габаритних характеристик електричних 

машин. 
 

 
 

 Рис.2. Шляхи покращення масо-габаритних характеристик електричних машин 

 

До робіт, пов’язаних з формування нових законів управління електричними 

машинами, слід віднести [6…9]. 

Отже, пропонується інший, більш досконалий, напрям досліджень 

електричних систем запуску в умовах Четвертої технічної революції, при якому 

доцільно використати належним чином метод декомпозиції, визначивши авіаційний 

газотурбінний двигун і електростартер як дві окремі, пов’язані між собою 

механічним зв’язком, системи. Вхідні параметри першої являються вихідними для 
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другої. При цьому слід розглядати електростартер як окремий об’єкт досліджень зі 

своїми специфічними властивостями, враховуючи при цьому нові науково-технічні  

досягнення в розвитку електричних машин. На основі саме цих припущень 

необхідно проводити відповідні дослідження щодо вибору типу електричної 

машини для електростартера й формувати закон управління для досягнення 

необхідних характеристик авіаційного газотурбінного двигуна при його 

автономному запуску на землі та в повітрі. 
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ПЕРСПЕКТИВНІ ШЛЯХИ ОНОВЛЕННЯ (УДОСКОНАЛЕННЯ) 

АВІАЦІЙНИХ ТРЕНАЖЕРІВ ЗБРОЙНИХ СИЛ УКРАЇНИ 

 

Представлено результати аналізу загального 

стану парку авіаційних тренажерів у Збройних 

Силах України та перспективні шляхи їх оновлення 

(удосконалення) на основі світової практики. 

Висвітлено актуальність задачі вибору кращих 

варіантів рішень в системі оновлення 

(удосконалення) авіаційних тренажерів Збройних 

Сил України 

 
Ключові слова: авіаційний тренажер, розробка, модернізація, закупівля 

 

На сьогодні авіаційні тренажери (АТр) займають провідне місце в системі 

підготовки льотного складу військової авіації усіх розвинених країн світу. На їх 

долю, зокрема, припадає до 50 % від загального числа вправ бойової підготовки 

льотчиків тактичної авіації військово-повітряних сил США, Великобританії, 

Німеччини, Франції, Туреччини. 

Тренажна підготовка економічно більш вигідна, ніж підготовка льотного 

складу тільки в реальному польоті. Вона забезпечує необхідний рівень безпеки 

польотів та одержала саме широке розповсюдження у країнах Європи й США.  

Найбільший ефект дають новітні комплексні тренажери, що містять складні 

обчислювальні системи, найсучасніші імітатори візуальної обстановки, рухливі 

кабіни, які забезпечують моделювання всього польотного завдання від зльоту до 

посадки. Такі комплексні тренажери створюються в інтересах одночасного 

тренування льотного складу, груп управління польотами, вирішення оперативно-

тактичних завдань. Вони забезпечують взаємодію із реальними авіаційними 

підрозділами й частинами в повітрі через системи зовнішньотраєкторних вимірів і 

інформаційного обміну та створюються для великих авіаційних центрів (так звані 

“електронні полігони”) [1].  

Тренажери здатні забезпечувати більш глибоку підготовку персоналу в 

порівнянні з підготовкою, яку проведено на літальних апаратах (ЛА), і, до того ж, у 

більш безпечних та придатних для навчання умовах. Рівень адекватності імітації 

характеристик сучасних АТр дозволяє оцінити здібності льотчика й гарантувати, що 

уміння й навички, які він опановує, будуть перенесені на реальний ЛА. Крім того, 

важливими додатковими факторами на користь застосування льотних тренажерів є 

скорочення часу учбово-тренувального нальоту пілотів в 3 - 4 рази, економія палива 

й зниження несприятливого впливу авіації на навколишнє середовище [2]. 
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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, 

незважаючи на скорочення оборонних бюджетів більшості країн світу. Зараз у світі 

налічується близько 3000 одиниць авіаційної тренажерної техніки [3]. 

Світовим лідером за кількістю військових АТр є США, де експлуатується 

більше 600 тренажерної техніки, що становить майже половину від 

загальносвітового авіаційного тренажерного парку. Тренажерні потенціали 

Великобританії й Франції, становлять близько 70 одиниць, за ними йдуть Південна 

Корея, Росія, Німеччина, Туреччина, Італія, а також ще більше 60 країн-

експлуатантів військової авіаційної тренажерної техніки [3]. 

Абсолютним лідером за кількістю випущених одиниць тренажерної техніки 

залишається американська компанія L-3 Link USA. У арсеналі цієї компанії 

налічується близько 500 тренажерів для військової авіації. Далі ідуть компанії CAE 

(Канада) і Thales, тренажери якої виготовляються у Франції й Великобританії. Серед 

лідерів також американські компанії FlightSafety Simulation, Boeing Defense, 

Lockheed Martin і Frasca Simulation. 

Що стосується Збройних Сил (ЗС) України, то наявний парк АТр, який 

переважно був розроблений понад 30 років тому, є морально і фізично застарілим та 

не відповідає сучасним вимогам щодо якості підготовки льотного складу авіації. 

Загальними недоліками існуючих АТр є громіздкість і велика 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 і посадки тощо. 

Існуючі АТр дозволяють відпрацьовувати лише найпростіші вправи з техніки 

пілотування та бойового застосування при досить низькій адекватності відтворення 

умов польоту. Решта навчальних вправ виконується виключно на реальній 

авіаційній техніці. 

В умовах, у яких сьогодні перебувають ЗС України, навчати бойового льотчика 

тільки в ході практичної підготовки для держави дорого й найчастіше небезпечно. В 

цій ситуації назріла проблема щодо створення та впровадження сучасних навчально-

тренувальних комплексів, які здатні забезпечити навчання й тренування льотного складу 

у віртуальних умовах, максимально наближених до умов реального бойового польоту. 

На сьогодні в умовах обмеженого фінансування МО України за рахунок власних 

коштів підприємств-розробників розроблено та прийнято на постачання ЗС України: 

учбово-тренувальний комплекс вертольота УТКВ Мі-8МТВ (у складі з 

комплексним КТВ-8МТВ та процедурним ПТВ-8МТВ тренажерами) (розробник 

ТОВ “НВО “Авіа”); 

комплексний тренажер КТС-21М літака МиГ-29 – наказом МО України від 

22.07.2008 № 363 (розробник ТОВ “Маркет-Матс” спільно з ДП “Львівський ДАРЗ”); 

стаціонарний комплексний тренажер пілота ТКС-Л39 літака Л-39С (розробник 

ДП “Львівський ДАРЗ” спільно з ТОВ “Маркет-Матс”); 

комплексний тренажер екіпажу КТВ-8 МСБ-В вертольота   

Мі-8МСБ-В (розробник ТОВ “Хелітрейнінг Україна”); 
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комплексний тренажер екіпажу КТВ-24ПУ1 вертольота Ми-24ПУ1 (розробник 

ТОВ “Хелітрейнінг Україна”); 

навчально-тренувальний комплекс вертольота Ми-24ПУ1 НТКВ-24 (у складі з 

комплексним КТВ-24 та льотним ЛТВ-24 тренажерами) (розробник ТОВ “НВО 

“Авіа”). 

Із зазначеної номенклатури до авіаційних частин та закладів ПС ЗС України 

поставлено та введено в експлуатацію: комплексні тренажери льотчика КТС-21М; 

комплексні тренажери пілота літака ТКС-Л39; тренажер пілота літака ТПЛ-Л39; 

учбово-тренувальний комплекс вертольота УТКВ Мі-8МТВ (у складі з комплексним 

КТВ-8МТВ та процедурним ПТВ-8МТВ тренажерами). 

За відповідними дорученнями та рішеннями заступника Міністра оборони 

України в інтересах Командування ПС ЗС України та армійської авіації 

Командування СВ ЗС України вітчизняними підприємствами виконуються роботи з 

розроблення АТр, а саме: 

1. ТОВ “Хелітрейнінг Україна” (м. Кременчук): комплексний тренажер 

екіпажу вертольота Ми-8МТВ; комплексний тренажер екіпажу літака Су-25; 

комплексний тренажер льотчика літака Су-27 без системи рухомості; комплексний 

тренажер екіпажу вертольота Ми-24В. 

2. ТОВ “Рента” (м. Львів) (правонаступник ТОВ “Маркет-Матс”): 

комплексний динамічний тренажер екіпажу вертольота Ми-24; комплексний 

тренажер льотчика літака Су-27; навчально-тренувальний комплекс бригади 

штурмової авіації на базі літаків Су-25; комплексний тренажер екіпажу літака         

Су-25; комплексний тренажер екіпажу літака Су-24М. 

3. ТОВ “НВО “Авіа” (м. Кременчук): комплексний тренажер екіпажу 

вертольота Мі-8МСБ-В. 

На сьогодні практично всі зазначені роботи призупинено за причини нестачі 

вільних оборотних коштів і підприємств-виконавців. 

Питання фінансування вказаних робіт за державні кошти залишається не 

вирішеним. 

Таким чином, нестача необхідної кількості АТр для забезпечення потреб 

навчання (підтримання льотних навичок) льотного складу авіації ЗС України, 

низький рівень їх справності, обумовлений деградацією технічного стану застарілої 

елементної бази, породжують актуальну проблему оновлення (удосконалення) парку 

АТр ЗС України. 

Можливими шляхами такого оновлення (удосконалення) є розроблення нових 

або / та модернізація існуючих зразків у рамках виконання дослідно-

конструкторських робіт, закупівля “готових” (серійних) зразків вітчизняного або / та 

іноземного виробництва. 

На основі аналізу світової практики у галузі авіаційного тренажеробудування 

можна виділити такі основні інноваційні напрями, що впроваджуються при 

розробленні (модернізації) перспективних АТр: 

широкоекранні коліматорні системи візуалізації на основі ширококутових 

дисплеїв з нескінченним віддаленням зображення (Wide-angle Infinity Display 

Equipment, WIDE); 

системи рухливості, що забезпечують максимальну плавність руху (гідравлічні, 
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електричні, гідроелектричні); 

багатофункціональне програмне забезпечення імітації умов польоту, повітряної та 

наземної тактичної обстановки, цілей і застосування авіаційних засобів ураження; 

розширення функціоналу робочого місця інструктора; 

покращення експлуатаційних характеристик тренажера за рахунок досконалої 

елементної бази та енергозберігаючих технологій. 

Реалізація проєктів розроблення (модернізації) та / або закупівлі АТр потребує 

вирішення науково-практичної задачі вибору кращих (раціональних, компромісних) 

варіантів рішень з числа багатьох їх альтернатив. При цьому необхідно передбачити 

комплексне врахування багатьох чинників, що впливають, зокрема, на ефективність 

вирішення навчальних завдань за призначенням АТр, їх військово-технічний рівень 

(якість), вартість та, що вкрай важливо, на успішність реалізації відповідних 

проєктів під впливом можливих ризиків. 

На сьогодні прийняття рішень в системі створення та закупівлі зразків ОВТ, 

здійснюється на основі вербальних методів, ефективність напряму яких залежить від 

досвіду та знань особи, що приймає рішення (ОПР). Як показує досвід, такий підхід 

супроводжується великою ймовірністю прийняття помилкових рішень. 

Відомі аналітичні методи підтримки прийняття рішень не знайшли широкого 

застосування, в основному, за причини недосконалості математико-алгоритмічного 

апарату, що обумовлює обмежені можливості їх програмної реалізації та зручності 

представлення вихідних даних у інтерфейсі “програма – ОПР” [4, 5].  

Таким чином, на сьогодні актуальним є створення науково-методичного 

підґрунтя, зокрема, удосконалення методико-алгоритмічного апарату в системі 

підтримки прийняття рішень, спрямованого на аналітичне розв'язання задачі 

багатокритерійного вибору раціональних проєктів з розроблення (модернізації) 

та / або закупівлі АТр з урахуванням ефективності вирішення навчальних завдань за 

призначенням АТр, їх військово-технічного рівня (якості), витрат фінансів та 

можливих ризиків реалізації відповідних проєктів. 
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МЕДВЕДЄВ Г.А., начальник науково-дослідного відділу 

 

АКТУАЛЬНІСТЬ ТА ПРОБЛЕМИ МОДЕРНІЗАЦІЇ ЛІТАКІВ 

РОЗВІДУВАЛЬНОЇ АВІАЦІЇ 

 

Розглядаються фактори, що актуалізують 

завдання модернізації літаків-розвідників.  

Досліджуються науково-технічні, організаційні та 

фінансово-часові ризики успішного завершення 

відповідної  дослідно-конструкторської роботи. 

Представляються альтернативні варіанти 

підвищення розвідувального потенціалу Повітряних 

Сил Збройних Сил України. Підкреслюється, що для 

прийняття обґрунтованих управлінських рішень 

щодо доцільності продовження зазначеної роботи 

мають бути комплексно проаналізовані всі 

зазначені фактори та обставини  

 
Ключові слова: модернізація, літак-розвідник, розвідувальне обладнання, 

розроблення, закупівля 

 

Для виконання завдань повітряної розвідки в Збройних Силах (ЗС) України 

залучаються оперативно-тактичні літаки-розвідники Су-24МР, оперативні літаки 

повітряного спостереження Ан-30Б та високошвидкісні (700…1000 км/год) 

безпілотні авіаційні комплекси (БпАК): оперативно-тактичні БпАК ВР-2 з 

безпілотними літаками-розвідниками “Стриж” і тактичні БпАК ВР-3 з безпілотними 

літаками-розвідниками “Рейс” [1]. 

Оперативно-тактичний розвідник Су-24МР за своїми розвідувальними 

можливостями та складом обладнання є унікальним і єдиним в Збройних Силах 

України пілотованим комплексом повітряної розвідки, що забезпечує її ведення 

вдень і вночі, в простих та складних метеорологічних умовах на висотах до 3000 м, 

при швидкостях до 1350 км/год., на глибину до 400 км від лінії бойового зіткнення. 

Літак-розвідник призначений для вирішення наступних задач: 

розкриття аеродромів противника, майданчиків вертольотів, визначення 

характеру їх функціонування; 

розвідка військ та бойової техніки в місцях зосередження та на бойовому 

марші, визначення характеру діяльності військ; 

викриття та визначення координат пунктів управління військами та зброєю, в 

тому числі розвідувально-ударних комплексів; 

розвідка районів висадки десанту; 

розвідка оборонних рубежів, переправ і районів проведення фортифікаційних 

робіт; 

виявлення районів зосередження резервів та визначення напряму їх руху;  
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спостереження за функціонуванням системи ППО противника, визначення 

місцезнаходження її елементів; 

спостереження за характером та інтенсивністю перевезень залізничними, 

шосейними та водними комунікаціями; 

розвідка баз забезпечення та складів боєприпасів; 

визначення радіаційної обстановки. 

На даний час парк літаків Су-24МР, які експлуатуються у військових частинах 

авіації Повітряних Сил (ПС) ЗС України, представлено зразками 1983…1991 років 

випуску. При цьому літаки випуску 1983…1984 років (1…4 серій), на яких у 1990-х 

роках виконано середній ремонт, мають значний наробіток. Перспективними на 

даний час є літаки випуску 1987 та 1991 років (7 та 9 серій), які мають значний запас 

ресурсу. 

В усіх літаків типу Су-24МР вичерпано строк служби до 1-го ремонту та 

призначений строк служби 25 років. Проведений спільно з Командуванням ПС ЗС 

України аналіз досвіду та динаміки експлуатації літаків даного типу дозволяє 

зробити висновок, що підтримання їх справності до 2035 року можливе з поетапним 

виконанням середнього ремонту на профільному авіаремонтному підприємстві з 

продовженням призначених показників літакам 7 та 9 серій. 

Разом з тим, як порівняння з сучасними закордонними аналогами, так і аналіз 

досвіду бойового застосування авіації показує суттєві недоліки авіаційно-

розвідувальних комплексів на базі літаків Су-24МР, що розроблено на початку 70-х 

років минулого сторіччя. До основних з них можна віднести: 

низькі характеристики аналогових фотоапаратів АП-402 та А-100, що не 

відповідають сучасним вимогам; 

незадовільна максимальна дальність дії та розрізнювальна здатність штатної 

радіолокаційної станції бокового огляду “Штик”; 

відсутність можливості передачі більшості отриманих розвідувальних даних з 

борта на землю у масштабі часу, близькому до реального; 

невідповідність сучасним вимогам бортових навігаційних систем, засобів 

зв’язку та об’єктивного контролю; 

відсутність сучасних засобів захисту від ураження керованими ракетами 

противника. 

Крім того, існує необхідність розширення номенклатури озброєння літака. 

В цілому, можна сказати, що за сучасними оцінками літаки Су-24МР мають 

морально застаріле розвідувальне і навігаційне обладнання, що не відповідає 

сучасним вимогам та не забезпечує високу ефективність виконання завдань за 

призначенням. Отже, абсолютно актуальним є виконання комплексної роботи з 

модернізації літаків цього типу з заміною бортового розвідувального обладнання і 

переходом до цифрових технологій отримання, реєстрації, передавання та обробки 

розвідувальної інформації на сучасному технічному рівні. 

Для здійснення модернізації літака Су-24МР розпочато дослідно-

конструкторську роботу (ДКР), яка виконується за державним оборонним 

замовленням [2]. Для виконання даної роботи було відпрацьовано всі необхідні 

розпорядчі та нормативні документи та у липні 2017 року укладено Державний 

контракт. 
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Технічний обрис передбаченої в рамках ДКР модернізації літака визначається 

Рішенням, яке затверджене Командувачем ПС ЗС України, та передбачає виконання 

ДКР за двома варіантами (з послідовним нарощуванням обсягу робіт). Зараз 

виконується модернізація за першим варіантом. Вона включає кардинальну 

модернізацію бортової радіолокаційної станції бокового огляду, заміну застарілих 

аналогових аерофотоапаратів на панорамний та перспективний аерознімальні 

комплекси на базі сучасних цифрових літакових сканерів, впровадження цифрового 

широкосмугового радіоканалу для передачі видової розвідувальної інформації 

(тобто радіолокаційних або оптичних зображень об’єктів) на землю в масштабі часу, 

близькому до реального, а також сучасний автоматизований наземний комплекс 

цифрової обробки розвідувальної інформації замість застарілих технологій обробки та 

дешифрування фотоплівок. Можна сказати, що метою є “цифровізація” борта [3, 4]. 

Це суттєво підвищить розвідувальний потенціал, якість і оперативність отримання 

інформації, її обробки та формування розвідувальних донесень для командування. 

Окрім впровадження нового розвідувального обладнання передбачено і 

виконання робіт з удосконалення інших бортових систем літака: апаратури навігації 

і посадки, зв’язку, об’єктивного контролю. Більшою мірою це буде встановлення 

вже готових сучасних систем, які було розроблено вітчизняними підприємствами в 

рамках ДКР з модернізації інших типів літаків. Передбачається також встановлення 

нової системи викиду хибних цілей для підвищення рівня захисту власного ЛА, а 

також розробка сучасної автоматизованої наземної системи обробки польотної 

інформації для здійснення комп’ютеризованого післяпольотного аналізу на 

сучасному рівні. Виконання всього комплексу зазначених робіт, стосовно як 

розвідувального, так і іншого обладнання, як бортових, так і наземних компонентів, 

забезпечить надання всьому авіаційному розвідувальному комплексу на базі літака 

Су-24МР нової якості.  

Другий варіант модернізації, який мав би стати в перспективі поглибленням 

цієї роботи, включає, в основному, ті компоненти, що на даний час не мають 

готових технічних рішень у вітчизняних підприємств. Це і модернізована 

інфрачервона система, і станція радіотехнічної розвідки, і деякі інші сучасні 

високотехнологічні системи. 

Проведений аналіз та порівняння з закордонними аналогами показує, що 

модернізований літак Су-24МР буде мати суттєво підвищений розвідувальний 

потенціал та функціональні можливості на рівні кращих світових зразків літаків-

розвідників. Окремо слід виділити, що за рахунок впровадження цифрових 

технологій отримання, передачі та обробки видової розвідувальної інформації 

суттєво підвищиться оперативність її надання командирам і штабам  (потрібний час 

скоротиться на 90%). 

В рамках зазначеної ДКР завершено і прийнято перший етап (розроблення 

технічного проєкту) та розпочато наступний етап (розроблення робочої 

конструкторської документації). Подальше виконання ДКР було пов’язане з 

вирішенням багатьох проблемних питань [5] та на даний час призупинено 

відповідним Спільним рішенням. Зараз має бути прийнято рішення про доцільність 

відновлення виконання роботи, що потребуватиме укладання відповідної 

Додаткової угоди та забезпечення необхідного фінансування. 
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На основі системної оцінки існуючих проблем та пов’язаних з ними ризиків 

успішного завершення цієї ДКР можна їх згрупувати у такі 4 блоки. 

Перший – це науково-технічна складність та обсяг потрібних робіт. За 

деякими напрямками, наприклад, щодо модернізованої радіолокаційної станції 

бокового огляду, цифрових аерознімальних комплексів, цифрового каналу передачі 

даних високої інтенсивності немає попередніх напрацювань, так би мовити базових 

виробів з відповідними тактико-технічними характеристиками. Необхідно розуміти 

всю складність досягнення потрібного високого науково-технічного рівня в 

сучасних українських умовах.  

Друга група ризиків пов’язана з організаційними складнощами об’єднання та 

синхронізації великої кількості співвиконавців ДКР, окремі з яких мають власні 

проблеми щодо збереження кадрового потенціалу, а інші вже вийшли із проєкту 

(наприклад, 2 складові частини ДКР передоручено іншому співвиконавцю). 

Специфічність цієї ДКР полягає і в тому, що на відміну від робіт з модернізації 

інших типів літальних апаратів, Головним виконавцем ДКР не є авіаремонтне 

підприємство, яке здійснює ремонт даного типу літаків. Початковий задум 

передбачав, що Головний виконавець, який має конструкторський підрозділ та 

досвід завершених ДКР з модернізації авіаційної техніки, буде виконувати всю 

конструкторську діяльність та нести відповідальність перед Міністерством оборони 

України. А профільне авіаремонтне підприємство, що здійснює ремонт літаків цього 

типу (але не має необхідного досвіду виконання ДКР) буде в якості Виробника 

здійснювати практичну реалізацію робіт на літаку. Така ситуація потребує чіткої та 

злагодженої роботи цієї зв’язки  “Виконавець – Виробник” на всіх етапах ДКР. 

Третя група факторів, які мають бути враховані, це фінансово-часові. З 

урахуванням обмеженого бюджету Міністерства оборони України, значного часу, 

потрібного на виконання ДКР (навіть за першим варіантом модернізації) виникає 

питання доцільності продовження такої складної та фінансово ємної роботи для 

невеликої кількості літаків бойового складу з урахуванням їх обмежених показників 

за ресурсом та строком служби. 

І останній блок питань, але не останній по важливості, пов’язаний з наявністю 

альтернативних варіантів підвищення розвідувального потенціалу ПС ЗС України, 

які мають бути оцінені за критерієм “ефективність – вартість” (впровадження нових 

сучасних БпАК оперативного класу, оснащення літаків родів авіації підвісними 

розвідувальними контейнерами тощо). 

Коротко охарактеризуємо ці варіанти. 

Перший з альтернативних варіантів підвищення розвідувального потенціалу 

пов’язаний з впровадженням сучасних безпілотних авіаційних комплексів 

відповідно до затвердженої наказом Міністерства оборони України Концепції 

оснащення військових частин та підрозділів ЗС України БпАК на період до 

2025 року. Відповідно до цього документу та практичних напрацювань на даний час 

можна виділити 3 напрямки:  

розроблення нових зразків БпАК українськими підприємствами як самостійно, 

так й у кооперації з іноземними партнерами; 

закупівля іноземних зразків БпАК з подальшим виробництвом за ліцензією; 

модернізація штатних БпАК Повітряних Сил ЗС України. 
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Що стосується вітчизняних розробок БпАК, то їх більшість – це невеликі 

апарати I класу. В якості прикладу БпАК, що зможе виконувати хоча б частково, 

задачі повітряної розвідки, аналогічні літакам Су-24МР, можна виділити ACS-3, 

який пройшов визначальні відомчі випробування та у 2020 році допущений до 

проведення підконтрольної експлуатації. Навіть з урахуванням можливого 

покращення його характеристик (наприклад, модифікація ACS-3M передбачає 

підвищення тактичного радіусу до 120 км), на жаль треба констатувати, що на 

сьогоднішній день немає сучасних вітчизняних БпАК оперативного класу для 

повної заміни функціонального призначення літака Су-24МР (з відповідним 

тактичним радіусом). 

Характеризуючи закупівлю іноземних БпАК, можна виділити, як приклад, 

допущений до експлуатації у ЗС України розвідувально-ударний БпАК турецького 

виробництва Вayraktar TB2 ІІ класу. Це середньовисотний оперативно-тактичний 

БпАК з великою тривалістю польоту літаків. Він оснащений сучасним бортовим 

комплексом повітряної розвідки, який дозволяє здійснювати ведення повітряної 

розвідки в онлайн режимі до 150 км (для збільшення дальності потрібні наземні 

термінали передачі даних). Отже, також в повній мірі не перекриваються завдання, 

які вирішують літаки Су-24МР на глибині до 400 км. Зразки БпАК з можливістю 

виконання завдань в оперативній глибині противника, які виробляються провідними 

іноземними підприємствами, на жаль, мають дуже високі цінові показники. Це такі 

сучасні БпАК, як Super Heron HF (Ізраїль), RQ-1 Predator, MQ-9 Reaper (США) 

оперативного та стратегічного класу. Їх вартість сягає від 40 до 250 млн доларів 

США, що робить малоймовірним оснащення ними ЗС України. 

Третій з представлених вище напрямків стосується модернізації штатних 

БпАК Повітряних Сил ЗС України. Повітряна розвідка в оперативній та оперативно-

тактичній глибині може здійснюватися безпілотними літальними апаратами у складі 

БпАК ВР-2 “Стриж”. Але для них, як і для літаків Су-24МР, характерною є 

моральна і фізична застарілість розвідувального та іншого обладнання. Отже, вони 

теж потребують модернізації. На жаль, на даний час в програмних документах з 

розвитку озброєння та військової техніки така робота не передбачається. 

Отже, в цілому говорити про реалістичність повної заміни функціоналу літаків         

Су-24МР безпілотними комплексами на даний час передчасно, якщо не станеться 

проривних подій, які потребуватимуть значного фінансування. 

Принципово іншим альтернативним варіантом підвищення розвідувального 

потенціалу Повітряних Сил ЗС України є розробка або закупівля універсальних 

підвісних контейнерів повітряної розвідки, якими можуть бути оснащені літаки 

родів авіації (винищувальної, бомбардувальної, штурмової, навчальної). В такому 

разі розвідувальний потенціал зростає не тільки за рахунок використання сучасного 

спеціалізованого обладнання, а й за рахунок розширення кола літаків, що можуть 

оперативно виконувати розвідувальні функції.  

Обрис та оперативно-тактичні вимоги до контейнерів оптико-електронної та 

радіотехнічної розвідки сформовано. Серед найбільш відомих закордонних зразків 

згаданої вище техніки можна привести приклади контейнерів оптико-електронної 

розвідки DB-110 (корпорація Goodrich, США) та контейнерів радіотехнічної 

розвідки SAGE (компанія SELEX ES, Велика Британія). Відомості про вартість 
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однакових контейнерів дуже різняться від сотень тисяч до 5…7 млн. доларів США 

за штуку. Це залежить від обсягу контракту та багатьох інших, в тому числі 

військово-політичних факторів. Окрім значних потрібних фінансів треба 

враховувати і ризики щодо отримання урядових дозволів іноземних держав на 

постачання до України високотехнологічних сучасних систем для оснащення ними 

літаків тактичної авіації. 

 До речі, окремі компоненти, які розробляються нашими підприємствами в 

рамках ДКР з модернізації пілотованого літака-розвідника (зокрема, цифрові 

камери, канал передачі даних) за умови успішного завершення цієї роботи, могли б 

бути згодом використані і при створенні вже вітчизняного розвідувального 

контейнера. 

Таким чином, з урахуванням термінів служби літаків Су-24МР, потрібного 

часу на виконання складної ДКР з їх модернізації з послідуючою реалізацією в серії, 

немає часу для відкладання рішення про подальшу долю зазначеної ДКР. Всі 

представлені в даній статті фактори мають бути враховані для прийняття 

обґрунтованих управлінських рішень щодо доцільності продовження зазначеної 

роботи. Необхідно відновити виконання ДКР, укласти відповідну Додаткову угоду, 

забезпечити надійне фінансування та всіляко підтримувати кооперацію виконавців. 

Можливо також прийняти рішення про недоцільність такої роботи, 

сконцентрувавши зусилля на заходах з ремонту та продовження призначених 

показників літаків в рамках існуючої стратегії підтримання їх справності, одночасно 

активізувавши зусилля щодо альтернативних варіантів підвищення розвідувального 

потенціалу авіації ЗС України. 

 

ЛІТЕРАТУРА 

1. Згурец С.Г. Оружие Украины. Воздушная сила: авиация фронтовая, транспортная, 

беспилотная. – Киев.: 2011. - 110 с.  

2. Біла книга-2018. Збройні Сили України. – К.: Міністерство оборони України. 

2019. – 170 с. http://www.mil.gov.ua/content/files/whitebook/WB-2018.pdf. 

3. Цьогоріч авіапарк Повітряних Сил поповнять майже 30 відремонтованих і 

модернізованих літаків / інтерв’ю Командувача Повітряних Сил Збройних Сил 

України генерал-полковника Сергій Дроздова газеті «Народна армія», серпень 

2018 року. URL: http://www.mil.gov.ua/ news/2018/08/05/czogorich-aviapark-

povitryanih-sil-popovnyat-majzhe-30-vidremontovanih-i-modernizovanih-litakiv/. 

4. Одесский авиационный завод разработал варианты модернизации самолета-

разведчика Су-24МР // URL: http://dumskaya.net/news/odesskiy-aviatcionnyy-zavod-

razrabotal-varianty-086206/. 

5. Медведєв Г.А., Пономаренко С.О., Сорокіна О.М. Проблемні питання 

модернізації літаків-розвідників // Зб. наук. праць Державного науково-

дослідного інституту авіації. – К.: ДНДІА, – 2018. – № 14(21). – С. 50–54. 

 
Надійшла до редакції 30.12.2020 

Рецензент: СНС Захарін Ф.М. 

 

http://www.mil.gov.ua/content/files/whitebook/WB-2018.pdf
http://www.mil.gov.ua/%20news/2018/08/05/czogorich-aviapark-povitryanih-sil-popovnyat-majzhe-30-vidremontovanih-i-modernizovanih-litakiv/
http://www.mil.gov.ua/%20news/2018/08/05/czogorich-aviapark-povitryanih-sil-popovnyat-majzhe-30-vidremontovanih-i-modernizovanih-litakiv/
http://dumskaya.net/news/odesskiy-aviatcionnyy-zavod-razrabotal-varianty-086206/
http://dumskaya.net/news/odesskiy-aviatcionnyy-zavod-razrabotal-varianty-086206/


Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. 16 (23)  

 

 

 

 54 

УДК 351.864 
 

ПАЩЕНКО С.В., заступник начальника Державного науково-дослідного 

інституту авіації з наукової роботи, кандидат технічних наук, доцент 

КУБАРЬ С.В., начальник науково-дослідного управління, кандидат технічних наук, 

старший науковий співробітник 

МАВРЕНКОВ О.Є., начальник науково-дослідної лабораторії, доктор технічних 

наук, старший науковий співробітник 
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граничних термінів їх експлуатації  
 

Ключові слова: модернізація, надійність, багатокритерійний вибір, 

військово-технічний рівень, ризики, реалізованість 

 

Узагальнення світового та вітчизняного досвіду експлуатації бойових літаків 

тактичної авіації та ретроспективний аналіз надійності парку таких літаків у авіації 

Повітряних Сил (ПС) Збройних Сил (ЗС) України свідчать, що прогнозований строк 

їх експлуатації може становити до 45…50 років. 

Системні дослідження та моніторинг “критичних” елементів конструкції 

літальних апаратів (ЛА), а також своєчасне їх відновлення шляхом ремонту або 

заміни, в змозі забезпечити експлуатацію парку літаків тактичної авіації ПС ЗС 

України за прогнозними оцінками до періоду кінця 2030-х років, тобто до 

досягнення ними фактичних граничних показників довговічності, закладених на 

стадіях розробки та виробництва, для забезпечення повного використання їх 

ресурсного потенціалу. 

При цьому стратегія експлуатації авіаційної техніки (АТ), спрямована на 

повне використання її ресурсного потенціалу, повинна передбачати проведення її 

удосконалення (модернізації) у напряму підвищення (розширення) бойових 

можливостей до сучасних вимог для забезпечення (збереження) заданого рівня 

бойового потенціалу військової авіації України в цілому. 

Стратегією розвитку та модернізації військової авіації ЗС України на 

довгострокову перспективу передбачається поступове нарощування бойового 

потенціалу АТ шляхом виконання поетапної (за першим та другим варіантами) 

модернізації ЛА силами вітчизняних підприємств, подальшого виконання робіт з 

залученням провідних іноземних компаній та поступового переозброєння на нові 

сучасні зразки після 2025 року. 

© Пащенко С.В, Кубарь С.В., Мавренков О.Є., 2020 
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За результатами реалізації першого та другого варіантів модернізації 

покращуються окремі бойові властивості тактичних літаків, що відображається 

приростом коефіцієнту військово-технічного рівня, але цей приріст має обмежений 

характер. До того ж, практичний досвід застосування авіації при проведенні 

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

аналіз втрат ЛА ЗС України в ході цієї операції, визначили необхідність вирішення 

проблемних питань щодо подальшого підвищення їх бойових можливостей для 

ефективного застосування за призначенням. 

Основними причинами виникнення зазначених проблемних питань стали: 

невідповідність бортових засобів літаків тактичної авіації сучасним вимогам щодо 

дальності та точності виявлення цілей; відсутність у їх складі сучасних 

високоточних засобів ураження; низька надійність та недостатня ефективність 

бортових засобів захисту літаків від керованих ракет розробки колишнього СРСР. 

Одним із варіантів вирішення зазначених проблемних питань та суттєвого 

підвищення військово-технічного рівня літальних апаратів ЗС України, зокрема, 

бойових тактичних літаків МиГ-29, Су-27, Су-25, Су-24М, є виконання їх глибокої 

модернізації за напрямами, які дозволять розширити бойові можливості літаків до 

рівня багатофункціональних винищувачів покоління “4+”. 

Такими основними напрямами глибокої модернізації літаків Су-27 і МиГ-29 є: 

розширення номенклатури озброєння за рахунок нових керованих високоточних 

засобів ураження; удосконалення системи керування зброєю для забезпечення 

застосування нових засобів ураження; оснащення ЛА підвісними оптико-

електронними прицільними контейнерами; встановлення сучасної 

багатофункціональної радіолокаційної станції; удосконалення бортових засобів 

навігації, посадки та ідентифікації; впровадження сучасних цифрових засобів 

зв’язку, передачі даних та взаємодії з АСУ військами; встановлення сучасного 

бортового комплексу оборони; удосконалення інформаційно-керуючого поля 

кабіни; впровадження сучасних автоматизованих засобів планування та підготовки 

польотних завдань і післяпольотної обробки інформації. 

Завдання забезпечення високої ефективності виконання глибокої модернізації 

за вказаними напрямами породжує науково-прикладну задачу обґрунтування 

доцільності та раціональних обсягів модернізації літаків тактичної авіації ПС ЗС 

України з урахуванням їх граничних термінів експлуатації. 

У рамках вирішення зазначеної задачі авторами: визначено показники 

обґрунтування доцільності та раціональних обсягів (варіантів) модернізації бойових 

тактичних літаків з урахуванням їх граничних термінів експлуатації; розроблено 

математичні моделі та методики для розрахунку зазначених показників; розроблено 

методику обґрунтування доцільності та раціональних обсягів (варіантів) 

модернізації бойових тактичних літаків з урахуванням їх граничних термінів 

експлуатації; визначено раціональні варіанти модернізації бойових літаків тактичної 

авіації ПС ЗС України з урахуванням їх граничних термінів експлуатації за 

результатами апробації розробленої методики. 

Показниками (критеріями) обґрунтування доцільності та раціональних обсягів 

(варіантів) модернізації бойових тактичних літаків з урахуванням їх граничних 

термінів експлуатації визначено такі: прогнозований граничний термін служби 
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літака (як показник залишку строку служби); коефіцієнт військово-технічного рівня 

літака (як показник якості літака як складної технічної системи військового 

призначення); рівень реалізовності варіанту модернізації літака (як показник 

успішності модернізації в умовах можливих ризиків); вартість реалізації варіанту 

модернізації літака (як показник фінансових витрат); час, потрібний на виконання 

робіт з модернізації літака. 

Методика обґрунтування доцільності та раціональних обсягів (варіантів) 

модернізації бойових тактичних літаків з урахуванням їх граничних термінів 

експлуатації (ГТЕ) засновується на теорії прогнозування надійності складних 

технічних систем (при визначенні прогнозних значень граничних строків служби 

літальних апаратів), теорії прийняття рішень на основі багатокритеріального вибору 

за методом Парето (при визначенні ефективних варіантів модернізації) та 

принципом мінімуму відстані до “ідеальної” точки у критерійному просторі (при 

визначенні раціональних варіантів модернізації). 

Сутність методичного підходу до обґрунтування раціональних варіантів 

(проєктів) модернізації тактичних бойових літаків з урахуванням ГТЕ полягає у 

визначенні (розрахунку) для кожного літака прогнозних значень ГТЕ та віднесення 

літака до однієї з чотирьох груп за результатами такого розрахунку: І група – літаки 

з прогнозованим граничним строком служби менше  3-х років; ІІ група – літаки з 

прогнозованим граничним строком служби від 3-х до 5-ти років; ІІІ група – літаки з 

прогнозованим граничним строком служби від 5-ти до 10-ти років; ІV група – літаки 

з прогнозованим граничним строком служби більше 10-ти років. 

Розподіл тактичних бойових літаків за такими групами дозволяє системно 

підійти до процесу їх модернізації з урахуванням раціонального втрачання 

фінансового та інших видів обмежених ресурсів. 

Виходячи з розподілу тактичних бойових літаків за зазначеними групами, 

доцільно встановити такі раціональні обсяги їх модернізації: літаки І групи – 

модернізація недоцільна; літаки ІІ групи – доцільна модернізація за першим 

(частковим) варіантом; літаки ІІІ групи – доцільна модернізація за другим (повним); 

літаки ІV групи – доцільна модернізація за глибоким варіантом. 

Виходячи з вищезазначеного, структурна блок-схема методики обґрунтування 

раціональних варіантів модернізації тактичних бойових літаків з урахуванням ГТЕ 

представляється у такому вигляді (рис. 1). 

На сьогодні раціональний обсяг модернізації тактичних бойових літаків авіації 

ПС ЗС України (МиГ-29, Су-25, Су-24М, Су-27) за першим (частковим) і другим 

(повним) варіантами є визначеним тактико-технічними завданнями на виконання 

відповідних дослідно-конструкторських робіт. При цьому перші варіанти 

модернізації на сьогодні реалізуються серійно, а за другими варіантами 

завершується виконання дослідно-конструкторських робіт. 

Варіанти глибокої модернізації потребують формування їх раціональних 

обсягів (складу встановлюваного обладнання), виходячи з оцінок рівня 

реалізовності W (успішності реалізації модернізації в умовах можливих ризиків) [1], 

зростання коефіцієнту K  військово-технічного рівня (КВТР) літака в процесі його 

модернізації [2], вартості C  модернізації та часу T , потрібного на виконання 

відповідних робіт. 
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Рис. 1. Структурна блок-схема методики обґрунтування раціональних           

варіантів модернізації тактичних бойових літаків з урахуванням граничних   

термінів їх експлуатації 

 

Структурну блок-схему формування області ефективних (парето-

оптимальних) варіантів глибокої модернізації та вибору з них раціональних 

представлено на рис. 2. 

 
 

Рис. 2. Структурна блок-схема формування області ефективних (парето-

оптимальних) варіантів глибокої модернізації та вибору з них раціональних 
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Формування області ефективних варіантів глибокої модернізації здійснюється 

для літаків ІV групи на основі побудови області альтернативних проектів у вигляді 

точок нормованого чотиримірного критерійного простору “реалізовність – КВТР – 

вартість – час”. 

Ефективні (парето-оптимальні або непорівняні між собою за обраними 

критеріями) варіанти глибокої модернізації визначаються за методом Парето [3, 4]. 

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

одного варіанту, подальше визначення раціонального проєкту з даної області 

покладається на особу, що приймає рішення. 

Однак, існують спеціальні методи вибору, умовно кажучи, “кращих” (або 

компромісних) варіантів рішень з парето-оптимальної області (методи “звуження” 

парето-оптимальної області). Але на сьогодні не доведено, що той чи інший такий 

метод є єдиним вірним, а застосування різних таких методів дає іноді суперечливі 

результати [5]. 

Для процедури визначення раціонального(-их) варіанту(-ів) з області парето-

оптимальних пропонується використовувати метод “ідеальної” точки, який полягає 

у визначенні в нормованому критерійному просторі відстаней точок ефективних 

(парето-оптимальних) варіантів від “ідеальної” точки. За цим методом раціональним 

(компромісним) варіантом вважається проєкт (у вигляді точки критерійного 

простору), що має мінімальну відстань до уявної (гіпотетичної), так званої 

“ідеальної” точки у нормованому критерійному просторі [4]. 

Приймається, що “ідеальна” точка має “кращі” (граничні) значення 

показників, тобто її координати в нормованому чотиривимірному критерійному 

просторі “реалізовність ( jW ) – КВТР ( jK ) – вартість ( jC ) – час ( jT )” становлять    

(1, 1, 0, 0). Таким чином, “ідеальна” точка – це уявний (гіпотетичний) варіант, що 

має максимальні показники реалізовності та КВТР і при цьому – нульові значення 

вартості та часу реалізації. 

Визначення компромісного (раціонального) варіанту з області парето-

оптимальних здійснюється за умовою мінімуму відстані ТІ
jD  до “ідеальної” точки в 

нормованому критерійному просторі за формулою евклідової метрики: 

min)0()0()1()1( 2222 ­-+-+-+W-= jjjj
ТІ
j TCKD , 

 

де jW , jK , jC , jT  – нормовані значення відповідних показників ефективності j-го 

варіанту модернізації. 

За результатами апробації розробленого науково-методичного апарату 

визначено раціональні варіанти глибокої модернізації літаків МиГ-29 і Су-27С. 

Реалізація технічних рішень раціонального варіанту глибокої модернізації 

літака МиГ-29 забезпечить йому набуття властивостей багатофункціонального 

винищувача покоління “4+”, зростання його військово-технічного рівня на 65 % при 

рівні реалізовності 80 %, орієнтовних фінансових витратах у 5 млн дол. США і 

потрібному часі виконання робіт близько 18 місяців. 

Реалізація технічних рішень раціонального варіанту глибокої модернізації 

літака Су-27С забезпечить йому набуття властивостей багатофункціонального 
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винищувача покоління “4+”, зростання його військово-технічного рівня на 95 % при 

рівні реалізовності 85 %, орієнтовних фінансових витратах у 6 млн дол. США та 

потрібному часі виконання робіт близько 18 місяців. 

Розроблений науково-методичний апарат доцільно використовувати в системі 

підтримки прийняття рішень при формуванні/коригуванні заходів державних 

цільових оборонних програм розвитку озброєння та військової техніки в частині 

бойової авіації ПС ЗС України. 
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ОБҐРУНТУВАННЯ ОБРИСУ СИСТЕМИ НАВІГАЦІЇ ТА КЕРУВАННЯ 
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В статті сформовано технічний обрис системи 

навігації та керування перспективного 

розвідувально-ударного безпілотного авіаційного 

комплексу (БпАК) ІІІ класу на основі аналізу 

сучасних комплексів бортового обладнання БпАК 

 
Ключові слова: система автоматичного керування, безпілотний 

авіаційний комплекс, супутникова навігаційна система 

 

Ефективність виконання бойових завдань перспективними оперативними 

розвідувально-ударними безпілотними літальними апаратами (ОРУ БпЛА) значною 

мірою визначається рівнем досконалості їх систем навігації та керування (СНК). 

Цей рівень, головним чином, визначається розвитком інформаційно-

обчислювальних систем, результатами науково-технічного прогресу останнього 

часу, поліпшенням технічних характеристик багатьох суміжних бортових систем, а 

також за рахунок появи нових класів СНК. 

Однією з найважливіших вимог до СНК перспективного оперативного 

розвідувально-ударного БпЛА є забезпечення його виводу в район проведення 

повітряної розвідки та (або) нанесення удару з високою точністю в оперативній 

глибині оборони противника [1]. За прийнятою класифікацією безпілотних 

авіаційних комплексів (БпАК) до БпАК такого класу, які перебувають на озброєнні 

Збройних Сил (ЗС) України, відноситься комплекс ВР-2 з безпілотними літаками-

розвідниками “Стриж”, який має морально застаріле пілотажно-навігаційне 

обладнання, яке не відповідає сучасним вимогам та не забезпечує високу 

ефективність виконання завдань за призначенням. Отже, абсолютно актуальним в 

найближчій перспективі є виконання робіт з розроблення СНК перспективного ОРУ 

БпЛА з максимально можливим залученням вітчизняних підприємств. 

Основною метою статті є обґрунтування технічного обрису СНК 

перспективного гіпотетичного ОРУ БпЛА на основі світового досвіду розроблення 

перспективних варіантів навігаційних систем та систем автоматичного керування 

© Самойленко О.В., Ладик М.О., Самойленко Н.М., Мамонова Н.Л., 2020 
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для БпЛА такого класу, який повинен бути високоточний, надійний та відповідати 

сучасним міжнародним вимогам, що є актуальним науковим завданням в умовах 

сьогодення. 

На основі розглянутих основних систем і перспективних структур 

закордонних та вітчизняних комплексів бортового обладнання можна 

запропонувати наступну, із можливих, інтегрованих структур СНК для 

перспективного гіпотетичного ОРУ БпЛА, яку наведено на Рис. 1 [2…6]. 

До складу бортової частини такої системи повинні входити такі основні 

складові:  

пілотажно-навігаційні датчики (інерціально-навігаційної системи (ІНС), 

супутникової навігаційної системи (СНС), системи повітряних сигналів (СПС), 

магнітного компасу (МК), радіовисотоміру (РВ)); 

бортовий обчислювач (БО); 

система зв’язку та передачі даних; 

виконавчі пристрої системи автоматичного керування. 

До складу наземної частини БпАК (станції керування і контролю) повинні 

входити: 

система вводу даних; 

автоматизовані робочі місця операторів з системою відображення інформації, 

обчислювачем, базою даних навігаційної інформації та пультом керування; 

система зв’язку та передачі даних. 

 

 
 

Рис. 1. Структурна схема системи навігації та керування перспективного ОРУ БпЛА 

 

Включення до складу перспективного ОРУ БпЛА інерціальної навігаційної 

системи пов’язано з її високою інформативністю, що дозволяє одержувати всю 

сукупність необхідних параметрів для керування БпЛА, а саме: координати, 

швидкість, прискорення і орієнтацію БпЛА. При цьому така система 
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перешкодозахищена та цілком автономна, тобто для її нормального функціонування 

не потрібно використання будь-якої інформації від інших систем. Ще однією 

перевагою такої системи є висока швидкість надання інформації зовнішнім 

споживачам: швидкість відновлення кутів орієнтації складає до 100 Гц, навігаційної 

інформації - від 10 до 100 Гц. Найбільш перспективною ІНС є безплатформна 

інерціальна навігаційна система (БІНС), побудована на датчиках кутових 

швидкостей та акселерометрах, яку пропонується використовувати при 

обґрунтуванні обрису перспективного ОТУ БпЛА [7]. Точністні характеристики 

таких систем визначаються типами гіроскопів та акселерометрів, які будуть входити 

до її складу.  

На сьогоднішній день розроблені такі типи гіроскопів (в термінах стабільності 

дрейфів гіроскопів (град/год) та акселерометрів (в термінах стабільності зміщення 

показників акселерометрів (мкg) [7]: 

лазерні гіроскопи на рівні досягнутих високоточних варіантів (0,01 град/год) 

та точні маятникові компенсаційні акселерометри (10 мкg); 

середньої точності лазерні гіроскопи (0,1 град/год) та маятникові 

компенсаційні акселерометри (100 мкg) ; 

точні динамічно-настроювані гіроскопи (0,01 град/год) та маятникові 

компенсаційні акселерометри (10 мкg); 

середньої точності динамічно-настроювані гіроскопи (0,1 град/год) та 

маятникові компенсаційні акселерометри (100 мкg); 

точні твердотільно-хвильові гіроскопи (0,01 град/год) та маятникові 

компенсаційні акселерометри  (10 мкg); 

середньої точності твердотільно-хвильові гіроскопи (0,1 град/год) та 

маятникові компенсаційні акселерометри (100 мкg); 

точні волоконно-оптичні гіроскопи (0,01 град/год) та маятникові 

компенсаційні акселерометри (10 мкg); 

середньої точності волоконно-оптичні гіроскопи (0,1 град/год) та маятникові 

компенсаційні акселерометри (100 мкg); 

середньої точності мікромеханічні датчики (0,1 град/год, 100 мкg); 

грубі мікромеханічні датчики (1 град/год, 1 мg). 

Слід зауважити, що стандартна, за вимогами Міжнародної організації 

цивільної авіації (ІКАО), точність ІНС літаків (1,85 км за годину польоту) 

забезпечується інерціальними датчиками з наступним рівнем точності - помилки 

гіроскопів – не більше 0,01 град/год, помилки акселерометрів – не більше 10 мкg. 

В зв’язку з тим, що ОРУ БпЛА мають велику тривалість і дальність польоту та 

повинні мати високоточне навігаційне забезпечення, рекомендується у найближчій 

перспективі використовувати варіант інтегрованої БІНС на “точних” лазерних 

гіроскопах і маятникових компенсаційних акселерометрах, у середньостроковій 

перспективі – варіант інтегрованої БІНС на “точних” волоконно-оптичних 

гіроскопах і маятникових компенсаційних акселерометрах, що забезпечить точність 

БІНС БпЛА – 1,85 км за годину польоту. 
Бортова апаратура СНС повинна забезпечувати одночасне приймання сигналів 

не менше, ніж за 12 каналами навігаційних супутників та здійснювати автоматичне 
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визначення навігаційних параметрів (координат, швидкості, кутової орієнтації) 
БпЛА в системах координат ПЗ-90 (СК-42), WGS-84 або в інших системах 
координат. Максимальні похибки визначення навігаційних параметрів за 
горизонтальними координатами місцезнаходження повинні бути не більше 20 м 
(в диференційному режимі – до 10 м), за висотою – не більше 30 м, за складовими 
вектора швидкості – не більше 0,3 м/с, частота відновлення даних – не менше 1 Гц. 

Цифрова система повітряних сигналів повинна формувати і видавати в бортові 
системи в цифровому вигляді поточні значення барометричної висоти і повітряної 
швидкості. Похибка визначення висоти повинна бути не більше 4 м, істинної 
швидкості – не більше 3 км/год. 

Магнітний компас повинен вимірювати магнітний курс у всьому діапазоні 
значень параметрів польоту ОРУ БпЛА із похибкою не більше 2 град. 

Радіовисотомір повинен забезпечувати вимірювання істинної висоти польоту 
ОРУ БпЛА в діапазоні від 0 до 14000 метрів з помилкою вимірювання 1,5+0,015Н, 
де Н – висота польоту. 

Для підвищення надійності та зменшення повільно зростаючих помилок БІНС 
БпЛА, які виникають при інтегруванні вимірів акселерометрів і гіроскопів, для 
отримання швидкості і координат БпЛА, її параметри повинні коригуватися від 
зовнішніх джерел: приймача СНС (ГЛОНАСС/GPS/ГАЛИЛЕО/BEIDOU), що 
вимірює компоненти векторів положення й шляхової швидкості; системи 
повітряних сигналів (СПС), що вимірює барометричну висоту й повітряну 
швидкість; магнітного компасу, що вимірює магнітний курс та ін. Інтеграція або 
комплексування даних від БІНС, СПС, магнітного компасу й СНС повинна 
здійснюватись за допомогою алгоритмів фільтрації, зокрема фільтру Калмана за 
сильно пов’язаною схемою [8]. 

Перспективними також вважаються автономні системи навігації за фізичними 
полями Землі (кореляційно-екстремальні навігаційні системи), які побудовані на 
базі використання стереоефекту для стереопар або стереомножин зображень. 
Навігаційні системи для реалізації оглядово-порівняльного методу навігації [9]. 

Ядром системи навігації та керування є бортовий обчислювач, який повинен 
здійснювати обробку сигналів від пілотажно-навігаційних датчиків і видавати 
виконавчі сигнали на виконавчі пристрої БпАК (руль висоти, елерони, інтерцептори, 
руль напрямку). 

Прикладом побудови БО може бути центральний бортовий обчислювач 
тактичного розвідувального БпЛА, що розроблявся в рамках технічного проєкту 
дослідно-конструкторської роботи, шифр “Горлиця”, до складу якого повинні 
входити такі обчислювальні модулі: керування польотом, модуль контролю та плата 
резервного приймача навігаційної супутникової системи, обчислювальний модуль 
ресурсоємних завдань з такими технічними характеристиками [10]: 

процесор  MPC 8360 E PowerQUICCTM II Pro;  
оперативний запам’ятовуючий пристрій  DDR 2SRAM512Мб; 
вбудований генератор імпульсів часу; 
вбудований датчик температури; 
8 портів Ethernet 10/100 Base Т; 
15 портів RS 422, RS-485;  
можливість оброблення до 10 разових команд; 
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висота польоту до 12000 м. 

Бортовий обчислювач та програмне забезпечення повинні бути відкритої 

архітектури. Для сполучення датчиків інформаційних каналів необхідно 

використовувати канали інформаційного обміну, побудовані за стандартами HSDB, 

IEEE1394b, Fibre Channel, MIL-STD-1553B та STANAG-3910. Синтез алгоритмів 

автоматичного керування БпЛА може здійснюватись за відомими методиками 

нелінійного математичного моделювання. 

Бортовий обчислювач повинен працювати в комплексі з силовою установкою, 

бортовими системами навігації і керування БпЛА, цільовим споряддям 

(радіолокаційною і оптико-електронною станціями) та системою озброєння БпЛА 

(надання команди на приведення її у “бойове/небойове” положення та інформування 

про це оператора БпАК).  

Програмне забезпечення бортового обчислювача повинно забезпечувати: 

оперативну обробку польотного завдання, яке сплановане оператором БпАК, 

та введення його в пам’ять СНК, швидку зміну польотного завдання; 

підготовку інформації в СНК для побудови маневру БпЛА для атаки на ціль та 

її знищення; 

передпольотну перевірку БпЛА (установку первинного зв’язку, автоматичне 

тестування комплексу бортового обладнання); 

коригування параметрів СНК; 

обробку телеметричної інформації, даних від приймачів БІНС, СНС та інших 

коректорів в реальному масштабі часу; 

аналіз графіків зміни параметрів руху БпЛА;  

аналіз польотних даних; 

обробку зображень для виявлення замаскованих і малопомітних об’єктів, 

розпізнавання об’єктів з використанням еталонного зображення; 

визначення координат цілі, здійснення її автоматичного захвату та 

супроводження з подальшим знищенням цілі; 

роботу БпАК у режимі тренажера для підготовки і підвищення рівня 

навченості операторів. 

Станція керування та контролю, у складі системи вводу даних, 

автоматизованих робочих місць операторів з системою відображення інформації, 

обчислювачем, базою даних навігаційної інформації та пультом керування, повинна 

забезпечувати передачу (прийом) сигналів з СКК на БпАК командною радіолінією 

(каналу управління БпЛА та передачі телеметричної інформації), радіолінією 

передачі даних (каналу передачі розвідувальної інформації) в реальному масштабі 

часу команд управління та розвідувальної інформації, а також забезпечувати 

командування і зацікавлені штаби розвідувальною інформацію у вигляді 

розвіддонесень та розвіддокументів встановленої форми, які одержані за 

результатами обробки, інтерпретації і аналізу цифрових матеріалів повітряної 

розвідки безпілотних засобів [11]. 

Система зв’язку та передачі даних між БпЛА і СКК повинна забезпечувати 

наявність не менше двох каналів прямого зв’язку з БпЛА, сумісних зі стандартною 

системою зв’язку НАТО (STANAG 4660, STANAG 7085 та STANAG 4586), і 

забезпечувати надійне передавання великих масивів даних, у тому числі відеоданих, 
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а також даних командного керування. Вона повинна мати криптографічний захист 

та бути сумісна з автоматизованими системами управління військами [12]. 

Отже, проведений аналіз показав, що перспективна система навігації і 

керування повинна включати до свого складу безплатформну навігаційну систему, 

побудовану на високоточних лазерних гіроскопах та точних маятникових 

компенсаційних акселерометрах (в перспективі – на волоконно-оптичних 

акселерометрах), що дозволить в автономному режимі досягти виходу ОРУ БпЛА в 

заданий район з похибкою не більше 1,85 км за годину польоту, з корекцією від 

СНС – до 10 м. Обов’язкове комплексування БІНС з СНС, СПС, МК та іншими 

коректорами за допомогою фільтру Калмана за сильно пов’язаною схемою, яка 

забезпечить більшу точність рішення навігаційної задачі в порівнянні з попередніми 

схемами (роздільна та слабопов’язана). Програмне забезпечення та бортовий 

обчислювач повинні бути відкритої архітектури і передбачати сполучення з 

датчиками інформації за допомогою високопродуктивних каналів інформаційного 

обміну, які повинні будуватися за стандартами HSDB, IEEE1394b, Fibre Channel, 

MIL-STD-1553B та STANAG-3910. Система зв’язку та передачі даних повинна мати 

криптографічний захист і забезпечувати взаємосумісність з автоматизованою 

системою управління військами ЗС України та інформаційними системами країн-

членів НАТО. 

Таким чином, наведений обрис системи навігації та керування надає уяву про 

основні напрямки розроблення оперативного розвідувально-ударного БпЛА з 

можливістю максимальної участі вітчизняних підприємств, що дозволить 

забезпечити необхідний рівень виконання бойового завдання з високими 

показниками точності та надійності, а також забезпечить взаємосумісність з 

вимогами ІКАО/НАТО. 
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МАТЕМАТИЧНА МОДЕЛЬ ОПИСУ ВПЛИВУ ШУМУ ГРАДІЄНТА НА 
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ІНФОРМАЦІЙНИХ СИСТЕМ З ГРАДІЄНТНИМ УПРАВЛІННЯМ 

 

У статті розглянута дискретна реалізація 

градієнтного алгоритму параметричної адаптації 

інформаційної системи (ІС), яка представляє 

альтернативу адаптивним алгоритмам з прямим 

обчисленням параметричного вектору. Проведене 

дослідження впливу шуму градієнта на 

траєкторію процесу параметричної адаптації 

інформаційної системи, що властиво практиці 

цифрового оброблення сигналів, коли градієнт 

цільової функції (критеріальної функції) 

заміняється його дискретною оцінкою – 

дискретним аналогом 

 
Ключові слова: методи математичного моделювання, алгоритм, 

модель,шум градієнту, параметрична адаптація, градієнтне управління 

 

Інформаційні системи Збройних Сил України функціонують в умовах 

складної радіоелектронної обстановки, яка виникає внаслідок впливу природних і 

штучних перешкод. Використання адаптивних антенних решіток значно підвищує 

перешкодозахищеність та пропускну спроможність сучасних ІС, особливо в 

умовах безпосереднього застосування військ. Ефективність компенсації перешкод 

залежить як від точності обчислення вагових коефіцієнтів w, так і від значень 

кореляційної матриці спостережень R. Вплив дестабілізуючих факторів на w і R 

позначається на точності їх обчислення. До одного з таких факторів належать 

обчислювальні помилки в оцінці градієнта в процесі адаптації, які класифікуються 

як шум градієнта. 

У практиці цифрового оброблення сигналів градієнт цільової функції 

(критеріальної функції) заміняється його дискретною оцінкою – дискретним 

аналогом. У [1…3, 5…8] показано, що значення градієнта, які отримані методом 

© Семененко О. М., Коркін О.Ю., Добровольський Ю.Б., Сорокіна О.М., 2020 
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кінцевих різниць, – випадкові, оскільки вони гуртуються не на істинних значеннях 

критерію оптимальності, а на його статистичних оцінках. 

У роботах [1…3, 5, 8] основна увага зосереджена на дослідженні впливу 

шуму градієнта на результат адаптації ІС, тобто встановлений режим. При 

цьому залишається поза увагою питання впливу шуму градієнта на траєкторію 

процесу адаптації ІС з градієнтним управлінням. Дослідження цієї області 

дозволяють розглянути динамічні параметри адаптивної системи: збіжність і 

стійкість в умовах присутності шуму градієнта в ланцюзі адаптивного 

управління. 

Метою статті є дослідження впливу шуму градієнта на траєкторію процесу 

параметричної адаптації інформаційної системи з градієнтним управлінням. 

Задача стабілізації динамічних параметрів просторово-розподілених 

структур ІС безпосередньо випливає з парадигми керованості процесу 

параметричної адаптації ()tW , тобто здатності багатоконтурної системи 

адаптивного управління переходити за кінцевий (заданий) час у визначений 

(еталонний) стан під дією відповідних команд. У загальному випадку процес 

параметричної адаптації ()tW  ІС з еталонною моделлю )t(S0  описується 

рівнянням: 

 
()
()

()a=+t tRw
td

tdw
,                                                 (1) 

де { }( ) ( )TM t t=R U U  – кореляційна матриця спостереження )(tU ; t – постійна часу 

інтегрування ланцюга адаптації; (){ }tU)t(SM 0=a  – вектор кореляційних 

функцій скалярного процесу )(0 tS  та вектору спостережень ()tU  [3, 8]. 

Розв’язання рівняння (1) визначає оптимальний в середньоквадратичному 

сенсі параметричний вектор адаптивної ІС, який у сталому режимі набуває 

наступного значення [3, 8]: 

a= -1RWopt  
.                                                     (2) 

Реалізація процедури параметричної адаптації в цифровому вигляді 

передбачає заміну рівняння його дискретним рекурентним аналогом з фіксованими 

моментами часу tktk D= , де 1-D=D Ft  – інтервал дискретизації, який узгоджений з 

шириною спектра процесу, що спостерігається (смугою пропускання сенсорних 

каналів ІС): 

 ( 1) ( ) ( ) ( )optk k k kè ø+ = +m - +ê úW
w w R w w ɝ ,                         (3) 

де k  – номер кроку адаптації або ітерації; 1)( -D= Ftm  – константа, яка визначає розмір 

чергового кроку та впливає на стійкість і швидкість збіжності процесу адаптації; 

( )*
W
ɝ – шум градієнта являє собою стаціонарний випадковий процес, що з’являється 

в ході оцінювання градієнта [4, 7]. 
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Важливо звернути увагу на те, що дискретний аналог процесу параметричної 

адаптації (3), ґрунтуючись на спотворених шумом оцінках градієнта, обов’язково 

призведе до виникнення шуму в ході пошуку оптимального вектора вагомих 

коефіцієнтів і відповідних втрат. Характер впливу шуму градієнта ( )k
W
ɝ  змінюється 

залежно від вибору методу адаптації. Рекурентне представлення процесу 

параметричної адаптації багатоконтурної системи управління та його трансформація 

на довільно обраний k -й крок дозволяють переписати дискретний аналог (3) таким 

чином: 

                     

1

1

( 1) ( ) ( )
k

k i

opt opt

i

k k i
-

=

+ = + + - -ä W
w w Ɋ w I Ɋ Ɋ ɝ ,                          (4) 

де ( )= -mɊ I R – матриця, яка визначає динамічні параметри (збіжність, стійкість) 

траєкторії процесу параметричної адаптації; I  – одинична матриця. 

Аналітичний аналіз формули (4) підтверджує факт існування групи показників 

зовнішніх чинників Ɋ та внутрішньосистемних факторів ( )*
W
ɝ , які безпосередньо 

впливають на процес адаптації ІС. За цих обставин природні та штучні варіації 

параметрів груп Ɋ та ( )*
W
ɝ  неминуче призводять до дестабілізації дискретного 

процесу ( 1)k+w  в цілому. 

Моделювання впливу шуму градієнта )(kWɝ  на процес параметричної 

адаптації ( )1+kW  структур ІС (4) відбувається за припущення: 

крок градієнтного процесу адаптації ɛ відповідає умові  

                                                            
2

0 ,<m<<
c
ȷ

                                                            (5) 

де число обумовленості minmaxA ll=c ; 

статистичний момент другого порядку вектора шуму градієнта k,1i),i(ɝW =  в 

рекурентній формулі (4) представлено в такому вигляді: 

                                    

( ){ }T 2

2

( ) , якщо 0
,

0, якщо 0opt

M k k i i

i

- ës =î
=ì

¸îí

W
W W ɝ
ɝ ɝ

w
                                (6) 

 

де 2

Wɝ
s  – відносний рівень дисперсії шуму градієнта; optW

 
– оптимальний 

параметричний вектор. 

Виходячи із зазначених припущень (5) та (6), дескрипція норми наближення 

вектора параметричної адаптації ( )1+kW  до оптимального значення optW  в умовах 

градієнтного шуму )(kWɝ  виглядає так: 

{ }

( )( )

2 T

-1
2

T 2 2

0

( 1) ( 1) ( 1)

tr

opt opt opt

k
k i

opt opt opt

i

k M k k

=

è ø è ø+ - = + - + - =ê ú ê ú

è ø
= +s - -é ù

ê ú
äWɝ

w w w w w w

w Ɋ w w I Ɋ I Ɋ Ɋ

         (7) 
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Матричний ряд норми наближення (7) представимо таким чином: 

( )( ) ( ) ( )[ ]121
1

0

22
--

-

=

Y+-Y+Y+Y-=YY-Y-Yä IIIIII ki
k

i

i  .                        (8) 

Підставивши (8) у (7) та виконавши ряд перетворень, приведемо аналітичний 

вираз норми наближення вектора параметричної адаптації ( )1+kW  ІС з 

градієнтним управлінням до наступного вигляду: 

 

                    
{ } { }

2 2
T 2 2

-1 2 -1

( 1)

2tr ( ) tr ( )

k

opt opt opt opt

k

k

m

+ - = +s ³

è øè ø³ - + + +ê úé ùê ú

Wɝ
w w w Ɋ w w

Ɋ I Ɋ Ɋ I Ɋ

.                            (9) 

 

Гармонійний аналіз збіжності процедури (9) пропонується провести в базисі 

власних векторів кореляційної матриці R . Для цього застосуємо унітарне Q  

перетворення m-мірних векторів: 
opt opt=Z Qw ; () ()k k=Z Qw . Таке перетворення не 

змінює норми векторів, що дозволяє переписати (9) у вигляді: 
2

2 2
2 2 2

1 1

2(1 ) (1 )
( 1) (1 )

2

km m
j j jk

opt j j opt

j j j

k z m
= =

è ø-ml +ml -ml
+ - = -ml +s -é ù

-mlé ùê ú
ä äWɝ

w w w ,   (10) 

де 
jl власне значення m-мірної ермітової матриці R . 

Якщо крок градієнтного процесу адаптації ɛ відповідає умові (5), то: 

перше, норма наближення (10) може сходитись до межі: 

2

2

2
1

( 1) (1 )
lim 2

2

m
opt i

k
i iopt

k
m

­¤
=

+ - è ø-ml
=s -é ù

-mlê ú
äWɝ

w w

w
;                   (11) 

друге, потужність перешкоди на виході адаптивної ІС [ ]( )P k
ɖ

w  у сталому 

режимі прагне досягти наступної межі: 

[ ]
2

2

minlim ( ) tropt
k

P k P
­¤

= +s
Wɖ ɖ ɝ

w w Ʉ ,                        (12) 

де ( ) ( )
1

0

lim
k

i i

k
i

-

­¤
=

= - -äɄ Ɋ I Ɋ R I Ɋ Ɋ – додатково визначена матриця; 

[ ]
1

2
T 2

min

0

( ) tr ( ) ( )
k

k k i i

opt opt opt

i

P k P
-

=

è ø
= + +s - -é ù

ê ú
äWɖ ɖ ɝ

w w Ɋ RɊ w w Ɋ I Ɋ R I Ɋ Ɋ

 

– потужність 

перешкоди на виході адаптивної структури ІС. 

Результати детального аналізу аналітичних виразів (11) та (12) дозволяють 

зробити ряд важливих висновків: 
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по-перше, за присутності в ланцюзі градієнтного управління ІС шумів 

градієнта )(kWɝ , вектор параметричної адаптації ( )1+kW  не здатний досягти 

оптимального значення optW ; 

по-друге, за наявності градієнтного шуму )(kWɝ  потужності перешкоди 

()[ ]kWPh  на виході адаптивної структури ІС у сталому режимі не в змозі досягти 

мінімального значення minPɖ ; 

по-третє, флуктуації параметричного вектора ( )1+kW , як породження 

градієнтного шуму )(kWɝ , збільшують потужність перешкоди на виході ІС ()[ ]kWPh  

в режимі, що встановився після адаптації. 

Виходячи з логіки оголошених висновків визначення показника відношення 

сигнал/(перешкода+шум) )(kq , що враховує вплив градієнтного шуму )(kWɝ , можна 

представити в такому вигляді:  

             ( )
( )[ ]

()kWWRWP

VWP
kq

optwopt
kkT

optmin

s
kT

opts

Fs+YY+

QY-
=+

xh

22

2
1

1   ,                    (13) 

де () ( ) ( )( )[ ]kIIRItrk 21
Y-Y-Y+=F

-
 – функція сліду матриці []¶tr ; ( )sV Q  – вектор 

амплітудно-фазового розподілу електромагнітної хвилі від джерела корисного 

сигналу, що діє на систему сенсорів у напрямку sɗ. 

На основі аналітичного співвідношення (13) проведено математичне 

моделювання траєкторії процесу параметричної адаптації ІС в умовах відсутності та 

наявності впливу градієнтного шуму )(kWɝ . Результати моделювання наведено на 

рис. 1 та рис. 2 відповідно: для дисперсії градієнтного шуму 02
ɝW
=s  (рис.1) та 

значення 01,02
ɝW
=s  (рис.2). Графічно представлено сімейства кривих, які 

відображають залежність функції )(kq  від числа ітерацій в ході адаптації k  за 

наступних умов: 

розмірність сенсорної структури адаптивної ІС 11=m ; 

крок градієнтного управління процесом m=0,001 та m=0,0001; 

на вхід сенсорної структури адаптивної ІС надходить корисний сигнал ()tS , а 

також шумові перешкоди ()t1h  та ()t2h  від двох незалежних джерел, що діють з 

довільних напрямків; 

відношення сигнал/шум на вході адаптивної ІС дБqs 10= ; 

відношення перешкода/внутрішній шум на вході адаптивної структури ІС 

дБq 1 10ɖ =  та дБq 2 20ɖ = . 
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Аналіз результатів дослідження сімейства кривих (рис. 1 та рис. 2) показує: 

за відсутності шумів градієнта )(kWɝ  (дисперсія 02 =
Wɝ

s ), енергетичний 

параметр )(kq  на виході адаптивної ІС, яка описує відношення )(kq  – сигнал / 

(перешкода+шум) (13) та досягає потенційного значення за кінцеве число ітерацій 

на умовах фіксованого (m=const) кроку градієнтного управління процесом адаптації;  

   Число ітерацій в ході адаптації, lg(k) 
 

Рис. 2. Залежність функції q(k) від числа ітерацій у градієнтному процесі 

адаптивного управління умови 2

xws =0,01 

   Число ітерацій в ході адаптації, lg(k) 
 

Рис. 1. Залежність функції q(k) від числа ітерацій у градієнтному процесі 

адаптивного управління умови 2

xws =0 
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за наявності шумів градієнта )(kWɝ  (рівень дисперсії 02 ¸
Wɝ
s ) та зменшення 

розміру кроку m градієнтного управління процесом адаптації критичність ІС до 

рівня шумів градієнта знижується. Відповідно, енергетичний показник )k(q  на 

виході ІС прагне досягти свого потенційного значення. За таких обставин суттєво 

збільшується тривалість градієнтного процесу адаптивного управління. 

Зазначене проілюстроване вихідними даними графічних кривих, що наведені 

на рис. 2. За рівнем дисперсії градієнтного шуму 01,02 =
Wɝ
s  та розміром кроку 

градієнтного управління 001,0=m  функція )(kq  досягає значення 4 дБ приблизно за 

тридцять ітерацій в процесі адаптації ( 30ºk ). 

Очевидно, що збіжність процесу адаптації ІС прискорюється, але, разом із тим, 

зростають енергетичні втрати. Зокрема, показник відношення сигнал / 

(перешкода+шум) знизився майже на 5дБ. Зменшенням розміру кроку 

градієнтного управління на порядок до m=0,0001, функція )(kq  досягає свого 

потенційного рівня у 9 дБ за п’ятсот кроків ( 500ºk ). Збіжність процесу адаптації 

ІС уповільнюється (зокрема, тривалість перехідного процесу в ІС зростає майже в 

16 разів). 

Висновки. Показано вплив шуму градієнта )(kWɝ  на траєкторію процесу 

параметричної адаптації ( )1+kW  ІС. Отримані результати дослідження дозволяють 

задекларувати узагальнення наступного змісту: 

перше, рівень шуму градієнта 
2

Wɝ
s не впливає на збіжність і стійкість процесу 

адаптації ІС з кореляційним зворотним зв’язком; 

друге, зменшення розміру кроку градієнтного управління m процесом 

адаптації дає можливість знизити чутливість адаптивної ІС до рівня шумів градієнта 
2

Wɝ
s , однак при цьому тривалість перехідного процесу контуру системи адаптивного 

управління суттєво зростає; 

третє, вибір розміру кроку градієнтного управління m процесом адаптації ІС 

до збурень зовнішнього середовища за наявності шуму градієнта )(kWɝ  припускає 

ряд компромісів між тривалістю (збіжністю, швидкістю збіжності) перехідного 

процесу, рівнем градієнтного шуму та допустимим зниженням ефективності 

адаптивної системи. 

Цікавим і перспективним є дослідження чутливості цифрової реалізації 

градієнтних алгоритмів другого порядку, зокрема алгоритму Ньютона, до рівня 

шуму градієнта в ланцюгу адаптивного управління ІС. 
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ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНІ ДОСЛІДЖЕННЯ В АЕРОДИНАМІЧНІЙ ТРУБІ 

АТ-1 МОДЕЛІ ЛІТАКА Су-27 З АВІАЦІЙНИМИ РАКЕТАМИ КЛАСУ 

“ПОВІТРЯ-ПОВЕРХНЯ” 

 

На основі результатів виконаних 

експериментальних досліджень аеродинамічних 

характеристик літака Су-27 з підвісним 

озброєнням проведено порівняльний аналіз впливу 

на аеродинамічні характеристики літака існуючих 

та нового варіанту озброєння 

 
Ключові слова: літальний апарат, авіаційна ракета, льотно-технічні 

та аеродинамічні характеристики 

 

Збройні конфлікти останніх десятиліть продемонстрували тенденцію до 

збільшення частки застосування високоточної зброї, що стала більш універсальною, 

має здатність уражати з високою точністю широкий спектр цілей та застосовуватись 

із різноманітних носіїв. У світі є приклади із використанням ефективних розробок 

засобів ураження, наприклад авіаційних засобів ураження (далі АЗУ) з 

надзвуковими швидкостями. 

Метою дослідження аеродинамічних характеристик моделі літака 

Су-27 з ракетами, створеними на базі систем залпового вогню була оцінка впливу їх 

на аеродинаміку літака. 

Для ураження наземних цілей літак Су-27 має на озброєнні лише некеровані 

АЗУ та єдину керовану ракету Х-29Т. Тому для підвищення ефективності його 

бойового застосування по згаданим цілям (особливо малорозмірним і рухомим) 

модернізацією передбачено включення в номенклатуру озброєння саме надзвукових 

керованих АЗУ, створених на базі систем залпового вогню. 

З огляду на це, доцільно здійснити вибір базового варіанту штатного 

озброєння для подальшого порівняння з новим саме з тих, які можуть бути 

використані для дії по наземним цілям. 

На десяти точках підвіски літака Су-27 розміщуються наразі наступні варіанти 

АЗУ: керовані ракети класу “повітря-поверхня” Х-29Т; авіаційні бомби калібрів 100, 
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250 та 500 кг; разові бомбові касети калібрів 250 та 500 кг; запалювальні баки        

3Б-500; контейнери малогабаритних вантажів (КМГУ); блоки з некерованими 

ракетами С-8, С-13, С-25. 

Вибір штатних АЗУ для співставлення з новим варіантом потрібно виконати з 

урахуванням їх загальної кількості і маси серед варіантів озброєння, а також 

сумарних значень коефіцієнту лобового опору. Аналіз показує, що найбільше 

значення коефіцієнта лобового опору при нульовій підіймальній силі має варіант 

озброєння, що включає чотири блоки Б-8М1 з НАР С-8. Тому саме цей варіант 

озброєння обрано у якості вихідного для проведення згаданих вище порівнянь [1]. 

Дослідження літака Су-27 проводились в наступних конфігураціях: варіант 1 – 

без АЗУ; варіант 2 – з ракетами Х-29Т + 2×Р-73; варіант 3 – з ракетою, створеною на 

базі системи залпового вогню довжиною 5,25 м + 2×Р-73; варіант 4 – з ракетою, 

створеною на базі системи залпового вогню довжиною 7 м + 2×Р-73; варіант 5 – з 

чотирма блоками Б-8М1 з НАР С-8 та 2×Р-73; варіант 6 – 2×Р-73. Дослідження з 

двома ракетами залпового вогню довжиною 5,25 та 7 метрів (варіанти 3, 4), 

проводились на останньому етапі (після усіх інших). Мета такого підходу – 

визначення достовірності результатів, що можуть бути отримані при проведенні 

експериментів в аеродинамічній трубі АТ-1 з новим видом озброєння шляхом 

відповідного покрокового та послідовного порівняння. Обробка результатів 

експериментів здійснювалась аналогічно [2]. 

На рис. 1...3 наведено результати досліджень (залежності коефіцієнту 

підіймальної сили від кута атаки суа = f(a), поляри суа = f(сха) та залежність 

аеродинамічної якості від коефіцієнту піднімальної сили К = f(суа) для літака Су-27 

без АЗУ (рис.1, варіант 1) і з підвіскою на кінцівках крила (рис.1, варіант 6) 2-х 

ракет Р-73). 
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Рис.1 – Залежності суа = f(a) для літака Су-

27 без підвісок та з двома ракетами Р-73 на 

кінцівках крила 
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Су-27 без підвісок та з двома ракетами 

Р-73 на кінцівках крила 
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Рис. 1. Залежності ()aa fСу =  для 

літака Су-27 без підвісок та з двома 

ракетами Р-73 на кінцівках крила 
 

Рис. 2. Залежності ( )aa ху СfС =  для 

літака Су-27 без підвісок та з двома 

ракетами Р-73 на кінцівках крила 
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В табл. 1 наведено отримані в експерименті значення похідної коефіцієнту 

підіймальної сили за кутом атаки
a

yc , коефіцієнту сили лобового опору Схо та 

максимальної аеродинамічної якості Кмах для літака Су-27 без АЗУ та з підвіскою на 

кінцівках крила 2-х ракет Р-73 у порівнянні з відомими даними [1].  

 

Таблиця 1 

Значення основних аеродинамічних коефіцієнтів літака Су-27 з варіантами 

озброєння №№ 1, 6 

Аеродинамічний 

коефіцієнт 

Результат 

експерименту 
Дані з [1] 

Без АЗУ 2хР-73 Без АЗУ 2хР-73 

a

y
c  0,0707 0,0719 0,0700 0,0712 

СХо 0,0155 0,0158 0,0154 0,0159 

Кмах 11,47 11,51 11,5 — 

 

Із таблиці 1 видно, що отримані при експериментальних дослідженнях 

значення аеродинамічних коефіцієнтів практично не відрізняються від значень 

коефіцієнтів, що наведені у [1]. Це дозволяє зробити висновок про достовірність 

результатів, що мають бути отримані в подальших експериментах. 

Результати порівнянь варіантів 1 і 5 наведено на рис. 4…6. Для вищевказаних 

варіантів в табл. 2 надано значення основних аеродинамічних характеристик літака 

Су-27. 

Рис. 3. Залежності ( )ayCfК=  для літака Су-27 без підвісок та 

з двома ракетами Р-73 на кінцівках крила 
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Таблиця 2 

Основні аеродинамічні характеристики літака Су-27 з 

варіантами озброєння №№ 1, 5 

Характеристика Варіант 1 Варіант 5 

a

yc , град-1 0,0707 0,0716 

охс  0,0155 0,0239 

Кмах 11,47 8,72 

 

Отримані результати підтверджують збільшення лобового опору літака Су-27 

та, відповідно, зменшення його аеродинамічної якості при застосуванні розглянутих 

штатних АЗУ у порівнянні з літаком без підвісок. 

Експериментально отримані залежності аеродинамічних коефіцієнтів 

підіймальної сили від кута атаки ()aa fСу = , аеродинамічної якості від коефіцієнту 

підіймальної сили ( )ayCfК=  та поляри літака ( )aa ху СfС =  для варіантів з підвіскою 

двох ракет системи залпового вогню (варіант 3 – довжина ракети 5,25 метрів та 

 

Рис. 4. Залежності ()aa fСу =  літака Су-27 без підвісок та з чотирма 

блоками Б-8М1 і двома ракетами Р-73 на кінцівках крила 

Рис. 5. Залежності ( )aa ху СfС =  

літака Су-27 без підвісок та з 

чотирма блоками Б-8М1 і двома 

ракетами Р-73 на кінцівках крила 
 

 

Рис. 6. Залежності ( )ayCfК=  

літака Су-27 без підвісок та з 

чотирма блоками Б-8М1 і двома 

ракетами Р-73 на кінцівках крила 
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варіант 4 – довжина ракети 7 метрів) наведено на рис. 7...9. З метою порівняння там 

же наведено аналогічні залежності для літака без АЗУ (варіант 1). 
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З аналізу графічних залежностей видно, що оснащення літака Су-27 ракетами на 

базі систем залпового вогню у варіанті 3 та 4 не суттєво впливає на похідну 

коефіцієнта підіймальної сили за кутом атаки 
a

y
c  порівняно з літаком без підвісок. В 

табл. 3 для вищевказаних варіантів надано значення основних аеродинамічних 

характеристик літака Су-27. 

 

Рис. 7. Залежності ()aa fСу =  для літака Су-27: без підвісок;                

ЛА+2 ракети на базі системи залпового вогню 

Рис. 8. Залежності ( )aa ху СfС =  для літака 

Су-27: без підвісок та з 2 ракетами на базі 

системи залпового вогню 

Рис. 9. Залежності ( )ayCfК=  для літака 

Су-27: без підвісок; ЛА+2 ракети на базі 

системи залпового вогню 
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Таблиця 3 

Основні аеродинамічні характеристики літака Су-27 

з варіантами озброєння №№ 1, 3 та 4 

Характеристика Варіант 1 Варіант 3 Варіант 4 

a

yc , град-1 0,0707 0,0728 0,0729 

х0с  0,0155 0,0164 0,0166 

Кмах 11,470 9,283 9,279 

 

Використання нового варіанту АЗУ, а саме ракет, створених на базі системи 

залпового вогню, призводить до зростання лобового опору літака при нульовій 

підіймальній силі на 14,8% (варіант 3) та на 15,2% (варіант 4) порівняно з 

відповідним опором літака Су-27 без підвісних АЗУ. При цьому максимальна 

аеродинамічна якість зменшується на 15,2% (варіант 3) та на 15,7% (варіант 4). 

Наведені результати досліджень на рис. 7…9 і дані в таблицях 2, 3 свідчать, 

що оснащення літака Су-27 засобами АЗУ в варіантах 3, 4 і 5 практично не впливає 

на його несучі властивості (похідна a
yС  майже не змінюється), але призводить до 

суттєвого росту лобового опору, що призводить до зменшення максимальної 

аеродинамічної якості. 
Слід також зазначити, що найбільший приріст лобового опору при нульовій 

підіймальній силі та зменшення аеродинамічної якості відповідає озброєнню Су-27 
за штатним варіантом 4хБ8-М1+2Р-73 (варіант 5). 
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ШЛЯХИ МОДЕРНІЗАЦІЇ СИСТЕМ ПЛАНУВАННЯ ТА ПІДГОТОВКИ 

ПОЛЬОТНОГО ЗАВДАННЯ ДЛЯ ТАКТИЧНИХ 

ЛІТАКІВ-БОМБАРДУВАЛЬНИКІВ 

 

Розглянуто сучасні тенденції розвитку та 

автоматизації процесу планування та підготовки 

польотних завдань для тактичних літаків-

бомбардувальників, визначені основні недоліки та 

запропоновані шляхи їх можливої модернізації  

 
Ключові слова: планування та підготовка польотного завдання, 

експлуатаційний контроль, бортовий авіаційний комплекс, 

підготовка до бойового вильоту, штурманські розрахунки,база 

даних, літак-бомбардувальник  

 

В останні десятиріччя автоматизації процесу планування та підготовки 

польотних завдань для бортових авіаційних комплексів (БАК) у передових 

авіаційних державах приділяється особлива увага [1]. Це пов’язано, у першу чергу, з 

необхідністю посилення інформаційної підтримки льотного складу і автоматизації 

процедури підготовки екіпажів та літаків до польотів у ході модернізації парку 

авіаційної техніки 3-го і 4-го поколінь. 

Автоматизовані системи планування та підготовки польотного завдання 

(АСПППЗ) призначені для автоматизації вирішення розрахункових, організаційно-

планових та технічних задач, пов’язаних  з підготовкою до польотів. 

На теперішній час за кордоном розробляються як автоматизовані системи 1-го 

типу для повномасштабного комп’ютерного планування бойових дій авіаційних 

підрозділів (з розрахунком, обґрунтуванням і оцінкою ефективності прийнятих 

рішень), так і системи 2-го типу, що призначені суто для автоматизації підготовки 

польотних завдань при введеному, як директива, плані бойової операції [2]. 

Впровадження АСПППЗ дозволяє підвищити рівень оперативності і 

обґрунтованості прийняття рішень при плануванні бойових дій та скоротити час 

підготовки до бойового вильоту [3]. 

АСПППЗ 2-го типу призначена для підвищення ефективності, надійності і 

скорочення часу виконання штурманських розрахунків при підготовці польотних 

даних для літаків-бомбардувальників та забезпечує вирішення таких бойових задач: 

знищення об’єктів ракетних засобів противника; 

ураження об’єктів на аеродромах і місцях базування авіації противника;  
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ураження об’єктів системи керування військами і зброєю в оперативно-

тактичній глибині; 

ураження живої сили і бойової техніки; 

ведення повітряної розвідки; 

політ на контрольну повітряну і радіотехнічну розвідку; 

наведення ударних груп на задані об’єкти. 

Система розв’язує такі задачі: 

автоматизації штурманських розрахунків; 

підготовки польотної документації; 

створення і підтримки баз даних навігаційної обстановки, оперативно-

тактичної обстановки, технічних характеристик літальних апаратів (ЛА); 

формування варіантів бойової зарядки ЛА; 

створення і підтримки архіву маршрутів та польотних завдань; 

запису польотних даних на бортові зовнішні запам’ятовуючі пристрої; 

роботи з цифровими електронними картами місцевості; 

формування карти району польотів і району цілі; 

розрахунку висоти рельєфу місцевості за допомогою електронної карти; 

розрахунку і відображення розрізу рельєфу за маршрутом; 

розрахунку і відображення азимуту і дальності відносно точки на карті; 

нанесення на електронну карту навігаційної обстановки, оперативно-тактичної 

обстановки та маршруту польоту. 

Зазначена система має можливість інтегрування в автоматизовану систему 

управління Повітряних Сил (АСУ ПС) з можливістю зміни польотного завдання у 

польоті.  

Задачі, які вирішуються АСПППЗ 2-го типу, можна розділити на дві основні 

групи: спеціалізовані задачі, вирішення яких є основною функцією АСПППЗ за 

призначенням (планування, підготовка та вивчення особовим складом польотних 

завдань) та загально-технічні задачі, вирішення яких забезпечує службові функції, 

необхідні для ефективної роботи системи. 

Можлива інформаційна архітектура побудови АСПППЗ 2-го типу наведена на 

рисунку 1. 

Одним із основних типів спеціалізованих завдань є розрахункові завдання, які 

включають зокрема: 

штурманський розрахунок польоту (навігаційний розрахунок з визначення 

шляхових кутів, азимутів, курсів слідування, висот, відстаней, часу, режиму 

польоту, дальностей до проміжного пункту маршруту (ППМ), координат ППМ, 

аеродромів, маяків радіолокаційної станції ближньої навігації (РСБН), орієнтирів з 

ознаками використання для кожної ділянки маршруту, способів заходу на посадку 

та т.і), що використовується для прокладання маршруту, формування цифрової 

польотної карти та штурманського плану польоту; 

інженерно-штурманський розрахунок польоту (розрахунок з визначення 

тривалості і дальності польоту, а також потрібної заправки паливом, витрат та 

залишків палива на окремих ділянках маршруту й після посадки на аеродром); 

розрахунки щодо забезпечення безпеки польотів на маршруті, в районі 

аеродрому та при посадці; 
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розрахунки щодо планування (оптимізації) траєкторій польоту з урахуванням 

рельєфу місцевості та необхідності подолати ППО противника, розрахунок щодо 

застосування авіаційних засобів ураження (АЗУ). 

Всі, отримані у результаті проведених розрахунків, дані повинні 

відображатись у зручному для візуального сприйняття графічному та текстовому 

вигляді, необхідному для детального вивчення особовим складом польотних 

завдань, формуватись у вигляді типової польотної документації, а також зберігатись 

у внутрішній базі даних (БД) поточних польотних завдань з можливістю подальшої 

передачі до зовнішньої БД АСУ (див. рис.1 ). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 1. Внутрішня інформаційна структура побудови АСПППЗ 

 

Внутрішні БД АСПППЗ повинні оновлюватись з частотою, необхідною для 

забезпечення актуальності інформації, що зберігається в них. 

Конвертація та запис на електронні носії польотних даних для вводу в 

пілотажно-навігаційний комплекс (ПНК) ЛА повинні здійснюватись за алгоритмом, 

що відповідає інструкції з підготовки даних для програмування ПНК. 

Підготовка електронних польотних карт включає формування в електронному 

вигляді усіх типів аеронавігаційних карт. 

Для вирішення функціональних задач АСПППЗ має бути створений 

програмно-апаратний комплекс (автоматизоване робоче місце штурмана), 
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центральним елементом якого буде персональний комп’ютер з  досить розвиненим 

програмно-алгоритмічним забезпеченням, потужними обчислювальними 

характеристиками та внутрішніми БД.  

 Таким чином, впровадження запропонованого обліку АСПППЗ в рамках 

проведення модернізації літаків бомбардувальної авіації дозволяє скоротити час на 

підготовку польотного завдання у 3...4 рази, а також забезпечити можливість 

зазначеної системи інтегруватися в АСУ ПС з можливістю коригування польотного 

завдання безпосередньо у польоті. 
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ОЦІНКА ВПЛИВУ ТАКТИЧНОГО РАДІУСА ДІЇ ЛІТАКА НА ІМОВІРНІСТЬ 

ДОСЯГНЕННЯ НИМ ЦІЛІ В ОПЕРАТИВНІЙ ГЛИБИНІ ПРОТИВНИКА 

 

Представлено результати роботи імітаційної 

моделі розрахунку впливу тактичного радіуса дії 

ударного літака на імовірність досягнення ним цілі 

в оперативній глибині противника 

 
Ключові слова: імітаційне моделювання, тактичний  радіус дії, лінія 

фронту, аеродром базування. район розташування цілі  

 

При визначенні оптимального варіанту сучасного багатофункціонального 

винищувача розглядається ряд показників оцінки його бойової ефективності: 

ефективності наведення і ведення повітряного бою на середніх (дальніх) дистанціях, 

ефективність при застосуванні винищувачів у варіанті ударних, вартісні та ресурсні 

показники. 

Найбільша кількість часткових показників (а, отже, і математичних моделей 

для їх розрахунку) використовується при визначенні ефективності 

багатофункціональних винищувачів у варіанті ударних. Подолання групою літаків у 

варіанті ударних під прикриттям винищувачів патрульного супроводження зон 

протидії винищувальної авіації і зенітно-ракетних комплексів протиповітряної 

оборони противника, досягнення цілі в оперативній глибині противника, атака цілі з 

першого заходу і застосування керованих авіаційних ракет або керованих авіаційних 

бомб потребує розроблення математичних моделей для кожної з перелічених 

ситуацій. 

Одним з найбільш потужних і універсальних засобів математичного 

(статистичного) моделювання, які застосовуються при аналізі функціонування і 

синтезі складних технічних систем, є імітаційне моделювання [1]. 

Імітаційне моделювання включає процес створення логіко-математичної 

моделі досліджуваної системи, що описує структуру і поведінку системи, а також 

процедуру проведення експериментів з моделлю на комп’ютері для отримання 

даних про функціонування системи в заданих умовах. Проведення експериментів з 

моделлю, тобто імітація функціонування реальної системи, включає проведення 

машинних прогонів з метою збору, накоплення і послідуючої обробки даних про 

зміну значень характеристик в різних умовах функціонування. 

В статті розглядається використання зазначеного методу на прикладі 

розрахунку імовірності досягнення цілі літаком тактичної авіації в оперативній 

глибині противника. 
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Тактичний радіус дії літака – максимальна відстань від аеродрому базування, 

яку може пролетіти літак на режимі максимальної дальності, виконати бойову 

задачу і повернутися на той же аеродром. 

Наведена нижче імітаційна модель розрахунку ймовірності досягнення 

ворожої цілі дозволяє оцінити вплив тактичного радіуса дії ударного літака  на 

загальний показник ефективності його застосування. 

Літаку поставлена бойова задача: нанести авіаційний удар по противнику в  

оперативній глибині. 

На рисунку 1 вісь Х є лінією фронту. Віддалення аеродрому базування від 

лінії фронту змінюється в інтервалі від мінімальної відстані la1 до максимальної la2. 

Глибина віддалення фронту змінюється в інтервалі від мінімального lо1 до 

максимального lо2. Половина ширини побудови фронту коливається від  lх1 до  lх2. 

Поточне  віддалення аеродрому базування la, глибини віддалення фронту lо і 

половина ширини побудови фронту lх змінюються за законом статистично 

рівномірного розподілу, тобто вони різні в кожній і – тій реалізації програми. 

 

 

Рис. 1. Приклад розташування аеродрому базування винищувача і цілі 

 

Ціль знаходиться на території противника. Територія обмежена розмірами: по 

вісі Z – в інтервалі (la, la+ lо), по вісі Х – в інтервалі (0, lx). Її місцезнаходження 

також випадкове і підпорядковується закону рівномірного розподілу. Якщо відстань 

між аеродромом базування ударного літака і ціллю менше тактичного радіуса дії 

літака r і – та, реалізація програми вважається успішно завершеною. Відношення 

кількості успішно завершених реалізацій до їх загальної кількості складе 

ймовірність досягнення цілі в оперативній глибині противника. 

В таблиці 1 наведені вихідні дані для оцінки  впливу тактичного радіуса дії 

літака на ймовірність досягнення ним цілі в оперативній глибині противника. 

Тактичний радіус дії багатофункціональних літаків, приведений в таблиці 1, 
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прийнятий за умови польоту літаків без підвісних паливних баків та у варіанті 

ударних. 

Результати роботи моделі відображені на рисунку 2. 

Таблиця 1 

Вихідні дані для оцінки  впливу тактичного радіуса дії літака на ймовірність 

досягнення ним цілі в оперативній глибині противника 
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Рис. 2. Діаграма в термінах “багатофункціональний літак –  

імовірність досягнення ним цілі в оперативній глибині противника” 

 

Наведені результати роботи моделі мають оціночний (порівнювальний) 

характер і були використані в ряді науково-дослідних робіт для формування 

показників ефективності ударних літаків при виборі оптимального варіанту.  
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АНАЛІЗ ОСОБЛИВОСТЕЙ БОЙОВОГО ЗАСТОСУВАННЯ КОМПЛЕКСІВ 

АВІАЦІЙНОГО ОЗБРОЄННЯ З АЕРОБАЛІСТИЧНИМИ КЕРОВАНИМИ 

РАКЕТАМИ КЛАСУ “ПОВІТРЯ-ПОВЕРХНЯ” 
 

У статті розглянуто особливості бойового 
застосування та висвітлено основні переваги 
використання аеробалістичних керованих ракет 
класу “повітря-поверхня” в якості високоточних 
авіаційних засобів ураження 
 
Ключові слова: аеробалістична керована ракета, гіперзвукова керована 
ракета, схема бойового застосування, квазібалістична траєкторія 

 
Останнім часом в провідних авіаційних країнах набула розвитку тенденція 

щодо розроблення ракетних комплексів повітряного базування шляхом оснащення 
тактичних літаків аеробалістичними керованими ракетами (АБКР) класу “повітря-
поверхня” оперативно-тактичного та тактичного радіусів дії, в тому числі створених 
на основі відносно недорогих боєприпасів, призначених для застосування в сухопутних 
(морських) системах ракетного озброєння, наприклад, реактивних системах залпового 
вогню (РСЗВ) [1…6]. 

АБКР класу “повітря-поверхня”, на відміну від іншого керованого озброєння 

зазначеного класу, відрізняється відносною простотою конструктивних рішень та більш 

простою, але досить ефективною схемою бойового застосування по різних типах цілей. 
Основними тактико-технічними характеристиками сучасних та перспективних 

АБКР є [1…6]: 
дальність пуску в межах від 100 до 1500 (і більше) км; 
маса – від 500 до 15000 кг; 
точність застосування, яка характеризується круговим ймовірним відхиленням 

10…30 метрів для АБКР з інерціально-супутниковим наведенням та 1…10 м для 
ракет, додатково оснащених оптико-електронними та радіолокаційними головками 
самонаведення (ГСН); 

висота польоту в верхній точці траєкторії в межах від 20 до 100 км (та більше); 
бойова частина (БЧ): проникаюча, осколково-фугасна, термобарична, касетна або 

ядерна масою від 100 до 500 кг.  

В основі схем бойового застосування АБКР лежить їх політ по балістичній 

траєкторії при цьому відділення ракети від літака носія може здійснюватися як при 

висотному, так і маловисотному польоті. Наприклад, це здійснювалось при 

використанні ракет AGM-69 SRAM, застосування передбачало три варіанти (рис. 1) [3]. 
 

© Целищев І.Ю., Рокунова М.А., Бабкін С.М., 2020 
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Рис. 1. Схема бойового застосування АБКР AGM-69 SRAM 
 

При першому варіанті застосування спочатку політ відбувається з 
максимальним прискоренням, яке забезпечується роботою ракетного двигуна в 
стартовому режимі. Це прискорення супроводжується  відносно невеликим набором 
висоти до верхньої точки траєкторії, далі відбувається спуск по балістичній 
траєкторії до моменту зустрічі з ціллю. При такому варіанті забезпечується 
максимальна дальність пуску АБКР. В другому варіанті застосування: після запуску 
здійснюється максимальний набір висоти та перехід на подальше зниження по 
балістичній траєкторії. В третьому варіанті застосування політ ракети здійснюється 
по маловисотній траєкторії на мінімальну дальність. 

В більш сучасних АБКР (рис. 2), наприклад АБКР Х-15А (колишньої 
радянської, в подальшому російської розробки), оснащених системою 
самонаведення, бойове застосування включає такі етапи: 1- виявлення цілі літаком-
носієм, або отримання ним даних цілевказання від зовнішніх джерел, наступна 
видача даних попереднього цілевказання ракеті; 2 – відділення ракети за допомогою 
авіаційного катапультного пристрою та запуск її двигуна, подальше відвернення 
літака-носія на мінімальну висоту; 3 – розгін до максимальної швидкості з набором 
висоти до верхньої точки траєкторії; 4 – зниження по балістичній траєкторії з 
роботою ракетного двигуна на маршовому режимі, включення ГСН в режим пошуку 
цілі; 5 – самонаведення ракети на ціль після її захоплення ГСН на кінцевій  ділянці 
прольоту, зустріч з ціллю, підрив БЧ [3]. 

 
 

Рис. 2. Схема бойового застосування АБКР Х-15А 
 

Ізраїльські АБКР MARS, Rampage та Sky Sniper, створені на основі керованих 
(коригованих) боєприпасів РСЗВ, а також АКБР ROCKS мають досить просту схему 
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бойового застосування, схожу з відповідною схемою у сухопутному (морському) 
варіанті (рис. 3) [1, 2]. 

 

 
 

Рис. 3. Бойове застосування ракет MARS (початково призначених для 
застосування в РСЗВ EXTRA) 

 
Політ таких ракет здійснюється по балістичній траєкторії з набором висоти 

після пуску з літака-носія на висоті до 12 км. Застосування виконується по 
нерухомих цілях з відомими координатами (склади, бази, арсенали, об’єкти 
інфраструктури, командні пункти, тощо). Зчислення координатної інформації 
відбувається за допомогою інерціальної  навігаційної системи ракети з корекцією її 
за сигналами супутникової навігаційної системи, або за сигналами оптико-
електронної ГСН на кінцевій (термінальній) ділянці польоту. З метою підвищення 
ефективності бойового застосування передбачається “залпове” використання  всього 
боєкомплекту. 

Останні науково-технічні розробки в галузі авіаційної та ракетної техніки 
дозволяють реалізувати польоти АБКР на гіперзвуковій (більше 5М) швидкості та по 
більш складних, так званих квазібалістичних траєкторіях з можливістю інтенсивного 
маневрування. 

Так, наприклад, АБКР Х-47М2 ракетного комплексу повітряного базування 
“Кинжал” (РФ) після старту з літака-носія, що рухається на висоті 12…15 км зі 
швидкістю біля 3М, може активно маневрувати з перевантаженням 20…30g, як в 
горизонтальній, так і в вертикальній площинах на всіх ділянках траєкторії при 
швидкостях польоту від 3М до 10М (рис. 4) [4, 5]. 

 
Рис. 4. Схема бойового застосування АБКР Х-47М2 комплексу “Кинжал” 
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У поєднанні з великою висотою та швидкістю польоту (що унеможливлює 
перехоплення ракети переважною більшістю засобів протиповітряної оборони 
(ППО) та протиракетної оборони (ПРО) [7]), застосуванням технологій зниження 
помітності (“стелс”), застосуванням ракетою пасивних та активних засобів 
радіоелектронної боротьби, а також підходом ракети до цілі практично під кутом 900 
(завдяки чому ракета на кінцевій ділянці опиняється в “сліпій зоні” деяких 
радіолокаторів ППО) здатність ракети рухатись по “квазібалістичній” траєкторії 
зводить ймовірність її перехоплення навіть найсучаснішими системами ППО та ПРО 
до незначної величини. 

Схема бойового застосування перспективної АБКР, яка розробляється в рамках 
програми ARRW (Air-Launched Rapid Response Weapon) (США) [6], передбачатиме 
політ ракети AGM-183 (після відокремлення від літака-носія на висоті приблизно 
12 км) на розгінній ділянці траєкторії з набором висоти до 60 км та швидкості – 
до 7М. Після чого від ракети повинен відокремлюватись планеруючий бойової блок 
TBG (Tactical Boost Glide), який є безмоторним літальним апаратом, та рухатись 
донизу по ковзаючій траєкторії з набором швидкості до 15…20М (рис. 5). 

 

 
 

Рис. 5. Схема бойового застосування перспективної АБКР AGM-183 ARRW з 
планеруючим бойовим блоком TBG 

 

Повідомляється, що зазначений гіперзвуковий планеруючий бойовий блок вже 
розроблявся в інтересах “Пентагону” під егідою управління перспективних 
дослідницьких проєктів міністерства оборони США DARPA в рамках проєктів 
“Hypersonic Technology Vehicle 2” (HTV-2) та “Advanced Hypersonic Weapon” 
(AHW) протягом 2010-2015 років [6]. 

Таким чином, оснащення бойових літаків надзвуковими та гіперзвуковими 
АБКР, в тому числі такими, які початково призначені для застосування в 
сухопутних (морських) системах ракетного озброєння, в якості високоточних 
авіаційних засобів ураження класу “повітря-поверхня” має певні переваги, а саме: 

створення комплексів авіаційного озброєння на основі таких засобів ураження 
не потребуватиме надмірних фінансових та часових витрат, що зумовлюється 
відносною простотою конструкції АБКР у порівнянні до, наприклад, крилатих ракет 
та відносно помірною вартістю штатних (навіть керованих) боєприпасів сухопутних 
ракетних систем, а також невеликими часовими та фінансовими витратами на їх 
модернізацію для повітряного застосування; 

надзвукова, а для окремих сучасних розробок гіперзвукова (більше 5М) 
швидкість польоту, висота польоту 20…40 тисяч метрів та більше, а також невелика 
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ефективна поверхня розсіювання (менше 0,01 м2) та здатність окремих АБКР активно 
маневрувати на траєкторії польоту ускладнюють перехоплення таких ракет штатними 
засобами об’єктової ППО противника; 

дальність пуску більша за 100…150 км, яка дозволяє застосовувати такі авіаційні 
засоби ураження без заходу літака-носія до зони дії засобів об’єктової ППО противника; 

достатня точність застосування таких авіаційних засобів ураження, яка становить 
10…30 м при використанні інерціально-супутникової системи наведення, та 1…10 м 
при використанні оптико-електронних або активних радіолокаційних ГСН. 

В контексті зазначеного та з урахуванням напрацювань вітчизняних 

підприємств промисловості зі створення керованих (коригованих) боєприпасів для 

РСЗВ “Смерч” в рамках виконання деяких дослідно-конструкторських робіт, слід 

відзначити, що оснащення АБКР тактичних літаків Збройних Сил України може би 

бути цікавим з точки зору підвищення військово-технічного рівня тактичної авіації 

Повітряних Сил. 
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АНАЛІЗ СВІТОВИХ ТЕНДЕНЦІЙ ТА ПЕРСПЕКТИВ ЩОДО ОСНАЩЕННЯ 

ТАКТИЧНИХ ЛІТАКІВ АЕРОБАЛІСТИЧНИМИ КЕРОВАНИМИ 

РАКЕТАМИ КЛАСУ “ПОВІТРЯ-ПОВЕРХНЯ” 
 

У статті представлено основні тенденції щодо 
оснащення тактичних літаків авіації провідних 
країн світу аеробалістичними керованими 
ракетами, проаналізовано основні тактико-
технічні характеристики цих  ракет, висвітлено 
основні переваги їх застосування в якості 
високоточних авіаційних засобів ураження 

 
Ключові слова: аеробалістична керована ракета, гіперзвукова керована 
ракета, тактико-технічні характеристики, схема бойового 
застосування, тактичний літак 

 

Останнім часом серед провідних авіаційних країн світу поширюється тенденція 

щодо створення комплексів авіаційного озброєння літаків тактичної авіації на основі 

надзвукових (гіперзвукових) аеробалістичних керованих ракет (АБКР) оперативно-

тактичного та оперативного радіусів дії. Деякі типи тактичних літаків оснащуються 

такими ракетами в рамках заходів з їх серійної модернізації. Прикладами таких 

комплексів є серійний гіперзвуковий ракетний комплекс “Кинжал” (РФ), 

перспективні гіперзвукові ракетні комплекси DF-21 повітряного базування (КНР) та 

ARRW (США) [1…7]. 

Аналіз світового досвіду свідчить про можливість застосування в якості 

високоточних авіаційних засобів ураження (АЗУ) класу “повітря-поверхня” АБКР, 

розроблених на основі відносно недорогих боєприпасів, призначених для 

застосування в сухопутних (морських) системах ракетного озброєння, наприклад, 

реактивних системах залпового вогню (РСЗВ) [1, 2]. 

Відомо що, компаніями IAI та IMI (Ізраїль) на базі реактивного снаряду РСЗВ 

типу EXTRA створено перелік авіаційних керованих ракет типів MARS, Rampage 

та Sky Sniper (рис. 1) [1]. Зазначені АЗУ мають надзвукову швидкість польоту 

(більше 3М), дальність застосування від 100 до 250 км та точність застосування, яка 

характеризується круговим ймовірним відхиленням (КІВ) близько 10 м (таблиця 1). 

Ракети оснащуються інерціально-супутниковою системою наведення та 

призначені для застосування по стаціонарних (в тому числі захищених) об’єктах з 

відомими координатами, а саме: позиції зенітно-ракетних комплексів, пункти 

управління, склади та матеріально-технічні бази, аеродроми, райони скупчення 

військ противника, тощо. 
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Таблиця 1 
Тактико-технічні характеристики сучасних та перспективних АБКР 

             
                ТТХ 
Ракета 
(держава-
розробник) 

Даль-
ність, 

км 

Маса, 
кг 

Швид-
кість, 
м/с 

Точність 
(КІВ), м 

Габарити 
мм х мм 

БЧ (тип, 
маса, кг) 

Система 
наведення 

Х-15 (СРСР, 
РФ) 

300 1197 1650 5…8 4780х455 
ЯБЧ, 

проникаюча 
ОФ / 150 

ІСНС+АРГСН 
(ПРГСН) 

Х-47М2 
“Кинжал” (РФ) 

>1000 3800 
3300… 

3960 
1 7300х920 

Проникаюча, 
КБЧ, ОФ, ТБЧ, 

ЯБЧ / 500 

ІСНС+ОЕГСН 
(АРГСН) 

3М22 “Циркон” 
(РФ)  
(BrahMos-II (РФ, 
Індія)) 

>1000 >2000 

3000 
(бойовий 
блок до 
5000) 

5 10000х900 
ЯБЧ, 

ОФБЧ / 400 
ІНС+ 

АРГСН 

AGM-69A 
SRAM (США) 

169 1016 1160 430 4270х450 ЯБЧ ІНС 

AGM-183A 
ARRW (США) 

>800 >2000 

1650 
(бойовий 
блок до 
6500) 

- 6500х1000 ЯБЧ, ФБЧ 

 

“Dong Feng-
21D” (DF-21D) 
(Китай) 

>1500 14700 2000 25 
10700х 

1400 
ЯБЧ, ФБЧ / 

500 
ІНС+ 

АРГСН 

MARS (Ізраїль) 100 549 - 10 4400х306 ОФ / 120 ІНС+GРS 

Rampage 
(Ізраїль) 

150 570 - 10 4700х306 
ОФ, 

проникаюча / 
150 

ІНС+GPS 

Sky Sniper 
(Ізраїль) 

250 900 1150 10 - 
ОФ, 

3 варіанти 
підриву / 400 

ІНС+GРS 

ROCKS (Ізраїль) >200 905 1150 3 - 
ОФ, 

проникаюча / 
400 

ІНС+GРS+ 
ОЕГСН 

 

Запуск ракет здійснюється з повітряного носія при швидкості польоту до 0,95М. 

Ракети мають осколково-фугасну або проникаючу бойову частину (БЧ). 

Зазначені ракети передбачається включити до номенклатури авіаційних 

засобів ураження літаків 4-го та 5-го поколінь типів F-15, F-16 та F-35. До того ж, за 

заявленням розробника, вони є сумісними з системою управління озброєнням 

літаків типу F/A-18. 
 
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 1. Аеробалістична ракета MARS та її літак-носій F-16 “Sufa” 
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Також, у відкритих джерелах повідомляється про плани ізраїльських компаній 

щодо забезпечення застосування ракет MARS в складі авіаційного озброєння літаків 

Су-24, Су-25, Су-27, Су-30, МиГ-29, “Mirage 2000”, “Eurofighter” та “Kfir”. 

У 2019 році ізраїльська компанія RAFAEL продемонструвала на авіасалоні в 

Індії (“AeroIndia 2019”) ще одну перспективну АБКР ROCKS (рис. 2) масою 907 кг з 

бетонобійною або осколково-фугасною БЧ та дальністю дії більше 200 км (таблиця 1). 

За інформацією з відкритих джерел [2] нова ракета вже завершує 

випробування в складі комплексу авіаційного озброєння багатофункціонального 

літака F-16I “Sufa”, який зможе нести до 4-х таких АБКР. 
 

 
 

Рис. 2. Аеробалістична ракета ROCKS 
 

Характерною особливістю ракети ROCKS є оснащення нею (на відміну від 

АБКР, створених на базі реактивних снарядів для РСЗВ EXTRA) комбінованою 

системою наведення у складі інерціально-супутникової навігаційної системи (для 

корекцій на середній ділянці траєкторії) та телевізійно-тепловізійної головки 

самонаведення (ГСН) – для управління на кінцевій ділянці траєкторії. Завдяки 

використанню ГСН та алгоритмів кореляційної обробки зображень, точність 

застосування АБКР ROCKS становить біля 3м. До того ж в системі наведення 

ракети реалізовано можливість корекції її в польоті за завадозахищеною радіолінією 

типу Data Link. 

Однією з перших розробок в напрямку створення АБКР можна вважати ракету 

AGM-69 SRAM (Short-Range Attack Missile) розробки компанії “Boeing Inc.” (США) 

(рис. 3). Дана ракета входила до комплексів авіаційного озброєння стратегічного 

бомбардувальника В-52 (серій G та H), а також тактичного бомбардувальника         

F-111A. Ракета оснащувалась ядерною БЧ потужністю від 7 до 210 кт, ракетним 

двигуном твердого палива розробки компанії Thiokol та інерціальною системою 

наведення. Точність її наведення становила 430 м [3]. 

Ракета призначалась для застосування по важливих об’єктах в оперативно-

тактичній глибині оборони противника.  
 

 
 

Рис. 3. Надзвукова аеробалістична ракета AGM-69 
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Максимальна швидкість польоту ракети складала біля 3,2М. Система 

управління ракети дозволяла здійснювати політ за трьома типами траєкторій: 

балістичною, так званою інерціальною, маловисотною. 

Особливої уваги заслуговують розробки передових в авіаційному відношенні 

країн з оснащення тактичних літаків гіперзвуковим ракетним озброєнням. Зазначені 

розробки ведуться ще з 60-х…70-х років минулого сторіччя. 

Першим серійним зразком гіперзвукової АБКР можна вважати ракету 

розробки колишнього СРСР типу Х-15 (рис. 4), яка застосовувалась у складі 

ракетного комплексу повітряного базування РКВ-15 [3] літака Ту-22М3 та, по суті, 

явилась “відповіддю” на прийняття на озброєння ракети AGM-69 SRAM. 

Призначенням ракети Х-15 у першому (базовому) варіанті, оснащеному 

ядерною БЧ потужністю біля 300 кт, було ураження стаціонарних об’єктів великої 

площі - військово-промислових об'єктів, баз військово-повітряних сил, засобів ППО, 

РЛС, командних пунктів, тощо. 

 
 

Рис. 4. Аеробалістична ракета Х-15 
 
Носіями ракети є дальні (стратегічні) бомбардувальники типів Ту-22М3, 

Ту-95МС, Ту-160. Також модифікація ракети Х-15А/С входить до номенклатури 

АЗУ літаків Су-27ИБ, Су-27КМ, Су-24КМ, Су-34. 

Двосекційний твердопаливний двигун забезпечував рух ракети по балістичній 

траєкторії з набором висоти до 40000 м та подальшим пікіруванням на швидкості 

біля 6000 км/год. Така швидкість та траєкторія польоту, а також відносно невелика 

поверхня розсіювання ракети практично виключали можливість перехоплення її 

засобами об’єктової системи протиповітряної оборони (ППО) тих часів. 

Подальшим розвитком ракети Х-15 наприкінці 80-х та на початку 90-х років 

минулого сторіччя в СРСР та РФ стали протирадіолокаційна Х-15П, оснащена 

пасивною радіолокаційною ГСН і осколково-фугасною БЧ та призначена для 

прориву системи ППО літаками дальньої авіації, а також протикорабельна 

Х-15С(А), оснащена перешкодостійкою активною радіолокаційною ГСН (АРГСН) 

міліметрового діапазону і проникаючою БЧ масою 150 кг. Оснащення ракети Х-15 

ГСН різних типів суттєво підвищило їх військово-технічний рівень, зробив їх 

високоточною зброєю (КІВ ракети з АРГСН складає біля 5 м), яка застосовується за 

принципом “пустив-забув”. 

На сьогоднішній день в світі існують декілька розробок сучасних 

аеробалістичних ракет та комплексів, які в більшості своїй на сьогодні є 

перспективними, але деякі з них вже зараз прийняті на озброєння. 

Ракетний комплекс повітряного базування 9-А-7660 “Кинжал” (рис. 5) 

розробки Корпорації “Тактическое ракетное вооружение” спільно з КБ 

“Машиностроение” та РСК “МиГ” є на сьогодні практично єдиною системою 

авіаційного ракетного гіперзвукового озброєння, випуск якого налагоджено серійно. 

Комплекс прийнято на озброєння орієнтовно наприкінці 2017 – на початку 
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2018 років [4]. Комплекс призначено для ураження в оперативній глибині оборони 

противника як стаціонарних об’єктів (таких, як командні центри, об’єкти ППО та 

протиракетної оборони (ПРО), авіаційні та ніші військові бази, тощо), так і кораблів 

класів від фрегата до авіаносця. 

Комплекс створено на базі аеробалістичної ракети Х-47М2, розробленої на 

основі балістичної оперативно-тактичної ракети 9М723 ракетного комплексу 

"Искандер-М". Ракета оснащена системою інерціально-супутникового наведення, а 

також оптико-електронною (тепловізійною), або активною радіолокаційною ГСН. 

До того ж, в ракеті реалізовано радіокорекцію та перенацілювання на іншу ціль за 

сигналами цілевказання від літаків дальнього радіолокаційного виявлення та 

управління та інших засобів. 

Літаками-носіями ракети Х-47М2 є модернізований дальній винищувач 

МиГ-31К (розміщується одна ракета) та модернізований дальній бомбардувальник 

Ту-22М3М (розміщується чотири ракети на підкрильних вузлах підвіски). В 

подальшому такими ракетами планується оснастити перспективний літак-

винищувач 5-го покоління Су-57. 
 

 
 

Рис. 5. Ракетний комплекс повітряного базування 9-А-7660 “Кинжал” 
 

Ракета Х-47М2 має швидкість польоту до 10…12М та дальність 

застосування – більше 1000 км. Її точність враження характеризується КІВ біля 1 м 

(таблиця 1). 

Ракета може оснащуватись різними типами БЧ: проникаючою, касетною 

осколково-фугасною, об’ємно-детонуючою та ядерною масою 500 кг. 

Ефективна поверхня розсіювання ракети завдяки використанню “стелс”-

технологій в сантиметровому діапазоні становить близько 0,005 м2, що робить її 

малопомітною повітряною ціллю. 

Серед розробок зі створення перспективних зразків авіаційного гіперзвукового 

озброєння найбільш відомими є перспективні ракетні комплекси повітряного 

базування на базі ракет: 3К-22 “Циркон” (КТРВ, “НПО “Машиностроение”, РФ) 

(або “BrahMos-II” (РФ, Індія)), AGM-183A ARRW (Raytheon, Lockheed Martin, 

США), DF-21 “Dong Feng-21” повітряного базування (Китай). 

Стосовно гіперзвукової аеробалістичної ракети 3К-22 “Циркон” (або 

“BrahMos-II”) (рис. 6) з відкритих джерел відомо, що проєкт знаходиться в 

розробці з 2011 року та на даний час перебуває на етапі державних випробувань. У 

2021 році очікується прийняття комплексу на озброєння [5]. 

Повідомляється, що на випробуваннях у жовтні 2020 року ракета досягла 

швидкості біля 8М. Передбачається, що серійний зразок буде мати максимальну 

швидкість польоту 9М (біля 10700 км/год) та дальність пуску більше 1000 км. Також 

повідомляється, що ракету 3М-22 буде оснащено відокремлюваною, маневруючою 
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на кінцевій ділянці польоту, боєголовкою (бойовим планеруючим блоком) зі 

швидкістю польоту 15М. Максимальна висота траєкторії польоту ракети складатиме 

більше 100 км (таблиця).  

Ракета оснащуватиметься як спеціальною, так і осколково-фугасною БЧ, маса 

якої складатиме 300…400 кг, а також інерціально-супутниковою системою 

наведення в комбінації з АРГСН. 
 

 
 

Рис. 6. Зовнішній вигляд гіперзвукової ракети 3К-22 “Циркон” 
 

Для розгону ракети на початковій ділянці траєкторії застосовуватиметься 

прямоточний повітряно-реактивний двигун (перша ступінь) з новим паливом 

підвищеної енергетики “Децилін – М”. 

Ще однією перспективною розробкою у галузі гіпервукових аеробалістичних 

ракет є ракета AGM-183A ARRW (Air-Launched Rapid Response Weapon) виключно 

повітряного базування (рис. 7 а), розробка якої ведеться на замовлення ВВС США з 

2018 року [6]. 

У червні 2019 року відбувся перший політ макетного зразка на літаку-носії 

типу В-52. Згідно з планами, ракета повинна бути готова для прийняття на 

озброєння до кінця 2022 року. 

Відомо, що нова гіперзвукова ракета отримає твердопаливний двигун і 

відокремлюваний гіперзвуковий планеруючий бойової блок TBG (Tactical Boost 

Glide) (рис. 7 б), який буде виконаний з ядерною або фугасною БЧ. 

Передбачається, що стартова маса ракети складе більше 2 т, а дальність пусків 

дорівнюватиме приблизно 800 км. Швидкість блоку TBG очікується біля 20М, в той 

час, як сама ракета буде мати не таку велику швидкість польоту – біля 5М 

(таблиця 1). 
 

 
а) 

 
б) 

 

Рис. 7. Зовнішній вигляд: а) - гіперзвукової аеробалістичної ракети AGM-183A 
ARRW (масо-габаритний макет) та б) - планеруючого блоку TBG при відокремленні 

від ракети 
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Потенційними літаками-носіями ракети AGM-183A ARRW є літаки 

стратегічної авіації типів В-52 та В-1В. 

Аеробалістична ракета DF-21 “Dong Feng-21” є адаптованою для повітряного 

застосування ракетою, призначеною для ракетних систем сухопутних військ 

оперативного радіусу дії [7]. 

Носієм ракети у повітряному варіанті застосування є дальній 

бомбардувальник H-6N – аналог бомбардувальника Ту-16 (рис. 8). 

Ракета DF-21 є протикорабельною балістичною ракетою та призначена для 

ураження крупних морських об’єктів, таких, як кораблі класів “крейсер”, 

“авіаносець”, тощо. 

Ракета виконана за двоступінчатою схемою та оснащена ракетними двигунами 

твердого палива. Маса ракети складає біля 15 т. 

Ракета здатна вражати радіоконтрастні (в тому числі рухомі) морські цілі за 

рахунок оснащення комбінованою системою наведення: на початковій ділянці – 

інерціальною навігаційною системою, на кінцевій ділянці – АРГСН з селекцією 

рухомих цілей. Попереднє цілевказання може здійснюватись від супутників Yaogan, 

оснащених радіолокаційною та оптико-електронною апаратурою розвідки. 

БЧ ракети представляє собою маневруючу боєголовку як з ядерним 

(тротиловим еквівалентом до 300 кт), так і звичайним (фугасним) зарядом масою 

500 кг. Ракета має дальність польоту більше 1500 км (таблиця 1). 
 

 
 

Рис. 8. Літак H-6N з ракетою DF-21 
 

Радіолокаційна помітність ракети знижена за рахунок використання 

технологій “стелс”. 

Отже, основні ТТХ сучасних та перспективних АБКР лежать досить в 

широких діапазонах: 

дальність пуску – від 100 до 1500 (і більше) км; 

маса – від 500 до 15000 кг; 

точність застосування – 10…30 м (для АБКР з інерціально-супутниковим 

наведенням) та 1…10 м (для ракет з оптико-електронними та радіолокаційними ГСН);  

висота польоту в верхній точці траєкторії – від 20 до 100 км та більше; 

типи БЧ – проникаюча, осколково-фугасна, термобарична, касетна, ядерна; 

маса БЧ (звичайної, або ядерної) – від 100 до 500 кг. 

Основними тенденціями щодо створення ракетних комплексів повітряного 

базування на базі тактичних літаків та аеробалістичних керованих ракет класу 

“повітря-поверхня” є: 
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оснащення бойових літаків АБКР, які початково були створені для 

застосування в сухопутних (морських) системах ракетного озброєння;  

оснащення АБКР високоточними системами наведення в складі інерціално-

супутникових навігаційних систем та оптико-електронних (радіолокаційних) ГСН з 

реалізацією алгоритмів термінального наведення та роспізнавання образів, що 

перетворює такі ракети в високоточні авіаційні засоби ураження; 

збільшення, зокрема для найсучасніших та перспективних ракетних 

комплексів, швидкості польоту АБКР з надзвукової (3…4М) до гіперзвукової 

(більше 5М); 

ускладнення траєкторій польоту перспективних АБКР з забезпеченням 

можливості протизенітного маневрування на траєкторії; 

використання  технологій  зниження  радіолокаційної  помітності,  а  також 

засобів індивідуального радіоелектронного захисту в сучасних АБКР. 
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СВІТОВІ ТЕНДЕНЦІЇ ВЕДЕННЯ СУЧАСНИХ ВОЄННИХ КОНФЛІКТІВ ІЗ 

ЗАСТОСУВАННЯМ БЕЗПІЛОТНИХ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ ТА ЗАСОБІВ РЕБ 
 

Розглянуто сучасні способи ефективного ведення 

бойових дій із застосуванням безпілотних 

літальних апаратів (БпЛА). Проведено їх аналіз та 

сформовано висновки щодо актуальності розвитку 

БпЛА та засобів радіоелектронної боротьби (РЕБ) 
 

Ключові слова: безпілотні літальні апарати, радіоелектронна 

боротьба, авіаційна техніка, війна 

 

Сучасна воєнно-політична обстановка довкола України та аналіз 

геополітичних тенденцій воєнних конфліктів сучасності дає підстави стверджувати 

про безпосередню загрозу широкомасштабного застосування воєнно-силових 

заходів проти нашої держави. Крім того, “постіндустріальна” та “гібридна” 

дійсність характеризуються не тільки відкритим збройним протистоянням, але і 

розв’язанням інформаційних, ідеологічних та когнітивних війн. Зокрема державою 

агресором проти нашої країни широко застосовується “Концепція асиметричної 

війни”, суть якої полягає в використанні як воєнних, так і невоєнних інформаційних 

методів дестабілізації супротивника, які включають дезорганізацію управління 

військами та зброєю шляхом, наприклад, нанесення ударів з повітря розвідувально-

ударними БпЛА. [1, 2]. 

Цей факт підтверджується досвідом війн на Балканах у 1999 році, в Іраку –  

у 1991 та 2001 роках в Грузії, Сирії, Лівії, Нагорному Карабаху а також у ході 

операції об’єднаних сил на території Луганської та Донецької областей проти військ 

Російської Федерації (РФ) [3]. При цьому продемонстровано розвиток і можливості 

сучасних розвідувально-ударних БпЛА шляхом активного використання їх 

інтересах підвищення ефективної збройної боротьби. 

Тому цілком логічно, що проблеми підтримання високого технічного рівня та 

оснащення частин і підрозділів Збройних Сил України розвідувально-ударними 

БпЛА та засобами РЕБ з метою протидії розвідці, нанесення ударів з повітря, 

дезорганізації управління військами та зброєю стають одним із основних 

пріоритетних напрямків для посилення обороноздатності, що, в свою чергу, потребує 

вкладення чималих коштів, проведення наукових досліджень зі створення нових 

зразків техніки та озброєння, які будуть відповідати вимогам сучасності. 

Перелічені обставини визначають актуальність наукових робіт з вирішення 

проблеми оснащення сучасними розвідувально-ударними БпЛА з системами 

радіоелектронної боротьби (далі – РЕБ) підрозділів Збройних Сил (ЗС) України, від 

успішного розв’язання якої залежить їх боєздатність, обороноздатність та воєнна 

безпека держави. 

© Шульгін А.А., Пащенко О.В. 2020 
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Протидія асиметричному впливу у військово-технічній сфері покликана 

гарантувати випереджаючу нейтралізацію виникаючих загроз національній 

(військовій) безпеці і повинна повністю відповідати будь-яким можливим сценаріям 

світової військово-політичної і соціально-економічної обстановки, що динамічно 

змінюється. Тому в цих умовах на частини ЗС України покладаються завдання щодо 

дезорганізації управління військами, досягнення переваги в повітрі та інформаційній 

компоненті збройної боротьби, яка забезпечується радіоелектронними засобами, 

завчасною розвідкою місцезнаходження та тактико-технічними характеристиками 

радіоелектронних об’єктів, блокуванням  інформаційних каналів розвідки, зв’язку, 

управлінням і наведенням військово-технічних засобів, створенням перешкод 

головкам самонаведення крилатих ракет та приймачів системи космічної навігації 

типу GPS, нейтралізації дії засобів радіоелектронного та оптико-електронного 

подавлення противника. 

Проведений аналіз світових тенденцій у сфері радіоелектронного 

протиборства показав, що активність в цій сфері стає все масштабнішою. Показовим 

прикладом усвідомлення цієї тенденції розвитку РЕБ в світі є активна робота 

оборонних відомств США, Російської Федерації (РФ), Китаю та Туреччини щодо 

створення та вдосконалення окремого роду військ – військ РЕБ [3, 4]. 

Відомо, що в останні роки РФ, маючи незаперечну кількісну перевагу в силах і 

засобах над ЗС України, активно використовує новітні системи радіоелектронної 

боротьби “Красуха-4”, Р-330Ж (Житель), “Тірада-2”, “Наводчик” та інші не тільки 

проти наших військ, а й з метою можливого випробовування їх у бойових умовах 

проти американських стратегічних БпЛА [5]. 

В той же час, аналіз аспектів проведення Республікою Туреччиною операції 

“Щит Весни” 01.03.2020 р. (рис. 1.) показав, що заходи радіоелектронного впливу, 

які були направлені проти військових формувань РФ в Сирії, продемонстрували 

свою високу ефективність та боєздатність. 

 

СИСТЕМА РАДІОЕЛЕКТРОННОЇ БОРОТЬБИ 
ПРИ ВЕДЕННІ БОЙОВИХ ДІЙ

 
 

Рис. 1. Схема бойового застосування засобів РЕБ в ході операції “Щит Весни” 
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На рис. 1. представлено схему бойового застосування засобів РЕБ в ході 

операції “Щит Весни”, в якій основним елементом є радіо-розвідувальний БпЛА 

Anka-I з системою постановки завад від турецького Aselsan. За рахунок збільшеного 

радіусу дії та висоти польоту Anka-I, на відміну від ударних БпЛА, його важко 

помітити системам протиповітряної оборони (ППО). Anka-I створюється з особливо 

коштовних  компонентів (на відміну від Anka-S) і, завдяки своєму обладнанню, 

легко знаходить різноманітну військову техніку, особливо системи ППО. 

Розпізнавши місце об’єкта ППО систем Сирії, видавалися координати системі 

РЕБ “Корал” (теж турецького виробництва), і давалась команда відразу декільком 

групам ударних БпЛА Bayraktar TB2 (по три одиниці в групі) летіти в задані 

координати, а система “Корал”, при цьому, починала подавлювати засоби ППО, і 

Bayraktar TB2 завдавали удари (три відправляють, про всяк випадок, щоб перший 

відволікав ППО, а другий покривав третього та, у разі спробі атаки ППО, щоб третій 

дійшов до цілі і завдав належного удару). Для ураження об’єктів використовували 

високоточну турецьку ракету Roketsan з лазерною наведенням MAM–L (точність 

ураження по нерухомим цілям 100%, а по цілях, які рухаються – 95%). 

В операції взяли участь понад 100 БпЛА різних модифікацій турецького 

виробництва, які з 100% ефективністю застосовували керовані боєприпаси і 

знищили сотні танків, артилерійських установок і бронемашин та систем ППО. І усе 

завдяки своїй ефективній програмі БпЛА які, за словами військових фахівців НАТО, 

змінили співвідношення сил в сирійському Ідлібі не на користь РФ. 

Разом з тим, необхідно зазначити, що найдорожча з усіх модифікація БпЛА 

саме Anka-I. Вартість Anka-S близько 5…6 млн доларів США. В той же час, вартість 

Anka-I для ведення РЕБ коштує близько 8 млн доларів США. Постачання 

Республікою Туреччиною БпЛА Anka-I в інші країни не здійснюється, що свідчить 

про суттєву надважливісь володіння технологіями РЕБ. За інформацією джерела [4] 

на озброєнні у Туреччини наразі перебуває Anka-I у кількості 20 одиниць, Anka-S – 

40 одиниць, Bayraktar TB-2 – більше 100 одиниць. 

Таким чином, проведений аналіз показав, що протидія радіоелектронному 

впливу РФ буде досить ефективною тільки в тому випадку, якщо вона створена і 

реалізована на основі системного аналізу тенденцій розвитку науково-технічного 

прогресу в різних областях знань і технологій РЕБ, оригінальних і традиційних 

способів ведення військових дій, грамотного використання досягнень військової 

(військово-технічної) науки і раціонального обліку фінансово-економічних, 

виробничо-технологічних, кадрових та інших обмежень, здійснення політики 

імпортозаміщення (на прикладі Республіки Туреччина) та поглиблення військово-

технічного співробітництва з провідними державами світу, насамперед – 

державами-членами ЄС і НАТО. 

При цьому особливого значення набуває освітньо-інтелектуальний рівень 

військового та цивільного персоналу, пов'язаного з постановкою і вирішенням 

науково-технологічних задач з підготовки й проведення радіоелектронної боротьби 

у військово-технічній та інформаційній сферах. 

Очевидно, що для ефективної протидії радіоелектронному впливу РФ 

пріоритет держави повинен бути направлений на тісну співпрацю з провідними 

країнами світу у військово-технічній сфері, налагодження та впровадження 

https://uk.wikipedia.org/wiki/Bayraktar_TB2
https://uk.wikipedia.org/wiki/Bayraktar_TB2
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передових технологій в оборонно-промисловому комплексі для модернізації й 

створення нових зразків БпЛА та РЕБ, які дозволять дати відсіч та ефективно 

протидіяти агресору РФ у війні на сході України. Приклад успішного застосування 

БпЛА та засобів РЕБ Республікою Туреччина – є яскравим підтвердженням 

останнього. 
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ІМІТАЦІЙНА СТАТИСТИЧНА МОДЕЛЬ КЛАСИФІКАЦІЇ ТЕХНІЧНОГО 

СТАНУ ПЛАНЕРА ПОВІТРЯНОГО СУДНА 

 

Пропонується методика підвищення 

достовірності статистичних рішень класифікації 

шляхом застосування експертних оцінок 

технічного стану для рандомізації даних 

контролю. Розглянуто функціональні 

перетворення при імітаційному моделюванні 

множини даних контролю для статистичної 

моделі розпізнавання технічного стану планера 

повітряних суден 

 
Ключові слова: планер повітряного судна, багатовимірне шкалування, 

ранг пошкодження, рандомізація 

 

В процесі виконання робіт з підтримки льотної придатності повітряних суден 

(ПС) необхідно проводити оцінювання технічного стану планера екземпляра ПС 

певного типу з метою задоволення умов безпеки польотів. При цьому виникає 

проблема достовірності результатів оцінювання надійності силових елементів (СЕ), 

оскільки це пов’язано з результатами статистичної обробки даних контролю парку 

ПС, кількість яких на практиці завжди обмежена. 

Методи вирішення проблеми підвищення достовірості статистичних 

розрахунків при обмеженій кількості даних досліджено в роботі [1]. В розвиток 

результатів, що отримано в цій роботі, пропонується застосувати метод 

багатовимірного шкалування експертних оцінок та метод рандомізації, який 

передбачає внесення випадковості в експеримент у вигляді випадкового 

призначення способів обробки експериментальних одиниць. 
 

Особливості побудови математичної моделі дискримінантного аналізу 
 

Мета дискримінантного аналізу полягає в отриманні правил для прийняття 

рішень щодо статистичної класифікації даних контролю технічного стану в одну з 

декількох категорій (образів) [2, с.234]. 

Під час дискримінантного аналізу на основі байсівського критерію 

виконується перехід від багатовимірного простору даних до одновимірного 

простору в вигляді деякої уявної лінії, на якій здійснюється перевірка відношення 

правдоподібності [3, с.37]:  

© Бологін А.С., Горохов Г.Т., Нагорний Л.В., 2020 
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де )|( 0xxf i =w  – умовна апостеріорна щільність ймовірності події, що 

досліджуваний об’єкт відноситься до класу iw  при значенні 0x  ознаки x  і кількості 

m класів об’єктів; 0С  – поріг прийняття рішень для jimji ¸= ,,...,2,1, , ixx wº= )( 0 . 

Попередньо експерти визначають кількість m класів та перелік об’єктів, що 

входять до кожного класу [4, с.66]. 

В разі достатнього обсягу даних контролю отримуються мінімальні помилки 

рішення класифікації на підставі розрахунку коефіцієнта С . 

Особливості практичної реалізації математичних моделей дискримінантного 

аналізу полягають в необхідності забезпечення стійкості результатів статистичної 

обробки даних незалежно від обсягів навчальної вибірки. Це стосується точності 

обчислень коваріаціонних матриць параметрів контролю для розпізнавання 

технічного стану планера ПС при невеликих обсягах даних контролю [5, c.66]. 

В якості ознак х  контролю технічного стану ПС розглядається множина 

параметрів контролю { } ,s,i,kp i 1=  яку зважено оцінками експертів iE  в 

багатовимірному просторі розміром s , де s  – кількість параметрів контролю. Таким 

чином, створюється вектор даних контролю 
­

PK : 

),,,( 2211 SS pkEpkEpkEPK 3=
­

,             (2) 

Коефіцієнти ),1(, siEi =  характеризують ступінь впливу окремих часткових 

складових виразу (1) під час обчислення загального накопичення пошкоджень в СЕ. 

До складових вектора 
­

PK  входять такі параметри контролю, як наробіток Pt , 

строк експлуатації Kt , а також ті, що визначаються особливостями конструкції СЕ і 

дозволяють встановити значення параметрів пошкодження СЕ: довжина тріщини 

TPL , розміри площі корозії S , розташування пошкодження SL  відносно конструкцій 

концентраторів напруги на поверхні СЕ. 

Можливо використання в векторі 
­

PK  інших додаткових параметрів на 

інтегральному рівні опису на внутрішніх та зовнішних поверхнях пошкоджень 

планера ПС [6, с.99]. Наприклад, до таких параметрів доцільно віднести параметри, 

які застосовують в теорії надійності і які подібні до параметрів типу наробітка на 

відмову. 

Стосовно планера ПС це можуть бути інтенсивності появи тріщин 
P

ТР
ТР

t

N
=l , 

місць корозії 
K

КР
КР

t

N
=l , пошкодження заклепок 

P

ЗАК

ЗАК
t

N
=l . Для розрахунку значень 

інтенсивностей необхідно використовувати дані щодо загальної кількості тріщин 

ТРN , місць корозії КРN , пошкоджених заклепок ЗАКN , які виникли внаслідок 

наробітку Pt  та за час експлуатації Kt . 
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Імітаційна модель рандомізації даних контролю 
 

В разі невеликого обсягу реальної вибірки параметрів для отримання під час 

класифікації необхідної кількості даних доцільно виконувати процедури 

рандомізації даних контролю шляхом імітації наявності уявних векторів даних 
­

PK . 

Імітовані вибірки генеруються на основі даних реальної вибірки 
­

PK  таким 

методом, що всі одиниці нової вибірки мають одну і ту ж саму ймовірність 

прийняття будь якого значення з реальної вибірки [7, с.200]. 

Статистичні висновки в подальшому обгрунтовуються не тільки на основі 

множини даних реальної вибірки, але і на основі згенерованих вибірок. Елемент 

випадковості використовується як на стадії отримання реальної вибірки, так і при 

генеруванні множини гіпотетичних вибірок. 

Методи рандомізації при їх реалізації в імітаційних моделях встановлюють 

обсяг вибірки, вид функцій розподілу, довірчу ймовірність. 

Пропонується рандомізацію проводити на основі симетричної статистичної 

моделі )
~

,( GG , в якій на множині даних }{ xX =  і на множині параметрів }{q=Q , 

відповідно, визначено групи перетворень XXggG ­= :},{  та }~{
~

gG= , Q­Q:~g  такі, 

що для будь-якого GgÍ  результат gX  перетворення випадкової величини X  також 

є випадковою величиною [8, с.63]. 

В якості групи }{ gG=  вибрано групу зсувно-масштабних перетворень, що 

мають вигляд 

Xnx
b

ax

b

ax
nxg n Í

+
ö
÷

õ
æ
ç

å +
= )(,,,...))(( 1 ; 0; ð¤àà¤- ba .           (3) 

При цьому приймається припущення щодо імітації ступеню подібності 

рандомізуємих об’єктів ),( ji OO  на основі обчислення функції )/( jiF , яка має 

відносний характер та збігається з механізмами сприйняття людиною подібностей та 

різниць поміж об’єктами [9, с.78] 

)(/)()/( jiij rrrrjiF +-= .              (4) 

Значення відстаней ),( ji rr  поміж об’єктами ),( ji OO  обчислюється в 

багатовимірному просторі параметрів вектора 
­

PK  і в подальшому результати 

розрахунків розміщується та співвідносяться на одновимірній шкалі Т  оцінок 

експертів. 

Розрахунки відстаней ),( ji rr  виконуються за результатами пошуку 

найкоротшого незамкнутого шляху (ННШ) методами теорії графів в моделі 

багатовимірного простору параметрів вектора 
­

PK . Як приклад, на рисунку 1 

показано побудову ННШ поміж 17 об’єктами в двовимірному просторі параметрів 

наробітку Pt  та інтенсивності появи тріщин ТРl . 
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Значення функції )/( jiF  змінюється в межах від 1+ , коли об’єкт що 

класифікується, співпадає з еталоном образу iw , до 1- , коли він співпадає з 

еталоном конкуруючого образу jw . Границя поміж образами iw  та jw  проходить по 

точкам 0)/()/( == ijFjiF , в яких об’єкт в однаковій мірі подібен та не подібен до 

цих конкуруючих образів. 

Можливість отримання необхідної кількості рандомізованих уявних точок 

визначається на основі встановлення заданої ймовірності достовірності результатів 

обробки даних контролю під час експлуатації парку ПС. Стосовно механічних 

систем рекомендовано використовувати значення достовірності 80.0=b , відносну 

похибку визначення середнього значення безвідмовної роботи 10.0=q , при яких 

кількість ПС приблизно дорівнює 400=N  одиницям [10, с.185]. 

 

 
Рис. 1. Класифікація технічного стану планера ПС на основі найкоротшого 

незамкнутого шляху 

 

В результаті застосування групи }{ gG=  зсувно-масштабних перетворень до 

даних реального парку ПС приймається припущення щодо наявності для кожного 

ПС ще додаткових уявних ПС в кількості N  одиниць, які мають відповідну ступінь 

подібності. 
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Градації ступіню подібності встановлюються на основі випадкових значень 

границь змін параметрів вектора 
­

PK  та, відповідно, випадковим значенням границь 

інтервалів відстаней ),( ji rr . 

В роботі [11, с.95] детально розглянуто можливість апроксимації функцій 

розподілу параметрів контролю ПС згідно нормального (гауссовським) закону. Тому 

значення середньоквадратичних відхилень ),( ji ss  нормального закону розподілу 

для N  одиниць точок рандомизації визначаються на основі співвідношень: 

jjii rr ss 3,3 == . 

Внесення додаткових точок рандомізації до обсягу вибірки реальних даних 

може привести до порушення лінійного порядку, який існує та встановлюється 

експертами стосовно ступіню пошкодженості екземплярів парку ПС певного типу. 

З метою попередження таких випадків доцільно застосувати методи 

багатовимірного шкалування оцінок експертів, які встановлюють рангові 

співвідношення щодо пошкоджень поміж iПС  та jПС . Таким чином, результати 

багатовимірного шкалування ПС використовують в якості обмежень під час процесу 

рандомізації N  одиниць точок ПС. 

Наприклад, iПС  має кращий технічний стан відносно jПС , або такий же чи 

навпаки. При цьому, на основі методів теорії нечітких множин якісні оцінки 

експертів можливо привести до кількістних значень одновимірної шкали Т  рангів, 

що надають узагальнену оцінку технічного стану [12]. 

В формалізованому вигляді багатовимірне шкалування передбачає створення 

квадратної матриці R , в якій кожний елемент матриці R  на перетині i -ої строки та 

j -ого стовбця містить відомості щодо попарного порівняння аналізуємих об’єктів 

iПС  та jПС . 

В подальшому виконується нелінійне перетворення }{RM  матриці R  з метою 

пошуку варіанту матриці Т , яка описує розміщення iПС  та jПС  в просторі меншого 

виміру в порівнянні з початковим виміром матриці R . 

Перетворення }{RM  виконується на основі методів неметричного шкалування 

моделей віддання переваг об’єктів iПС  та jПС  поміж собою [13, с.152]. 

 

Приклад імітаційного моделювання процесу класифікації даних контролю 
 

Початкові дані імітаційного моделювання – чисельність парку умовних ПС 

складає 17 одиниць. Експерти віднесли 10 одиниць ПС до навчальної вибірки, до 

контрольної вибірки – 7 одиниць. Параметри оцінки технічного стану: наробіток Pt ; 

строк експлуатації Kt ; інтенсивності появи тріщин ТРl ; місць корозії КРl ; 

пошкодження заклепок ЗАКl . Кількість точок рандомізації – 400. 
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Результати класифікації з застосуванням методу рандомізації на прикладі 

параметру інтенсивності появи тріщин ТРl  показано на рисунку 2. 

 
Рис. 2. а) результати класифікації на основі алгоритмів побудови ННШ та 

дискримінантного аналізу; б) імітовані рандомізовані щільності розподілу 

параметру інтенсивності тріщин ПС (гістограма нормального розподілу) 

 

Висновок 

Запропонований методичний підхід до класифікації технічного стану 

конструкції планерів ПС повинен дозволити забезпечити необхідну достовірність 

рішень прогнозування довговічності ПС під час обгрунтування можливості їх 

подальшої експлуатації. 

Розроблені імітаційні математичні моделі статистичної оцінки технічного 

стану планера ПС застосовано під час продовження призначених показників 

експлуатації ПС типу Л-39С, Ил-76МД. 
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АНАЛІЗ НАПРУЖЕНО-ДЕФОРМОВАНОГО СТАНУ СИЛОВОЇ 

КОНСТРУКЦІЇ ПОВОРОТНОГО ВУЗЛА КРИЛА ЛІТАКА ТИПУ Су-24  

 

У статті наведено результати проведеного 

комп’ютерного моделювання напружено-

деформованого стану фрагменту конструкції 

крила літака Су-24 при наявності експлуатаційних 

пошкоджень від втоми 

 
Ключові слова: силові елементи конструкції крила, експлуатаційні 

пошкодження, чисельне моделювання, напружено-деформований стан, 

ремонт авіаційних конструкцій 

 

Ефективність процесу експлуатації парку літаків типу Су-24 забезпечується 

великою кількістю факторів: глибиною опрацювання, і повнотою забезпечення 

вимог з надійності, експлуатаційної технологічності, досконалості програм 

технічного обслуговування і ремонту, рівнем виробничо-технічної бази 

експлуатантів та ремонтних підприємств. 

Згідно з даними донесень, станом на 2020 рік несправними з причини 

закінчення строку служби до 1-го ремонту та міжремонтного строку служби є 

значна кількість літаків типу Су-24М(МР). Продовження встановлених показників 

при переведенні цих літаків на експлуатацію за технічним станом потребує 

ретельного дослідження фізичних процесів, що відбуваються у матеріалах 

ресурсолімітуючих елементів конструкції, функціональних системах та агрегатах 

при виявленні так званих “слабких місць” літака. 

Необхідність пошуку оптимальних шляхів підтримання потрібного рівня 

справності парку літаків типу Су-24 авіації Повітряних Сил (ПС) Збройних Сил (ЗС) 

України є на даний час вкрай актуальною. В якості об’єкту дослідження обрано 

крило зі стрілоподібністю, яка змінюється в польоті і складається з двох поворотних 

консолей та шарнірних вузлів з’єднання до силової балки центроплану. 

Шарнірний вузол крила представляє собою складну конструкцію. Тому згідно 

зі сформульованим завданням, геометрична модель конструкції була побудована без 

експлуатаційних пошкоджень та з ними. Вони мали вигляд тріщин з різними 

розмірами та різними місцями розташування. 

 
Ò Карпінос Б.С., Ковель П.П., Карпенко О.В., 2020 
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Розвиток авіаційної техніки вимагає використання високоякісних і 

високоміцних матеріалів. В сучасних умовах розвитку виробництва матеріалів 

досить великі перспективи застосування відкриваються у сталей аустенітно-

мартенситного класу, до складу якого входить високоякісна сталь ВНС-5.  

Для виготовлення поворотного вузла застосовують саме високоякісну сталь 

ВНС-5 [2]. Сталь ВНС-5 (13Х15Н4АМ3, ЕП310-Ш) є корозійностійкою і 

жароміцною. Крім того, сталь цього класу характеризується високим опором 

загальної корозії і корозії під напругою, гарну зварюваність всіма видами 

зварювання. 

Таблиця 1 

Характеристики легованої високоякісної сталі ВНС-5 

Межа 

міцності, 

    δв ,      

МПа 

Межа 

текучості,  

    δ02 ,     

МПа 

Відносне 

подовження, 

δ , 

% 

Відносне 

звуження, 

 ψ,  

% 

Ударна 

в’язкість,  

KCU, 

МДж/м2 

Модуль 

пружності,  

Е,  

МПа 

Щіль-

ність, 

 ρ,  

кг/м3 

1380...1600 >920 >15 >55 >12,5 190000 7820 

 

Для оцінки напружено-деформованого стану моделювання силових елементів 

поворотної частини крила, виконано чисельні експерименти з визначення 

напруженого стану елементів крила Су-24. Алгоритм розв’язку задачі полягає в 

побудові комп’ютерної моделі конструкції з використанням креслень розробника, 

далі її фрагментації скінченими елементами, закладання умов механічної взаємодії 

між деталями конструкції, виставлення крайових умов і безпосередній розрахунок 

та визначення компонент напружень і їх аналіз розподілу по конструкції, особливо в 

місцях їх концентрації. Для цього використовувались сучасні програмні комплекси 

SolidWorks, ANSYS, що дозволяють розв’язувати прикладні задачі механіки 

твердого деформованого тіла за різноманітних граничних умов навантаження. 

Елемент поворотного вузла крила представляє собою складну просторову 

конструкцію, основними деталями якої є вал, провушини, панелі, лонжерони та 

силові стінки. За допомогою вузлів повороту виконується кріплення рухомої 

консолі крила до центроплану фюзеляжу. Зварне з’єднання між деталями крила 

приймалося як нероз’ємне. 

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 588717 вузлів та 351154 елементів. 

Для опису стану матеріалу приймалися лінійні фізичні співвідношення механіки 

твердого тіла.  

Навантаження поворотного вузла крила літака типу Су-24 виконується за 

наступним планом [1]: 
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аналізуються особливості конструкції поворотного вузла та особливості 

роботи силових елементів при передачі навантажень з рухомої частини крила на 

нерухому частину крила (центроплану); 

визначається розрахункова схема поворотного вузла з застосуванням 

припущень, які повинні додавати запас міцності; 

розраховуються діючі навантаження на силові елементи поворотного вузла зі 

сторони рухомої частини крила; 

розраховуються внутрішні силові фактори, а саме – поперечна сила, 

згинальний момент та скрутний момент; 

виконується перевірка виконання умов статичної міцності та надається 

значення фактичного запасу міцності. 

Обираємо для розрахунку найбільш важкий розрахунковий випадок А′ (вихід з 

пікірування) з точки зору навантаження крила ( e

max

e

y nn = ). Він пов'язаний з дією у 

перетині шарнірного вузла найбільшого згинального моменту Мх , який передається 

з провушин рухомої частини крила на провушини центроплану через вал.  

До силових елементів шарнірного вузла крила прикладалися наступні 

внутрішні силові фактори [1]: 

згинальний момент Мзг = 210·104 Нм; 

поперечна сила Q = 70·105 Н; 

крутний момент відносно вісі жорсткості крила, Мкр = 16·104 Нм. 

Поверхня рухомої частини крила зі сторони болтових з’єднань жорстко 

закріплювалася. Фізичні властивості матеріалів наведено в таблиці 1. 

Під час дослідження напруженого стану силових елементів конструкції вузлів 

повороту консолей крила та центроплану літаків типу Су-24 виконано комп’ютерне 

моделювання конструкції у два етапи. 

Першим етапом моделювання був розрахунок напруженого стану силових 

елементів шарнірного вузла крила за типових експлуатаційних умов навантаження.  

За результатами розрахунків відзначається суттєва неоднорідність розподілу 

напружень по поверхнях елементів. Максимальні значення напружень 

спостерігаються в околі отворів кріплення і складають ȃ1 = 1388 МПа, так званої 

концентрації напружень. 

Збільшення напружень виникають в місцях локального зменшення товщини 

силового елемента, яке пов’язане з його конструктивними особливостями. 

Частіше це отвори для кріплення або різкі переходи від однієї товщини до іншої. 

Дані переходи товщини повинні мати скруглення, яке зменшує концентрацію 

напружень. Подряпини, риски, забоїни та корозійні ураження сприяють 

виникненню локальних зон підвищених напружень і, як наслідок, зародження 

втомних тріщин. 

Другим етапом моделювання було визначення напружено-деформованого 

стану верхньої панелі центроплану в околиці отворів кріплення внутрішніх 
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стінок поворотного вузла та у інших містах різкого переходу товщини перетину 

силових елементів. Це обумовлено потребою визначення та більш детального 

аналізу слабких місць конструктивних елементів поворотного вузла рухомої 

частини крила літака типу Су-24. Для цього виконано комп’ютерну 

фрагментацію частини вузлів повороту навколо отворів, її розбивку на більш 

дрібні кінцеві елементи і проведено розрахунки напруженого стану з 

відповідними граничними умовами. 

За рахунок зменшення розмірів кінцевих елементів вдалося одержати більш 

коректні значення напружень. Значення зондування напружень і їх розподіл по 

елементу характерні для балкових конструкцій (рисунок 1), що мають отвори для 

кріплення. Саме біля отворів спостерігається концентрація напружень. За умов 

експлуатації максимальні значення в цьому елементі не перевищують межу міцності 

матеріалу. 

 

Рис.1. Зондування інтенсивності напружень по колу отвору верхньої провушини 

поворотного вузла рухомої частини крила літака типу Су-24 
 

Аналіз напружено-деформованого стану фрагменту силових елементів 

поворотного вузла в околі окремого отвору (рисунок 1) свідчить про зміну 

інтенсивності напружень у широкому діапазоні від незначних до максимальних. 

Також в умовах експлуатації літаків за призначенням під час польоту 

спостерігається дія повторних навантажень силових елементів планера літака. У 

цьому випадку створюються умови для появи та росту небезпечних пошкоджень 

типу втомних тріщин [3].  

На рисунку 2, у якості прикладу, наведено вплив концентрації інтенсивності 

напружень, а саме, розподіл інтенсивності напружень у місці переходу товщини 

провушини поворотного вузла рухомої частини крила літака типу Су-24. 

Зондування ілюструє значне зростання інтенсивності напружень саме у околі 

різкої зміни товщини провушини. 
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Також, під час дослідження напружено-деформованого стану валу 

поворотного вузла крила літака типу Су-24 відзначається значна неоднорідність 

розподілу напружень по поверхні валу. При зондуванні спостерігається наявність 

двох максимумів інтенсивності напружень у перетинах зрізу конструкції валу. 

Однак вони не перевищують значення межі текучості матеріалу ВНС-5. Епюру 

розподілу інтенсивності напружень валу поворотного вузла рухомої частини крила 

літака типу Су-24 наведено на рисунку 3. 
 

 

Таким чином, на основі результатів комп’ютерного моделювання 

напруженого стану поворотного вузла крила літака типу Су-24 встановлено, що 

 

Рис.2. Епюра розподілу інтенсивності напружень у місці переходу товщини 

провушини поворотного вузла рухомої частини крила літака типу Су-24 

(результат зондування) 

 
Рис. 3. Епюра розподілу інтенсивності напружень вздовж  вісі валу 

поворотного вузла рухомої частини крила літака типу Су-24 

(результат зондування) 
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його слабкі місця розташовані в зоні отворів та місцях різкої зміни товщини 

провушини. 

За результатами теоретичних досліджень напруженого стану силових 

елементів вузлів повороту рухомої частини крила та центроплана при 

експлуатаційному навантаженні встановлено наявність значної локальної 

концентрації напружень навколо отворів та в місцях різкої зміни товщини 

провушини. Отже, в умовах експлуатації потрібно проводити посилений контроль 

силових елементів конструкції поворотного вузла рухомої частини крила літака 

типу Су-24 в околі отворів та місцях різкої зміни товщини провушини візуально та 

із застосуванням засобів неруйнівного контролю. 
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МЕТОДИКА ПРОДОВЖЕННЯ РЕСУРСУ ДИСКІВ РОТОРІВ ТРДДФ 
 

Запропонована методика продовження ресурсу 

дисків роторів ТРДДФ, яка базується на 

врахуванні індивідуальних умов їх циклічного 

навантаження у попередній та прогнозований 

періоди експлуатації в межах допустимого для них 

експлуатаційного значення параметра Total 

Аccumulated Сycle 

 
Ключові слова: авіаційний двигун, основна деталь, ротор, 

цикл навантаження, ресурс 

 

Напрацювання деякими авіаційними двигунами літаків тактичної авіації 

Повітряних Сил досягає значень, які наближаються до встановленого ресурсу. Це 

обумовлює потребу у проведенні досліджень щодо розв'язання завдання подальшого 

збільшення або індивідуального продовження за технічним станом саме 

встановленого ресурсу основних деталей (ОД) певних типів двигунів за умови 

забезпечення безпеки їх застосування у продовжений період. При цьому виникає 

низка проблемних питань, пов’язаних з потребою збільшення ресурсних показників 

парку турбореактивних двоконтурних двигунів з форсажною камерою згоряння 

(ТРДДФ), які встановлюються на літаках-винищувачах Су-27. 

Конструктивно-технологічними особливостями ТРДДФ АЛ-31Ф є те, що деякі 

їх ОД роторів мають встановлений ресурс (ВР) менший ніж двигун, у складі якого 

вони застосовуються. Це приводить до потреби заміни деяких ОД на нові у певному 

капітальному ремонті (КР) двигуна для того, щоб забезпечити встановлення йому 

чергового міжремонтного ресурсу (МРР). Відомо [1, 2], що диски роторів 

компресорів та турбін відносяться до ОД, ресурс яких встановлюється у циклах 

навантаження.  

У практиці авіадвигунобудування та експлуатації ТРДДФ тактичних літаків 

США і Європейських країн [2, 3], у якості одного з ключових параметрів, який 

характеризує вичерпання циклічного ресурсу як двигуна, так і його ОД, 

застосовується параметр загальної кількості накопичених циклів навантаження 

(англ. – Total Аccumulated Сycle (ТАС)). 

© Лобунько О.П., Самулєєв В.В., Шульгін А.А., 2020 
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В останніх модифікаціях двигунів сімейства АЛ-31Ф, які застосовуються на 

винищувачах типу Су-30, Су-34, Су-35 та інших, впроваджено облік накопичення 

циклічної пошкодженості визначених ОД [4], з початку експлуатації. 

Для ТРДДФ ІV покоління [4, 5] характерно застосування електронних 

регуляторів (ЕР) систем автоматичного управління (САУ), які мають 2 – 3 режими 

налаштувань (обмежень) визначальних параметрів на максимальних режимах: 

частот обертання роторів, температури газів за турбіною тощо, у яких реалізуються 

цикли навантаження мирного часу та особливого періоду [1, 4]. 

Допустимі значення експлуатаційної пошкодженості ОД роторів ГТД у ТАС 

визначаються розрахунково-експериментальними методами відповідно [1, 2, 6] та 

підтверджуються при їх еквівалентно-циклічних випробуваннях у складі двигуна 

або на спеціальних розгінних стендах. У відповідності до [2] у загальному вигляді 

величина ТАС двигуна або його ОД визначається, як: 

4
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де: N1, N2, N3, Nзап – кількість повних циклів навантаження виду N1 та елементарних 

циклів видів N2 та N3, у яких реалізується певна амплітуда зміни частоти обертання 

ротора [6], та загальна кількість запусків двигуна Nзап у попередній період 

експлуатації; К1, К2, К3, К4 – коефіцієнти, що визначають величину внеску у ТАС 

двигуна або ОД його роторів відповідно повних і елементарних циклів 

навантаження, а також запусків двигуна без подальшої реалізації в процесі роботи їх 

повних циклів виду N1. 

Формула (1) не враховує суттєвої відмінності у величині ТАС, яка 

накопичується ОД роторів у залежності від налаштування ЕР САУ двигуна на 

режими особливого періоду і мирного часу, та не може бути безпосередньо 

застосованою до ОД двигунів, які мають суттєве попереднє напрацювання, і в 

системі експлуатації яких не реалізовано моніторинг циклічної пошкодженості ОД 

роторів з початку їх експлуатації, як це передбачено в [2, 3, 4]. 

У методиці, яка розроблена авторами, зазначений недолік усувається шляхом 

перетворення формули (1) до вигляду, який враховує таку особливість його САУ. 
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де: N1Б, N2Б та N3Б – загальна кількість повних та елементарних циклів у попередній 

період експлуатації двигуна при налаштуванні ЕР САУ на режим особливого 

періоду; N1УБ, N2УБ та N3УБ – загальна кількість повних та елементарних циклів у 

попередній період експлуатації двигуна при налаштуванні ЕР САУ на 

режим мирного часу;  К1Б, К2Б та К3Б – коефіцієнти, що визначають внесок у ТАСОД 

повних та елементарних циклів при роботі двигуна з налаштуванням ЕР САУ на 

режим особливого періоду; К1УБ, К2УБ та К3УБ – коефіцієнти, що визначають внесок у 

ТАСОД повних та елементарних циклів при роботі двигуна з налаштуванням ЕР САУ 
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на режим мирного часу; К4  – коефіцієнт, що визначає внесок у ТАСОД циклів 

запусків двигуна, після яких він не виводився на максимальний режим. 

Числові значення коефіцієнтів К1Б, К2Б, К3Б, К1УБ, К2УБ, К3УБ та К4 визначаються 

розрахунково-експериментальними методами [1, 6]. 

Таким чином, у загальному вигляді величину ТАСОД можна представити, як 

ТАСОД = ТАСОД ПБ + ТАСОД ПУБ + ТАСОД ЗМФ + ТАСОД ЗМГ, 

де: ТАСОД ПБ – величина ТАС, яка накопичена ОД ротора двигуна в процесі 

виконання польотів при налаштуванні ЕР САУ на режим особливого періоду; 

ТАСОД ПУБ – величина ТАС, яка накопичена ОД ротора двигуна в процесі виконання 

польотів при налаштуванні ЕР САУ на режим мирного часу; ТАСОД ЗМФ – величина 

ТАС, яка накопичена ОД ротора у процесі виконання запусків для наземного 

технічного обслуговування (ТО) з виходом двигуна на максимальні режими; 

ТАСОД ЗМГ – величина ТАС, яка накопичена ОД ротора в процесі виконання запусків 

для наземного ТО з виходом двигуна на режим малого газу без подальшого 

застосування максимального режиму. 

Для створення умов практичного обчислення величини ТАСОД, розроблено і 

впроваджено Методичні рекомендації щодо обліку наробітку двигунів на 

підвищених і перемінних режимах [7], які базуються на застосуванні методів 

інженерно-логічного аналізу. 

При цьому узагальнюються інші дані формуляра двигуна з початку його 

експлуатації щодо його загального напрацювання та напрацювання на 

максимальних режимах. Для практичного застосування даних щодо напрацювання 

двигуна з початку його експлуатації, які отримані відповідно [7], формулу (2) 

перетворено у формулу (3) 

       äääää +Ö++=
ЗМГЗМФlіПУБПБ N

m ЗМГm

N

l lЗМФк

і
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j
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ПБіОД ТАСТАСТАСТАСТАС , ,           (3) 

де: ПБіТАС  – математичне очікування ТАСОД за узагальнений типовий польотний 

цикл (УТПЦ) [1] роботи двигуна при налаштуванні ЕР САУ на режим особливого 

періоду, яке визначається статистичними методами; ПУБіТАС  – математичне 

очікування ТАСОД за УТПЦ роботи двигуна при налаштуванні ЕР САУ на режим 

мирного часу, яке визначається статистичними методами; lЗМФкТАС ,  – значення ТАСОД 

при k-му режимі наземного випробування двигуна; ЗМГmТАС  – значення ТАСОД при 

виході двигуна на режим малого газу при наземному випробуванні двигуна або 

систем літака; NПБ – кількість польотів, які виконано при налаштуванні ЕР САУ на 

режим особливого періоду; NПУБ – кількість польотів, які виконано при 

налаштуванні ЕР САУ на режим мирного часу; N3МФ – кількість запусків двигуна з 

виходом на максимальний режим під час наземного випробування; k – вид режиму 

наземного випробування двигуна з пультами під час його  ТО. 

Таким чином, залишок ресурсу (ΔТАСОД), який невичерпали ОД роторів 

двигуна, можливо визначити (оцінити) як: 
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ОД

Е

ОДдопОД ТАСТАСТАС -=D ,                                                   (4) 

де: Е

ОДдопТАС  – допустима експлуатаційна величина ОДТАС , яка за своєю фізичною 

сутністю є аналогом допустимого значення циклічної пошкодженості ОД роторів 

двигуна [1, 6] і визначається як відношення допустимого значення циклічної 

пошкодженості, встановлене за результатами випробування ОД у складі двигуна або 

випробувального стенда, до розрахункового значення її циклічної пошкодженості в 

одному повному циклі (циклі виду N1), який прийнятий у якості циклу приведення. 

Прогнозований залишок ресурсу ОД роторів ТРДДФ за напрацюванням         

(в одиницях часу) визначається як 

УТПЦ
ОДУТПЦ

ЗАЛ
ТАС

ТАСОД

tt Ö
D

= ,                                                      (5) 

де: ОДУТПЦТАС  – математичне очікування ТАСОД в УТПЦ для даного періоду 

експлуатації двигуна, яке визначається статистичними методами; УТПЦt  – 

прогнозована тривалість УТПЦ, для даного періоду експлуатації двигуна, яка 

визначається статистичними методами. 

Крім того, встановлено, що при налаштуваннях ЕР САУ на режим особливого 

періоду, а також при застосуванні двигунів на літаках різних модифікацій, існують 

певні закономірності кількості реалізацій у типових польотах елементарних циклів 

навантаженні виду N2 та N3, які наведено в [8]. 

На рисунку 1 наведено загальний алгоритм, що реалізує розроблену методику. 

 

ТАСТЦТО-і =  fі(nНТ-Б макс)

Формуляр двигуна

Оброблення даних формуляра двигуна відповідно  до Методичних рекомендацій [7]  

1

2
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Рис. 1. Алгоритм реалізації розробленої методики 
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На основі проведених розрахунково-аналітичних і експериментальних 

досліджень [6] встановлено, що впровадження подібної методики обліку вичерпання 

циклічного ресурсу ОД ТРДДФ, дозволяє продовжити їх ВР за загальним 

напрацюванням на величину до 30 %. 

Розроблена в ДНДІА методика захищена патентом на корисну модель [9] та 

впроваджена в практику капітального ремонту і експлуатації ТРДДФ літаків-

винищувачів Повітряних Сил ЗС України. 
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МЕТОДИЧНІ ОСНОВИ ДОСЛІДЖЕННЯ ЕЛЕКТРОМЕХАНІЧНИХ ТА 

ЕЛЕКТРОХІМІЧНИХ СКЛАДОВИХ ЧАСТИН КЕРОВАНИХ               

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 

електромеханічні та електрохімічні складові 

частини 
 

Ключові слова: керовані авіаційні засоби ураження, лабораторно-

стендові дослідження, складова частина,технічний стан, технологічне 

обладнання 

 

У загальному випадку продовження етапів життєвого циклу керованих 

авіаційних засобів ураження (КАЗУ) – це комплекс досліджень та робіт, що 

виконуються з метою визначення можливості їх експлуатації за межами 

установлених розробником (виробником) строків служби, в яких значне місце 

займають дослідження агрегатів, блоків і систем, до складу яких входять 

електромеханічні та електрохімічні складові частини (СЧ). До таких СЧ відносяться, 

зокрема, датчики кутової швидкості, кутових і лінійних прискорень, сигналізатори 

перевантажень, датчики тиску, ампульні і розігрівні джерела струму, запобіжно-

виконавчі механізми (ЗВМ), інерційні замикачі, контактні датчики цілі тощо. В 

процесі експлуатації КАЗУ зазначені СЧ не охоплюються засобами параметричного 

контролю або контролюються частково без перевірки їх реального функціонування. 

Достовірну інформацію про їх технічний стан можна отримати лише за результатами 

поглиблених лабораторно-стендових досліджень, у тому числі із застосуванням 

методів руйнівного контролю. Перед їх проведенням, досліджувану групу КАЗУ 

повністю розбирають та демонтують необхідні електромеханічні та електрохімічні СЧ. 

Для оцінки технічного стану досліджуваних електромеханічних і 

електрохімічних СЧ проводиться комплекс заходів, що включає в себе розробку 

програм і методик досліджень та виготовлення оригінального або адаптацію 

існуючого технологічного обладнання. Програми і методики досліджень 

електромеханічних СЧ передбачають такі роботи і перевірки: 
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візуальне оцінювання технічного стану; 

перевірку опору ізоляції та опору окремих ланцюгів електричної схеми; 

перевірку визначальних параметрів (струми споживання, чутливість, нульові 

сигнали при відсутності зовнішніх впливів тощо); 

функціонування в умовах, які імітують запуск і політ КАЗУ з автоматичним 

записом параметрів під час випробувань. 

Для штатного технологічного обладнання виготовляється технічна оснастка, 

яка є індивідуальною для кожного типу досліджуваних СЧ. 

Для поглибленого дослідження працездатності систем управління КАЗУ 

використовується ротаційна установка з відповідною технічною оснасткою (для 

закріплення досліджуваних датчиків) та апаратура реєстрації. За її допомогою 

проводяться перевірки працездатності гіроскопів, датчиків лінійних і кутових 

прискорень, кутових швидкостей, що входять до їх складу. 

При проведенні досліджень датчики закріплюються на спеціальній платформі 

установки таким чином, щоб вісі їх чутливості дозволяли створювати задані кутові 

швидкості та лінійні перевантаження. В процесі проведення досліджень задаються 

такі їх величини, які відповідають реальним умовам польоту. Реакції датчиків 

фіксуються вимірювальними приладами. Результатами цих досліджень, що 

фіксуються апаратурою реєстрації, є: 

струм споживання; 

наявність нульових сигналів при відсутності впливу лінійних та кутових 

прискорень; 

час готовності тощо. 

Перевірка працездатності проводяться при максимально і мінімально 

можливих температурах експлуатації (від – 25°С до + 50°С). 

На рисунку 1 показані датчики кутів крену (а) та кутових швидкостей (б) 

авіаційної керованої ракети (АКР), що підготовлені для досліджень на ротаційній 

установці. 

  

а б 

Рис. 1. Датчики кутів крену (а) та кутових швидкостей (б) 

 на ротаційній установці 
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Дослідження параметрів спрацювання ЗВМ та електромеханічних підривачів 

також проводяться на ротаційній установці, яка дозволяє точно задати направлення 

та величину перевантаження. При цьому перевіряється робота механізмів взведення, 

затримки і самоліквідації тощо. 

Дослідження контактних датчиків цілі проводяться на стенді, який імітує 

ударні перевантаження КАЗУ в момент його зустрічі з ціллю. При цьому 

реєструються тривалість та амплітуда імпульсу, створеного під дією удару. На 

рисунку 2 наведено стенд для імітації ударних перенавантажень (2) та апаратуру 

реєстрації параметрів датчиків. 

Дослідження блоків захисту двигуна авіаційних керованих ракет від 

несанкціонованого спрацьовування проводяться на спеціальному стенді, який імітує 

знаходження ракети на пусковому пристрої та перехідні процеси її передстартової 

підготовки. 

 

  

а б 

Рис. 2. Стенд для імітації ударних перенавантажень (а) та апаратура реєстрації 

параметрів контактних датчиків (б) 

 

Дослідження технічного стану хімічних джерел живлення (ампульних батарей 

та розігрівних джерел струму) виконують за допомогою спеціального стенду, до 

складу якого входить технологічне обладнання для їх фіксації, набір реостатів для 

імітації реального навантаження у залежності від типу КАЗУ, апаратура 

дистанційного запуску та реєстрації параметрів (час виходу на режим, час роботи, 

робоча напруга) з відображенням значень цих параметрів у реальному часі. 

Випробування проводяться для різних кліматичних умов: нормальних, після 

витримки при температурах – 25°С та + 50°С. Всі випробування проводяться у 

спеціальній броньованій камері, команди подаються дистанційно. 

Для більш достовірної оцінки технічного стану СЧ, що функціонально 

пов’язані між собою, розроблено та впроваджено технології їх одночасного 
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випробування. З цієї метою було розроблено і відпрацьовано методику досліджень 

системи “газогенератор – рульовий привід – турбогенератор” (далі – система ГРТ), 

яка може функціонувати у двох режимах. 

У першому режимі система ГРТ отримує пневможивлення від зовнішнього 

джерела стиснутого повітря, яке розкручує турбогенератор та одночасно надходить 

до рульового приводу (рис. 3 а). Після виходу турбогенератора на режим 

працездатності система перевіряється за напругами живлення та на відповідність 

кутів відхилення аеродинамічних рулів заданим командам. 

У другому режимі система ГРТ отримує пневможивлення від штатного 

газогенератора, тобто імітується режим реального польоту КАЗУ. Для цього система 

ГРТ монтується на спеціальному технологічному стенді (див. рис. 3 б). Після подачі 

на неї разової команди у вигляді напруги 27В, спрацьовує запалювач, який запускає 

газогенератор. Порохові гази розкручують ротор турбогенератора та одночасно 

надходять до рульового приводу. При цьому відповідною апаратурою реєстрації 

фіксуються: 

повний час роботи та час виходу на режим; 

тиск у корпусі газогенератора; 

напруга електроживлення під робочим навантаженням; 

відповідність кутів відхилення аеродинамічних рулів заданим командам. 

 

  

Рис. 3 а. Система ГРТ перед 

випробуванням від стислого повітря 

Рис. 3 б. Система ГРТ в режимі 

реального польоту  

1 – рульовий привід.   2 – газогенератор  

 

Всі випробування проводяться у спеціальній броньованій камері, команди 

подаються дистанційно. Дослідження системи ГРТ в режимі реального польоту 

проводяться для різних кліматичних умов – нормальних та після витримки при 

температурах – 25°С та + 50°С.  

Висновок про придатність СЧ, що входять до системи ГРТ, виконувати свої 

функції на період продовження ресурсних показників КАЗУ, здійснюється за 
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результатами досліджень, що отримані в обох режимах випробувань та при різних 

кліматичних умовах. 

Наведена методика досліджень системи ГРТ також використовувалась при 

опануванні ремонту газогенераторів авіаційних керованих ракет класу “повітря-

повітря” на етапах попередніх та приймальних випробувань після дослідного 

ремонту, за результатами проведення яких здійснено коригування ремонтної 

документації. 

Реалізація методів досліджень технічного стану і працездатності 

електромеханічних та електрохімічних СЧ дозволила прийняти обґрунтовані 

рішення щодо можливості і доцільності подальшої експлуатації ряду типів 

авіаційних керованих ракет класів “повітря-повітря”, “повітря-поверхня” та 

коригованих авіаційних бомб. Для забракованих електрохімічних СЧ було 

опановано ремонт та розроблено технологічний процес їх заміни на відремонтовані, 

що дозволило суттєво підняти рівень справності типу КАЗУ. 
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МАНУЛІН Ю.О., заступник начальника науково-дослідного відділу  

ЖИКОЛ П.О., науковий співробітник 

 

ДОСЛІДЖЕННЯ МОЖЛИВОСТІ ПОДАЛЬШОЇ БЕЗПЕЧНОЇ 

ЕКСПЛУАТАЦІЇ ЛІТАКІВ ТИПУ СУ-24 ЗА МЕЖАМИ         

ВСТАНОВЛЕНИХ ПОКАЗНИКІВ 

 

В статті аналізується робота проблемних 

складових в елементах планера і системах літаків 

типу Су-24, які визначають можливості їх 

подальшої експлуатації  

 
Ключові слова: планер, встановлені показники, ресурс, строк служби, 

планер літака, силова конструкція, втомна міцність 

 

На озброєнні авіації Повітряних Сил (ПС) Збройних Сил (ЗС) України 

перебувають літаки типу Су-24 (модифікацій Су-24М і Су-24МР), більшість з яких 

поступили в експлуатацію в 1983…1991 роках і на даний час вичерпали початково 

встановлені показники. Незначна їх кількість вже ремонтувалася. За весь період 

експлуатації парку літаків Су-24 виконано багато заходів для забезпечення 

продовження встановлених показників (строків служби: до першого ремонту, 

міжремонтного, призначеного) сумісними діями авіаційного ремонтного 

підприємства (АРП), Державного науково-дослідного інституту авіації і військової 

частини, що забезпечило правову основу та порядок подальшої експлуатації 

старіючого парку цих літаків. 

Питання можливості експлуатації за межами встановлених показників вже 

розглядалось при дослідженні особливостей експлуатації за технічним станом (ЕТС) 

літаків типу Су-24 в науково-дослідній роботі “Крокус”. Але досвід експлуатації, у 

тому числі ЕТС, показує необхідність визначення залишку експлуатаційної міцності 

критичних (проблемних) місць конструкції. Результатом таких досліджень має стати 

розробка комплексу експлуатаційних заходів по визначенню технічного стану таких 

місць конструкції. Тому, останнім часом актуальним питанням є визначення 

можливості подальшої безпечної експлуатації парку літаків типу Су-24 за межами 

встановлених показників з урахуванням технічного стану та залишку 

експлуатаційної міцності критичних (проблемних) місць конструкції. 

Узагальнений аналіз технічного стану усього парку літаків типу  

Су-24 за досвідом обслуговування під час експлуатації і зберігання, досвідом 

ремонтного заводу виявив деякі досить небезпечні відмови та несправності 

(пошкодження). Вони є наслідком фізичного зносу, а також впливу агресивного 

навколишнього середовища при значних строках експлуатації. Виявлено, що 

фізичний знос від напрацювання значно збільшується від факторів пошкодження 

при збільшених строках експлуатації. 

Ò Манулін Ю.О., Жикол П.О., 2020 
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З аналізу надійності та досвіду експлуатації в умовах особливого періоду 

визначено критичні місця конструкції літаків типу Су-24, що безпосередньо 

впливають на безпеку польотів. Вони представлені на рисунку 1. 

Виявлені відмови, пошкодження, несправності та втомні руйнування на 

кожному окремому літаку визначають доцільність його подальшої експлуатації за 

межами встановлених показників (строків служби і ресурсів), а також дають 

підстави для відпрацювання технічних, організаційних та правових заходів при 

відновленні справності даного типу авіаційної техніки. 

 

 
 

 
 

 

 

 

Конструктивно літак Су-24 виконано за класичної схемою (рис.2) 
компонування і складається з фюзеляжу, крила змінної стрілоподібності 

( min 16 , max 69c c= ¯ = ¯) з верхнім розміщенням на фюзеляжі, стрілоподібним 

однокільовим вертикальним оперенням, керуємим стабілізатором і триопорним 
шасі. Крило, оперення і фюзеляж розраховані на політ з надзвуковою швидкістю на 
малих висотах з інтенсивним маневруванням.  

Рис.1. Критичні місця конструкції літаків типу Cу-24 
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Рис. 2. Компонування літака Су-24. Основні елементи планера з “проблемними місцями”. 
 

1 – конус; 2 – передній відсік обладнання; 3 – кабіна; 4 – передня опора шасі; 5 – ніша передньої опори шасі;  

6 – закабінний відсік обладнання; 7 – боковий повітрозабирач; 8 – центроплан з головним шарніром;  

9 – секції передкрилка; 10 – поворотна консоль крила; 11 – секція закрилка; 12 – інтерцептор; 13 – кіль;  

14 – кінцеві профілі рулів (стабілізатора); 15 – контейнер тормозного парашуту; 17 – поворотний стабілізатор;  

18 – балка стабілізатора; 19 – відсік двигуна; 20 – середня частина фюзеляжу; 21 – вузол поворотного тримача;  

22 – ніша основної опори шасі; 24 – підвісний паливний бак 
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Одним з основних бойових режимів літаків Су-24 є режими польоту на 
надзвуковій швидкості на малих висотах з огинанням перешкод за рахунок маневрів 
в горизонтальній і вертикальній площинах. Ці режими виконуються автоматично, 
для чого є спеціальна бортова апаратура, що забезпечує ефективне подолання 
засобів протиповітряної оборони супротивника. На таких режимах ускладнюється 
виявлення літака і застосування проти нього засобів ураження. 

Високі бойові можливості літака, його бойова ефективність і живучість 

реалізовані вдалою конструктивно-компоновочною схемою, вибором 

конструктивних матеріалів (МД-5, МЛ4, Д16, Д19, В95, З0ХГСНА), раціональної 

силової схеми елементів планера і досконалим обладнанням. 

Експлуатація парку літаків типу Су-24 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. 

Більшість відмов на літаках пов’язана з наслідками впливу навколишнього 

середовища (корозійні ураження, втрата захисних властивостей лако-фарбового 

покриття і спеціальних покриттів, втрата властивостей мастил, старіння 

гумотехнічних виробів, ущільнень і неметалевих матеріалів). 

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, пошкодженням підшипників 

половин стабілізатора, послаблення з’єднань та інше). 

Слід особливо виділити дефекти на відповідальних елементах, які пов’язані з 

виникненням тріщин втомного характеру (тріщини на елементах стояків шасі, на 

кронштейнах кріплення приводів, на обоймах підшипників коліс опор шасі, тріщини 

кріплень механізму управління ліхтарем, руйнування трубопроводів через тріщини, 

тріщини обшивки і підсилюючих елементів у вхідних пристроях двигунів, тріщини 

елементів панелей крила та бачків-акумуляторів паливної системи). 

Особлива група дефектів пов’язана з зовнішньою негерметичністю 

гідравлічної і паливної систем. Багато дефектів, що характеризують внутрішню 

негерметичність (зменшення швидкості спрацювання через втрати властивостей 

ущільнень і збільшення зазорів, негерметичність гідроакумуляторів). 

Для літаків типу Су-24 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 утоми 

з’являються і на силових елементах конструкції, які мають значні корозійні 

ураження. Велику небезпеку для літака представляють тріщини в зварювальних 

швах. 
Найбільш уражаємими на літаках є: планер (крило, фюзеляж, оперення, 

ліхтар, повітрозабирачі); шасі (стояки, замки фіксації, стулки, колеса, циліндри-
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підкоси); гідросистема (силові приводи, крани, циліндри, трубопроводи); система 
управління. 

Перелік елементів планера, на яких у ході досліджень технічного стану літаків 

типу Су-24 виявлені небезпечні види дефектів і пошкоджень, представлено у 

таблиці 1. 

Таблиця 1 

Перелік елементів конструкції планера, на яких виявлені небезпечні дефекти  

у ході дослідження технічного стану літаків типу Су-24 
№ 

з/п 

Найменування 

елемента 
Вид виявленого пошкодження 

 

11 2 3 

1. Конус Механічні пошкодження поверхні конуса, потертості, порушення ЛФП, 

корозія, руйнування ущільнень 

2. Передній відсік 

обладнання 

Корозія, знос замків кріплення конуса, втрата гумових ущільнень, попадання 

вологи у відсік, руйнування чохлів джгутів. 

3 Кабіна Перетертості шлангів герметизації, (проникнення вологи при зберіганні) 

механічні пошкодження засклення, срібло, пошкодження магнієвих 

кронштейнів, елементів запакування засклення, потертості,. тріщина труби 

зовнішнього обдуву скла ліхтаря, негерметичність зворотнього клапану 

системи наддуву кабіни, дефекти елементів крісел. 

4. Передня опора 

шасі 

Корозія зварних швів, підтікання гідрорідини по штоках, руйнування 

захисних чохлів, руйнування ГТВ. 

5. Ніша передньої 

опори шасі 

Корозія магнієвих колодок трубопроводів та стальної арматури, 

розтріскування та руйнування ГТВ,  тріщини на крайках стулок, руйнування 

тяги ричага підкосу механізму управління стулками. 

6. Закабінний 

відсік 

Розтріскування та руйнування ГТВ по контуру люків, наявність вологи, сліди 

корозії на елементах конструкції 

7. Повітрозабирач Механічні пошкодження на крайках елементів забирача, сліди корозії на 

обшивці, сколи на головках заклепок, потертості 

8. Центроплан Корозія на елементах ГШ і на вузлах кріплення головної балки, засміченість, 

сліди корозії на обшивці центроплану та стальних болтах, негерметичність 

рульового приводу РП-60-3 

9. Передкрилок Корозія болтів, обшивки, механічні пошкодження обшивки секцій 

передкрилка, ушкодження кінцевих профілів, руйнування чохлів на 

елементах приводів 

10. Консоль ПЧК Корозійні ураження нижньої обшивки і головок стальних гвинтів, 

руйнування захисних чохлів на механізмах приводів передкрилків, закрилків, 

інтерцепторів. 

11. Закрилок Корозія на кронштейнах дефлекторів, законцовочного профіля, руйнування 

захисних чохлів, корозія обшивки, тріщини сферичного підшипника заднього 

вузла кріплення секції закрилків 

12. Інтерцептор Корозія болтів вузлів інтерцепторів, механічні пошкодження профілів, 

негерметичність (підтікання) гідрорідини по штоку гідроциліндра РМ-120 

13. Кіль Корозія стальних гвинтів на лючках, потертості обшивки, корозія на вузлах 

навішування руля напрямку, засміченість підшипників, механічні 

пошкодження обтічників антен, пошкодження ЛФП, відмова замка 

гальмівного парашуту 

14. Кінцеві профілі 

рулів 

Механічні пошкодження і корозія профілів, деформації і тріщини, обрив 

заклепок 
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Продовження таблиці 1 

15. Контейнер 

гальмівного 

парашуту 

Вм’ятини, наявність вологи, дефекти і пошкодження замків, обрив головок 

заклепок, корозія стальних і дюралевих елементів. 

16. Кінцевий кок 

фюзеляжу 

Забоїни, вм’ятини, тріщини по заварним швам, негерметичність  

РМ-130. 

17. Поворотна 

половина 

стабілізатора 

Корозія магнієвої качалки змішувального механізму управління 

стабілізатором та обшивки, вм’ятини на обшивці, забоїни на кінцевих 

профілях 

18. Балка 

стабілізатора 

Корозія, забоїни в місцях встановлення підшипників, прослаблення 

внутрішньої обойми, забоїни обшивки в районі підшипників, 

негерметичність комбінованого агрегату управління КАУ-125 

19. Відсік двигуна Підтікання палива через дренаж клапана наддува, забруднення 

фільтроелементів, відмова електромеханізму 525-4; перетирання 

фторопластового рукава гідросистеми; негерметичність трубопроводу 

наддуву ГС, негерметичність з’єднання ГС і ПС 

20. Середня частина 

фюзеляжу 

Негерметичність мембрани бачка акумулятора; підтікання гідросуміші по 

штоку агрегату РМ-130 каналу курсу, негерметичність гідробаку 

підтискування гідросистеми 

21. Вузол 

утримувача на 

консолі крила 

Корозія на стальних деталях, забоїни обшивки біля вузла, пошкодження 

контактних поверхонь 

22. Основна опора 

шасі 

Порив ущільнювальної гуми на бокових стулках; підтікання гідросуміші по 

штоку амортизатора стояка шасі; тріщини нижнього зварного шву балок 

основних стояків шасі, відмови гідрокрану ГА 142-2 

23. Ніша основної 

опори шасі 

Корозія накидних гайок трубопроводів, корозія магнієвих вітбортовочних 

колодок трубопроводів, вм’ятини обшивки гальмівного щитка, 

негерметичність гідроциліндру, знос вісі Т6-2-0595-196 у вузлах навіски 

стулок основних стояків шасі, внутрішня негерметичність системи 

аварійного випуску шасі, відмови кінцевих вимикачів.  

24. Підвісний 

паливний бак 

Забоїни, вм’ятини, корозія, механічні пошкодження бака та вузлів 

навішування 

 

У цілому, аналіз усіх зазначених вище матеріалів досліджень доводить, що в 

процесі контролю технічного стану планера і його систем засобами неруйнівного 

контролю (НК) при виконанні робіт з визначення можливості продовження 

експлуатації за межами встановлених показників, необхідно контролювати такі 

відповідальні елементи його конструкції: 

силові елементи конструкції, які визначають (сприймають) силове 

навантаження планера (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 і оперення – 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; 
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деталі систем управління літака (тяги та качалки, вузли кріплення рулів, 

кронштейни, кріпильні деталі, стільникові елементи конструкції тощо) на наявність 

непроклеювання, механічного зношення і води в стільникових конструкціях, 

тріщин, забоїн, корозії тощо; 

деталі шасі (галтельні переходи, вузли навішування опор, деталі 

амортизаторів, циліндрів-підйомників, качалки та провушини циліндрів механізму 

розвороту переднього колеса, підкоси, шліц-шарніри, замки фіксації стояків, стулки 

та вузли їх навішування, вісі коліс тощо) – на наявність тріщин, руйнування, корозії; 

силові вузли кріплення озброєння (утримувачі та силові вузли підвішування) 

на наявність тріщин, корозійних уражень, забоїн та інших пошкоджень. 

Висновки 

1. Аналіз матеріалів досліджень технічного стану літаків типу Су-24, що 

відпрацьовані у експлуатуючих частинах та АРП під науково-методичним 

керівництвом Державного науково-дослідного інституту авіації за період понад 

20 років виявив “проблемні місця” на планері, які впливають на можливість 

подальшої експлуатації за межами встановлених показників. 

2. Пошкодження та 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. 

3. Наявність “проблемних місць” потребує постійного інструментального 

контролю технічного стану силових елементів планера для відпрацювання заходів 

відновлення справності літаків при їх експлуатації за межами встановлених 

показників. 

4. Продовження експлуатації літаків типу Су-24 за межами встановлених 

показників можливо тільки індивідуально, з обов’язковим виконанням комплексу 

експлуатаційних заходів з визначення технічного стану та залишку експлуатаційної 

міцності критичних (проблемних) місць конструкції. 
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Продовження призначених показників (строків служби, зберігання) керованих 

авіаційних засобів ураження (КАЗУ) у загальному випадку можливо визначити як 

комплекс досліджень та робіт, що виконуються з метою визначення можливості їх 

експлуатації за межами встановлених ресурсних показників, розробки й 

впровадження заходів на продовжуваний період, в яких особливе місце займає 

прогнозування технічного стану агрегатів, блоків і систем засобу ураження. 

Сучасні КАЗУ складаються з великої кількості елементів (виробів), кожен з 

яких виконує свої функції, побудований на використанні певних фізичних 

принципів та має зв’язки з іншими складовими частинами КАЗУ (СЧ). Тобто 

сучасні КАЗУ є типовими представниками складних систем і можуть бути 

розглянуті з позиції теорії складних систем в організаційному і функціональному 

аспектах [1]. Математичною основою формалізованого вирішення задач аналізу та 

синтезу складних систем є агрегативно-декомпозиційний підхід, використання якого 

дозволяє представити вектор технічного стану КАЗУ у вигляді деякої багаторівневої 

структури та провести розподіл СЧ на групи за рівнем безпеки застосування та 

контролепридатності [2]: 

1. СЧ, які мають достатню глибину контролю під час експлуатації. 

2. СЧ, які мають високу експлуатаційну надійність. 

3. СЧ, нештатне спрацювання яких не призводить до пошкодження або 

руйнування літального апарату (ЛА). 

4. СЧ, нештатне спрацювання яких може привести до пошкодження або 

руйнування ЛА. 

© Печура Д.С., Сєрик С.В., Сюлєв К.В., Дроль О.Ю., 2020 

 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. № 16(23) 
 

 136 

Вибір параметрів, які характеризують надійність та технічний стан СЧ і КАЗУ 

в цілому, доцільно розглядати у загальному комплексі вирішення задачі 

прогнозування технічного стану СЧ для кожної з груп. При цьому, для здійснення 

прогнозування необхідно обирати такі параметри, які б забезпечували необхідну 

точність та адекватність інформації про фактичний технічний стан кожної СЧ. 

Вірогідність оцінювання та прогнозування технічного стану (надійності) 

КАЗУ суттєво залежать від правильності вибору прогнозованих параметрів. У 

зв’язку з тим, що на теперішній час ще не існує загального математичного методу 

вибору прогнозованих параметрів для КАЗУ, то доцільно керуватися 

загальноприйнятими критеріями, які враховують [3, 4]: 

відповідність конструктивного виконання СЧ принципу “безпечного 

руйнування”, який допускає накопичення деякої кількості порушень, що не 

впливають на основні характеристики КАЗУ та передбачають технічну можливість 

визначення початку руйнування СЧ і відмови КАЗУ у цілому; 

середній інтервал часу від моменту виявлення передвідмовного стану КАЗУ 

(СЧ) до моменту виникнення відмови; 

динаміку розвитку передвідмовного стану СЧ; 

наслідки відмови СЧ (вплив відмови однієї СЧ на роботу інших) на КАЗУ у 

цілому (вплив на безпеку експлуатації та ефективність застосування); 

середній час напрацювання на відмову СЧ та КАЗУ у цілому; 

середній час між регулюваннями на виробах. 

Зазначимо, що питання виключення “зайвих” параметрів особливо гостро 

виникає при оцінюванні якості функціонування будь-якого КАЗУ, оскільки загальне 

число параметрів може досягати декількох сотень. Обрані параметри повинні 

оцінювати технічний стан СЧ, які мають високу значимість у функціонуванні КАЗУ. 

Проведення схемотехнічного (структурного) аналізу КАЗУ дозволить виявити 

критичні функціональні СЧ, відмова яких впливає на безпеку експлуатації та 

ефективність застосування. На заключному етапі складається мінімальний перелік 

параметрів, що визначають працездатність СЧ, а прогнозування їх технічного стану 

може бути апріорі ефективним [4]. 

При цьому на етапі прогнозування технічного стану СЧ можуть виникнути 

інформаційно-методичні проблеми, які полягають у наступному: 

число математичних моделей прогнозованих процесів може досягати десятків 

та сотень, а вибір конкретної моделі здійснюється перед або безпосередньо у 

процесі обробки інформації; 

обробці підлягають випадкові процеси в умовах обмеженості даних; 

структурні характеристики прогнозованих процесів можуть змінюватися 

протягом “життєвого циклу” об’єкту прогнозування; 

результати обробки інформації відносяться до категорії майбутнього; 

прийняті рішення за результатами прогнозування містять елементи ризику; 
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неправильний вибір параметрів може призвести як до необґрунтованих витрат, 

так і до непередбачуваних наслідків. 

Для зменшення числа параметрів можна застосувати методи експертних 

оцінок, схемотехнічні та статистичні методи [4]. 

Експертні оцінки проводять у два етапи. Спочатку складається загальний 

список можливих параметрів КАЗУ. Для цього кожному експертові пропонують 

перелічити параметри виробу з урахуванням можливості їх визначення, важливості 

відповідних властивостей виробу в аспекті безпеки експлуатації та ефективності 

застосування. За результатами опитування складають загальний перелік *N  

можливих параметрів. Потім проводять експертну оцінку значимості параметрів, що 

містяться у даному переліку. Усі параметри розташовують у ряду та нумерують в 

порядку убування їх оцінок. Із загального числа *N  параметрів можна відібрати N  

найбільш значимих. 

Одним з найбільш ефективних шляхів зменшення кількості параметрів 

вважають урахування статистичного зв’язку між ними. Якщо виявлено сильний 

кореляційний зв’язок між двома параметрами, то можна відмовитися від одного з них. 

Припустимо, що у результаті перевірки КАЗУN  КАЗУ та проведення 

експертного й схемотехнічного аналізу отримано значення N  їх параметрів. 

Відомими методами розраховано основні статистичні характеристики цих 

параметрів, а саме: X  –  середнє значення параметру; Me –  медіана; Mo  –  мода; 

s – середнє квадратичне відхилення (СКВ); AK  – коефіцієнт асиметрії; 

EK  – коефіцієнт ексцесу; ВK  – коефіцієнт варіації, який розраховується як 100Ö
X

s
%. 

За величинами X , s та ВK  можна оцінити відхилення контрольованого 

параметру від номінального значення та його коливання у вибірці. Якщо за даними 

попередніх перевірок виробів відхилень не спостерігалось, то можна зробити 

наступні припущення: 

відбулося відхилення параметру від номінального значення деякого 

контрольованого КАЗУ чи його СЧ; 

відбулося відхилення від номіналу або порушення регулювання 

вимірювального тракту системи контролю. 

У зв’язку з тим, що статистичні методи досліджень найбільш повно 

розроблені для процесів з нормальним розподілом, необхідно перевірити результати 

контролю на нормальність. Попередня оцінка може бути здійснена за величинами 

середнього значення, медіани, моди та коефіцієнтів асиметрії й ексцесу. При 

нормальному розподілі перші три величини рівні між собою, а коефіцієнти асиметрії 

та ексцесу дорівнюють нулю [5]. Якщо більшість параметрів цим вимогам не 

відповідає, досліджувати їх необхідно більш складними методами. 

Знизити розмірність вихідних даних можна також за результатами 

кореляційного аналізу, що дозволяє оцінити залежність між контрольованими 

параметрами, яка може бути лінійною або нелінійною. Ступінь лінійної залежності 

випадкових величин x  і y  характеризує коефіцієнт кореляції Пірсона [6] 
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де yx,  – поточні значення випадкових величин; x , y  – середні значення випадкових 

величин; n  – число спостережень (обсяг вибірки); yx ss ,  – середнє квадратичне 

відхилення величин y,x . 

Поставлену задачу можна також розв’язати методами кластерного аналізу, 

техніка якого базується на поняттях подібності об’єктів або подібності ознак (якщо 

ознаки поєднуються в однорідні групи). Найбільш схожі елементи розподіляються 

на кластери. Критеріям якості цьому притаманні наступні неформальні вимоги [7]: 

об’єкти всередині груп повинні бути тісно зв’язані між собою; 

об’єкти різних груп повинні бути далекі один від одного;  

розподіл об’єктів за групами має бути рівномірним. 

Подальше оцінювання технічного стану групи КАЗУ та їх СЧ може бути 

виконано за результатами їх перевірки на комплексі підготовки керованих засобів 

ураження “Гурт” (комплекс “Гурт”) та лабораторно-експериментальних досліджень, 

а прогнозування – якщо є дані перевірок з інтервалом у декілька років. Висока 

вірогідність оцінювання досягається за умови наявності репрезентативної 

(представницької) вибірки, за якою можна зробити висновок про властивості 

сукупності КАЗУ кожного типу. 

У зв’язку з тим, що не всі складові частини КАЗУ контролюються комплексом 

“Гурт”, їх технічний стан можливо оцінювати лише шляхом проведення відповідних 

лабораторно-експериментальних досліджень. Порядок їх проведення та оцінювання 

результатів ускладнюється через відсутність конструкторської документації, тобто у 

деяких випадках невідомі допустимі межі відхилення, а також марка та рецептурний 

склад компонентів матеріалів спеціальної хімії деяких СЧ. 

На теперішній час теорію довготривалого зберігання матеріалів спецхімії у 

достатній мірі не розроблено, тобто не встановлено чіткого кількісного зв’язку між 

хімічною стійкістю та термінами зберігання. При цьому основною вимогою до 

матеріалів спецхімії є їх здатність зберігати незмінними свої фізико-хімічні і 

балістичні властивості протягом тривалого часу в різних умовах (опалювальних та 

неопалювальних складських приміщеннях, польових умовах тощо). У якості 

критерію використовується їх відповідність вимогам Державних та галузевих 

стандартів, нормативно-технічної документації (НТД). 

У зв’язку з цим, реальні строки експлуатації (зберігання) СЧ, що містять 

матеріали спецхімії, можна встановити лише емпіричним шляхом (лабораторно-

експериментальними дослідженнями), в процесі проведення яких перевіряється [8]: 

відповідність параметрів вимогам НТД до та після штучного старіння на 

визначений термін; 

стійкість та безпечність СЧ при транспортуванні на визначену НТД відстань; 

стійкість та безпечність СЧ при випадковому падінні (визначається НТД); 

безвідмовність та надійність спрацьовування СЧ після впливу високих та 

низьких температур, підвищеної вологості, зниженого тиску тощо. 

При цьому, особливо ретельно необхідно досліджувати ті СЧ, які мають 
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високу значимість у функціонуванні КАЗУ та тяжкі наслідки відмов. 

У більшості випадків при розрахунках параметричної надійності виходять з 

нормального закону розподілу випадкові величини, що характеризують значення 

контрольованого параметра ()txi . Виріб вважається працездатним, якщо значення 

кожного з цих параметрів знаходиться у зоні між нижньою ( Hix )  та верхньою ( Bix ) 

границями конструктивного поля допусків. Ймовірність цієї події у момент 

перевірки t при нормальному законі розподілу визначається як  
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де 
ix

m  і 
ixs  – математичне очікування (МО) і СКВ контрольованого параметра ()txi ; 

()...F  – функція нормального розподілу. 

За наявності лише нижньої або верхньої границі поля допуску ймовірність 

()tP*
i  визначається як 
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При виконанні розрахунків необхідно користуватися незміщеними 

ефективними оцінками величин xm  та xs  

ä
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=
n

i
iX x
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1

1
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де ()txi  – значення параметра ()tx  у кожному з n  незалежних  вимірювань. 

При наявності результатів декількох рознесених у часі перевірок, можна 

оцінити стабільність технічного стану кожного із виробів. 

Технічний стан виробів, який характеризується значеннями M  параметрів, 

оцінюється ймовірністю безвідмовної роботи 
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Наведена методика дає хороші результати при оцінюванні та прогнозуванні 

технічного стану СЧ, які увійшли у першу групу. Її можна також використовувати 

для СЧ, оцінювання параметрів та прогнозування технічного стану яких 

здійснюється за результатами лабораторно-експериментальних досліджень, тобто 

таких, що увійшли до інших груп. 

Для оцінювання основних параметрів, що визначають технічний стан СЧ груп 

2…4, необхідно застосовувати спеціальні установки, пульти та інструмент. Також 

слід мати на увазі, що СЧ 3-ї та 4-ї груп є виробами одноразового використання, 

тобто достовірність результатів суттєво залежить від кількості досліджуваних 

виробів. 

У деяких випадках проведення лабораторно-експериментальних досліджень 

дозволяє оцінити технічний стан виробів лише якісно. У цьому випадку 

прогнозування надійності здійснюється ймовірністю безвідмовної роботи ()tP , а 
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вихідною інформацією – дані про зміну цієї функції за весь період експлуатації 

досліджуваних виробів. 

У загальному випадку інформація про надійність конкретного виробу є 

багаторазовою усіченою вибіркою їх наробітків до відмови. При цьому 

оптимальною є наступна послідовність прогнозування надійності [7]: 

розглядається емпірична ймовірність безвідмовної роботи на інтервалі 

спостереження й емпірична функція розподілу на цьому інтервалі; 

приймається гіпотеза про вид закону )t(F ; 

методом найменших квадратів здійснюється оцінка параметрів цих законів 

розподілу; 

якщо розподіл не розходиться з даними, що спостерігаються, то проводиться 

прогнозування функції )t(P*  на інтервалі спостереження. У протилежному випадку 

доцільно провести прогнозування іншими методами. 

При цьому, особливо при малій вибірці, важливим є з’ясування впливу 

регресорів (експлуатаційних факторів) на надійність виробів. Класичні методи 

регресії для цензурованих даних не завжди можуть бути використані, оскільки 

характер залежності )t(P*  від регресорів, звичайно, невідомий. 

Вибір апроксимації )t(P*  пропонується здійснити за рекомендаціями 

ДСТУ 3004-95 – експоненціальний розподіл, характерний для агрегатів та технічних 

систем, які мало підлягають старінню та спрацюванню: 
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де  а – параметр масштабу. 

Незміщену, ефективну та добротну оцінку ймовірності безвідмовної роботи 

виробу за результатами незалежних випробувань, які закінчуються визнанням 

виробу придатним або бракованим, можна отримати як 

()
j

i
i

*

n

m
tP -=1 , (7) 

де 
i

m  – число виробів, що відмовили протягом випробувань; 
j

n  – число перевірених 

виробів. 

При перевірках великого числа високонадійних виробів величина 
i

m  мала або 

навіть дорівнює нулю, тобто ()1=i
* tP . Це свідчить лише про недостатнє число 

перевірених виробів, а не про їх надійність. У таких випадках рекомендується за 

оцінку надійності брати нижню довірчу границю 
н

P , яку при заданому коефіцієнті 

довіри γ можна знайти за допомогою номограм, приклад якої для 90,=g  наведено на 

рисунку 1. 

Так, наприклад, якщо в результаті 20=
j

n  перевірок спостерігалася одна 

відмова ( 1=im ), то 880,Pн= . У той же час розрахунок за (7) дає () 950,tP i
* = . 
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 Рис. 1. Номограма для розрахунку нижньої довірчої границі 
н

P  

Таким чином, для кожної складової частини КАЗУ модель прогнозування її 

технічного стану необхідно підбирати індивідуально. При цьому доцільно 

скорочувати кількість прогнозованих параметрів, але це не повинно відчутно 

знижати достовірність прогнозу технічного стану. Для оцінювання та прогнозування 

технічного стану складових частин КАЗУ, пропонується використовувати 

параметричну інформацію та інформацією про відмови. 
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АНАЛІЗ КРИТИЧНИХ МІСЦЬ В ЕЛЕМЕНТАХ СТУЛОК ВЕРХНЬОГО 
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ПІДВИЩЕННЯ ЇХ НАДІЙНОСТІ 

 

Проведено аналіз критичних місць в елементах 

стулок верхнього входу повітрозабірника літаків 

типу МиГ-29 на підставі досвіду їх експлуатації у 

військових частинах і при виконанні ремонтів на 

ДП “ЛДАРЗ” 

 
Ключові слова: стулка, коливання, технічний стан, заклепка 

 

Постійні коливання з великими амплітудами та удари приводять до значних 

навантажень конструктивних елементів стулок у вигляді згинальних і крутильних 

моментів. Ці силові фактори викликають зсувні переміщення внутрішньої та 

зовнішньої обшивок стулок і, як наслідок, розхитування й руйнування заклепок 

високого опору зрізу (далі – ВОЗ) [1]. 

Всього за період з 2010 по 01.05.2020 роки на стулках №№ 1, 2, 3, 4 та 5 

верхнього входу повітрозабірника виконано заміну 178 заклепок по ОСТ 1 11200-73 

під час ремонту на ДП “ЛДАРЗ”. 

Параметри коливань такої конструкції (частота, декремент затухання тощо) 

пов'язані з її масою й характеристиками матеріалу (модуль пружності, жорсткість, 

пластичність).  

Відомо, що логарифмічний декремент коливань d визначається як 

натуральний логарифм відношення двох послідовних амплітуд g коливань [2]: 
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g
d
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2
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ssT
t

t ===
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.     (1) 

У реальних конструкціях природа демпфірування коливань дуже складна й 

коефіцієнт демпфірування s, як правило, визначають на основі експериментальних 

даних. Якщо в процесі експерименту використовуються вільні коливання, то 

експериментально визначається частота w## й декремент коливань d. А після цього за 

формулою (1) знаходять коефіцієнт “еквівалентного”  в’язкого демпфірування: 

                                                          2s=
p

wd##
.                (2)  

При цьому, демпфірування в системі можна вважати в’язким, якщо 
логарифмічний декремент, підрахований при будь-якому числі n циклів, змінюється 
згідно з виразом: 

     
nt

t

n +

=
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g
d ln

1
,              (3) 
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і буде величиною постійною. При слабкому демпфіруванні ( 2s  << 2w ) можна 

вважати, що частота коливань w## ≈ w. 

Аналіз наведених формул показує, що встановлення пружин в систему 

управління стулками приводить до зменшення коефіцієнта демпфірування s, який, в 

свою чергу, впливає на параметри коливань – частоту w, амплітуду g, декремент d, 

період коливань т. 

Тобто, встановлення пружин в систему управління стулками приводить до 

зміни пружності контуру стулка – система її управління, до зниження характеристик 

жорсткості цього контуру. Зменшення жорсткості, як правило, приводить до 

зниження частоти власних коливань, що, в свою чергу, збільшує ймовірність 

виникнення резонансних явищ. 

Постійні коливання й удари стулок по конструкції повітрозабірника в польоті 

призводять до значних знакозмінних навантажень конструктивних елементів стулок 

у виді згинальних і крутильних моментів, які ведуть до появи зсувних відносних 

деформацій зовнішньої та внутрішньої обшивок. Зсув обшивок у різних напрямках, 

в свою чергу, навантажує силовий набір стулок, створює критичні (руйнівні) зсувні 

втомні навантаження на заклепки, які з’єднують ці обшивки. 

Вирішення цієї проблеми потребує нових підходів щодо організації 

експлуатації, виконання ремонту та відновлення АТ військового призначення у 

рамках виконання Програми імпортозаміщення. Ефективність процесу 

імпортозаміщення конструктивних елементів, кріпильних деталей та застосованих 

матеріалів залежить від впровадження результатів наукових досягнень. Вивчення і 

теоретичне узагальнення механізмів фізичних процесів, що проходять у матеріалах, 

елементах конструкції, функціональних системах та агрегатах, усвідомлення їх 

загальних закономірностей дозволяють зробити експлуатаційну науку точною. А це, 

в свою чергу, дає можливість у більш повній мірі використати потенційні ресурсні 

можливості АТ. 

З метою усунення негативного факту розхитування заклепок ВОЗ, які 

встановлені на стулках верхнього входу повітрозабірника розроблено пропозиції, 

що спрямовані на виключення порушення цілісності з'єднань в умовах експлуатації 

літака шляхом заміни існуючих заклепок з наявністю різьбових з’єднань на 

заклепки, які не мають різьбових пар.  

Пропонується заміна старого заклепкового з’єднання на нове більш сучасне і 

надійне, з застосуванням заклепки із замикаємим осердям по NAS1919C [3]. 

Показники міцності даних заклепок відносно заклепок ВОЗ перевищують у 

2…2.4 рази. 

Порівняння механічних властивостей наведено у таблиці 1. Значна перевага 

спостерігається також у характеристиках міцності та у масових параметрах. 

Проста і надійна технологія встановлення заклепок з замикаючим сердечником 

дозволяє провести заміну заклепок ВОЗ під час проведення планового ремонту 

літака в АРП. 
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Таблиця 1 

Механічні характеристики односторонніх заклепок 

Тип заклепок  
Діаметр, 

мм 

Маса 1000 шт. 

(без хвостовика),  

кг 

Руйнівне зусилля на 

зріз, Н розрив, Н 

ЗВОЗ по ОСТ 1 11200-73 5,0 2,32 10 787 4 903 

ЗзЗС по NAS1919 B 

(алюмінієвій сплав) 
6,3 1,36 8 762 5 337 

ЗзЗС по NAS1919 M 

(монель) 
6,3 4,99 17 792 11 565 

ЗзЗС по NAS1919 C 

(сталь) 
6,3 4,54 18 904 11 565 

 

Проведений аналіз факту розкручування заклепок ВОЗ свідчить, що даний 

процес відбувається частіше на стулках № 4 та № 5, так як під час польоту літака 

реалізується більша амплітуда коливань. Перевагою нового заклепкового з’єднання 

– заклепка з замикаючим сердечником (ЗзЗС) – полягає у відсутності різьбової пари, 

що, у даному випадку, виключає можливість відкручування внутрішнього болта, 

який фіксується відповідним кільцем шляхом його деформації.  

Враховуючи дослідження проблеми стулок верхнього входу повітрозабірника 

літаків типу МиГ-29, необхідно ввести ремонтний бюлетень з заміною на стулках 

№4 та №5 усіх заклепок ВОЗ на заклепки із замикаємим осердям по NAS1919C та 

аналогічною заміною на стулках №1, №2 та №3 заклепок ВОЗ, на яких виявлено 

невідповідність технічним вимогам. 
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На озброєнні авіаційних частин та підрозділів Збройних Сил України 

знаходиться модернізована авіаційна техніка, яку необхідно підтримувати у 

справному стані. Це одна з актуальних проблем, від якої залежить боєздатність 

Збройних Сил України та воєнна безпека держави. Все це потребує високого рівня 

професійної підготовки інженерно-технічного складу. 

На сьогодні в авіаційних частинах Збройних Сил України експлуатуються 

модернізовані двигуни АИ-25ТЛШ у складі учбово-бойових літаків Л-39М1(М). 

Двигун АИ-25ТЛШ являється модифікацією серійного двигуна АИ-25ТЛ, 

який знаходиться в експлуатації з 1973 року. Слід відмітити, що двигун АИ-25ТЛ, 

який установлений на учбово-тренувальному літаку Л-39, не обладнаний системами 

сигналізації помпажу та протипомпажного захисту [1]. 

При модернізації двигуна АИ-25ТЛ в його конструкцію було внесено такі 

зміни: 

встановлено додатковий приймач повного тиску у вхідному направляючому 

апараті (ВНА) компресора низького тиску (КНТ); 

встановлено пневмоприводний агрегат регулювання вхідним направляючим 

апаратом компресора високого тиску (КВТ); 

змінено конструкцію привода лопаток ВНА КВТ; 

встановлено новий агрегат висотної корекції автомата прийманістості; 

встановлено трубопроводи, що забезпечують роботу агрегатів регулювання 

ВНА й агрегату висотної корекції автомата прийманістості; 

введено сопловий апарат турбіни високого тиску (ТВТ) із поліпшеним 

охолодженням; 

установлено укорочене сопло внутрішнього контуру; 

збільшено кількість термопар виміру температури газу за турбіною низького 

тиску (ТНТ); 

виконано заміну електроколектору двигуна на новий, який виготовлено за 

сучасною технологією [2]. 

â Бондар А.В., Шумілін Г.О., Агамова Р.Г., 2020 
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Проведена модернізація двигунів АИ-25ТЛШ дозволила поліпшити льотно-

технічні характеристики учбово-тренувального літака Л-39М(М1) при експлуатації 

в умовах високих температур, які виникають при польотах на великих швидкостях 

та малих висотах. 

В той же час, на жаль, використання максимальних можливостей двигуна  

АИ-25ТЛШ після його модернізації призвело до погіршення показників 

надійності [3, 4]. 

Оцінку експлуатаційної надійності парку двигунів АИ-25ТЛШ проведено за 

аналізом донесень й відомостей про відмови та несправності [5]. 

Аналіз несправностей парку двигунів, які мали місце наразі в експлуатації, 

проведено з метою: 

визначення найменш надійних вузлів, деталей, агрегатів двигунів; 

визначення причин виникнення несправностей. 

Станом на 01.01.2020 року у справному стані знаходилось близько 75% парку 

двигунів АИ-25ТЛШ. 

Для визначення найменш надійних вузлів двигуна АИ-25ТЛШ за період              

2018 – перша половина 2020 років проведено аналіз виявлених несправностей, до 

яких відносяться: 

стрибок температури газів за турбіною (помпаж) – 13%; 

оберти малого газу не відповідають технічним вимогам – 10%; 

відмова блоку регулювання температури – 2% (рисунок 1). 

 

Підвищення Т4

13%

Оберти МГ не 

відповідають ТВ   

10%

Відмова  БРТ 

2%

Справні 

75%

 

Рис. 1. Розподіл несправностей двигуна АИ-25ТЛШ та його систем 

 

Основною причиною стрибка температури газів за турбіною двигуна  

АИ-25ТЛШ стало несвоєчасне відкриття клапану перепуску повітря (КПП) за         

ІІІ ступенем КВТ, що призвело до зниження газодинамічної стійкості двигуна і, як 

наслідок, до помпажу компресора. 

Як відомо, помпажні явища ГТД найчастіше супроводжуються зростанням 

температури газів за турбіною. Це є наслідком короткочасного зниження витрати 
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повітря через двигун, за умови подачі певний час паливорегулюючою апаратурою 

приблизно сталої витрати палива в камеру згоряння.  

Двигун АИ-25ТЛШ не має активної системи запобігання та ліквідації 

помпажу. Газодинамічна стійкість двигуна АИ-25ТЛШ в усьому діапазоні 

режимів його роботи та умов польоту забезпечується узгодженою роботою 

агрегатів системи автоматичного керування, а саме агрегатів 9027 та 9254, які 

керують положенням вхідних направляючих апаратів (ВНА) КВТ та роботою 

КПП за ІІІ і V ступенями КВТ, а також певними експлуатаційними обмеженнями, 

виконання яких покладено на екіпаж. 

Невідповідність обертів технічним вимогам, в основному, пов'язана з 

“усадкою” пружин агрегату 9254 і усувається відповідними регулюючими гвинтами. 

Позаштатна робота електронної системи регулювання температури (БРТ) 

пов'язана з похибками при її налаштуванні та відмовою елементної бази. 

Більшість виявлених несправностей було усунуто силами експлуатуючої 

частини шляхом заміни некондиційних вузлів або агрегатів на справні. Виявлені 

несправності в більшості випадках не призвели до негативних наслідків при 

експлуатації літаків. Однак, на двигуні АИ-25ТЛШ №7082521300226ДР1 стрибок 

температури призвів до пошкодження всіх (51 од.) лопаток соплового апарату 

1 ступеню ТВТ. 

Таким чином, за результатами проведених досліджень, аналізу 

експлуатаційної надійності двигунів АИ-25ТЛШ можливо стверджувати, що з 

метою підвищення надійності двигунів АИ-25ТЛШ необхідно продовжувати роботи 

з підвищення надійності агрегатів паливорегулюючої апаратури, а саме –  агрегату 

паливному 9254, насосу паливному 9255, регулятору ВНА КВТ 9027, висотному 

коректору прийманістості 8969. 
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ДО ПИТАННЯ ВИБОРУ КЛЕЙОВИХ МАТЕРІАЛІВ  
ДЛЯ РЕМОНТУ АВІАЦІЙНОЇ ТЕХНІКИ 

 
Розглянуто питання заміни нормативно 
визначених клейових матеріалів, які 
застосовуються при експлуатації та ремонті 
авіаційної техніки, сучасними світовими аналогами 
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У авіації Збройних Сил (ЗС) України склалася напружена ситуація з 
постачанням та застосуванням клейових матеріалів (клеїв та герметиків), що 
використовуються при ремонті та експлуатації (військовому ремонті) авіаційної 
техніки (АТ). Це пов’язано з кількома факторами. 

По-перше, у зв’язку з несприятливим станом хімічної промисловості, 
спостерігається припинення виробництва цілого ряду хімічних продуктів, які 
використовувалися в якості вихідних компонентів у складі широкого переліку клеїв 
та герметиків. Тобто деякі клейові матеріали зняті з виробництва. 

По-друге, більшість клеїв та герметиків, що застосовуються на АТ ЗС України, 
розроблені науково-дослідними установами, які після розпаду СРСР залишилися за 
межами України (Всесоюзний інститут авіаційних матеріалів (ВІАМ) та інші). 

По-третє, основні виробники клейових матеріалів та компонентів до них 
також залишилися за межами України (переважно на території Російської 
Федерації). Деякі виробники, в зв’язку з кризовими явищами, які склалися в 
економіках колишніх республік СРСР, в тому числі, і в авіаційній галузі, та значним 
зниженням за цих причин попиту на свою продукцію, припинили своє існування. 

По-четверте, більшість клейових матеріалів була розроблена в 50-ті…70-ті 
роки ХХ століття і технологічний процес їх застосування та їх технологічні й 
експлуатаційні характеристики цілком відповідають розвитку науки і техніки того 
часу, але вони не відповідають вимогам сучасності. 

Тому гостро стало питання заміни нормативно визначених для ремонту АТ 
клейових матеріалів сучасними світовими аналогами. За останні роки 
підприємствами світової авіаційної галузі створена широка гамма клеїв та матеріалів 
на їх основі, які відповідають високим вимогам, що пред’являються до АТ. Ці 
матеріали мають поліпшені технічні характеристики: підвищені міцнісні 
характеристики і теплостійкість, зменшені токсичність і екологічна небезпечність. 
Поліпшені і характеристики технологічних процесів застосування цих матеріалів 
(зменшені їх трудомісткість та енерговитратність, поліпшені часові характеристики 
тощо), що має суттєве значення при військовому ремонті АТ під час бойових дій. 
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При проєктуванні авіаційної техніки вибір клейового матеріалу здійснюється в 

межах триєдиного завдання: розробка конструкції, вибір клею та розробка 

технології склеювання. Цей принцип (єдність конструкторсько-технологічного 

рішення) був сформульований на початку 80-х років ХХ століття. Але процес 

вибору клейового матеріалу замість існуючого має свої особливості, пов’язані з тим, 

що конструкція вже існує. 

При цьому на першому етапі здійснюється аналіз існуючого з’єднання (просте 

клейове чи клейомеханічне) та визначення діючих навантажень у ньому. Також 

приймається до уваги серійність виробництва, організаційна форма збирання виробу тощо. 

На другому етапі аналізуються умови експлуатації конструкції у виробі із 

зверненням уваги на інтервал температур, в якому працюватиме клейове з’єднання. 

На третьому – з урахуванням вимог конструкції й технології – здійснюють 

вибір клейового матеріалу. 

У загальному вигляді, прийняття рішення про вибір клейового матеріалу 

полягає в генеруванні множини варіантів рішення й виборі з цієї множини спочатку 

деякої підмножини, а потім і оптимального рішення. Таке прийняття рішення 

підкорюється закономірностям теорії прийняття рішень, однак має такі особливості [1]: 

переважають описові форми представлення знань про клейові матеріали та 

технології склеювання; 

складна логіка міркувань та складний вплив різних факторів; 

велика роль емпіричних чинників; 

ітераційний характер прийняття рішення, тобто рішення про вибір клейового 

матеріалу для конкретної конструкції формується в результаті послідовного 

наближення до найбільш прийнятного для даних умов (особливості конкретного 

виробництва) варіанту; 

взаємопов’язаність етапів припускає застосування принципу неостаточності 

рішення, що дозволяє отримувати не одне, а кілька можливих рішень; 

при виборі клейового матеріалу можливо застосування принципу 

спадкоємності, тобто коли деякі рішення використовуються для аналогічних 

ситуацій (у тому числі, проєктних).  

Вибір клею відноситься до групи проєктних рішень і тому, як і будь-яке 

проектне рішення, заснований на взаємодії процедур синтезу й аналізу. 

Вихідними даними при виборі клейового матеріалу повинно бути технічне 

завдання, в якому звичайно вказуються такі вимоги до клейозбірної конструкції: 

характер навантаження, тобто всі види навантажень, які безпосередньо 

впливають на клейове з’єднання (зсув, відрив, нерівномірний відрив тощо); 

величина цього навантаження й тривалість його впливу; 

інтервал робочих температур і тривалість їх впливу; 

типи робочих середовищ, тривалість перебування клейозбірного вузла в даних 

середовищах та їх температурні умови. 
На підставі цих даних приймають рішення про синтез (або вибір) початкового 

варіанту структури об’єкту. У даному випадку під структурою об’єкту мається на 
увазі послідовність виконання переходів в технологічному процесі склеювання. 
Наприклад, клейозаклепкові з’єднання можуть бути отримані при таких варіантах: 
заклепування по затверділому шару клею; заклепування по незатверділому шару 
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клею; нанесення клею після заклепування. Кожний з цих варіантів має свої переваги 
й недоліки та, в основному, визначає вимоги до клейового матеріалу. 

Існує думка [2], що вибір клейових матеріалів, розрахунок основних 
параметрів з’єднання, оцінка його властивостей тощо є питаннями звичайного 
досвіду та якщо цей досвід підсумувати, то можливо закласти всі параметри в 
комп’ютер, який здатний обрати відповідні клейові матеріали. 

У дійсності завдання вибору клею достатньо складно формалізувати, так як 

складно розділити питання структурної оптимізації (визначення послідовності 

елементів технологічного процесу склеювання) і параметричної оптимізації 

(визначення методів підготовки поверхні, вибір засобів нанесення клею, які 

забезпечуватимуть задані вимоги точності дотримання технології тощо). 

Дані про властивості клеїв виробники або розробники клею розміщують у 

своїх фірмових проспектах, їх також можна знайти в інших джерелах відкритої 

інформації. Однак необхідно пам'ятати, що дані про типи клеїв і їх властивості 

носять обмежений характер як засоби вибору певного типу клею, так як вони в 

жодному разі не дають уявлення про взаємозв'язок між усіма основними 

властивостями клеїв. Крім того, для промислових клеїв, отриманих на основі 

полімерів, що належать до певного хімічного класу, характерним є широкий 

діапазон значень властивостей, і існує також значне перекриття властивостей між 

композиціями на основі полімерів, що відносяться до різних класів. Отже, певне 

поєднання властивостей не повинно пов'язуватися з будь-яким єдиним хімічним 

складом і склад клею іншого хімічного типу може бути більш технологічно 

відповідним. Вивчення фірмових каталогів та проспектів полегшує вибір клеїв для 

простих випадків застосування і дозволяє відразу виключати клеї, що не 

відповідають вимогам при розгляді більш важких та складних проблем.  

Але при розгляді конкретних конструкцій не рекомендується обирати клеї, 

спираючись тільки на вже наявний досвід подібного їх застосування. Якщо клей 

підбирають за таким принципом, може трапитися, що обраний матеріал був 

спочатку розроблений для спеціальних цілей і в передбаченому новому варіанті 

його використання не забезпечить найкращі робочі характеристики. Слід звертати 

увагу на те, що всередині кожного хімічного класу клеїв є матеріали з 

найрізноманітнішими властивостями. Класи клеїв безперервно удосконалюються, 

видозмінюються, і постійно створюються нові. Слід також мати на увазі, що за 

останні роки були розроблені клеї, дія яких заснована на інших хімічних процесах 

(наприклад, анаеробні клеї), та універсальні клеї високої міцності, які можуть 

замінити не один, а декілька нормативно визначених клеїв. Неврахування існування 

цих клеїв при виборі перспективних клеїв було б помилковим. 

При виборі клею для конкретного призначення і конкретних умов експлуатації 

клеєного виробу необхідно врахувати дуже багато чинників. У даний час не існує 

універсальних клеїв, які задовольняють весь комплекс вимог для склеювання будь-

яких субстратів при будь-яких можливих умовах експлуатації клеєних конструкцій. 

Тому часто доводиться йти на компроміс і, виходячи з необхідних властивостей 

з'єднання, вирішувати, яка з вимог у даному випадку є більш, а яка – менш 

важливою. Характеристики матеріалів, що склеюються, міцнісні і технологічні 

вимоги, що пред'являються до клею, зазвичай є головними факторами, які 
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насамперед слід оцінити. Після задоволення головних вимог необхідно вишукати 

найкращі можливості для забезпечення будь-яких інших вимог. Недостатньо 

сказати, що потрібен високоміцний клей для приклеювання гуми до металу, та який 

працює при низьких температурах. Подібний запит не містить таку інформацію, як 

рівень необхідної міцності, характер навантаження, що впливає на клейове 

з’єднання (наприклад, рівномірний відрив, стиск, зсув тощо), тип гуми (на основі 

натурального або синтетичного каучуку і природа еластомеру), тип металу (чорний, 

кольоровий або якийсь сплав), мінімальна робоча температура (вище або нижче 

0 °С). Не згадуються також розміри деталей, що склеюються, і клеєної конструкції; 

умови витримки при експлуатації, а також безперервність або періодичність їх 

впливу; технологічні вимоги до клею і багато інших важливих чинники. Слід 

пам'ятати, що клеї відносяться до числа матеріалів, які можуть впливати на 

субстрати, які склеюються, і, в свою чергу, піддаються їх впливу. Робочі 

характеристики клею завжди залежать від умов експлуатації. 

Практика складання вимог до клею лише на основі його хімічної природи 

також є помилковою. Вимоги за фізико-механічними характеристиками клейового 

з'єднання можуть бути задоволені рядом клеїв цілковито різної хімічної природи. 

Кілька різних за природою термореактивних клеїв можуть з успіхом склеювати 

деревину або метал і забезпечать задоволення вимог специфікації, яка передбачає 

експлуатацію з'єднання при температурах вище 70°С. Прагнення досягти дуже 

високого рівня тих чи інших характеристик міцності, як правило, призводить у 

кінцевому рахунку до програшу в інших властивостях або до збільшення вартості. 

Необхідно встановлювати вимоги до клею дуже обережно і при цьому 

усвідомлювати, що завищення їх показників є небажаним, а іноді може навіть 

призвести до зниження надійності клеєної конструкції. 

Для правильного вибору сучасного клейового матеріалу, замість нормативно 

визначеного, розроблено з урахуванням [3] розширений контрольний перелік 

найважливіших факторів, на які треба звернути особливу увагу та, які підлягають 

ретельній оцінці при виборі клею (таблиця 1). Цей контрольний перелік необхідний 

для коректної постановки завдання постачальникам клеїв, він сприятиме правильному 

вибору клею для конкретного випадку застосування з урахуванням мінімальних 

витрат на придбання клею і реалізацію технологічного процесу склеювання.  
Остаточне рішення про вибір клейового матеріалу повинно прийматися після 

серії стендових випробувань, умови проведення яких максимально наближені до 
умов експлуатації клейозбірної конструкції. 

Таблиця 1 

Контрольний перелік факторів 
№ 

з/п 

Фактор 

вибору 

Характеристики клейового матеріалу та клейового з’єднання 

1 Вимоги, що 

пред'являють-

ся до клеєних 

виробів 

Склеювання, герметизація, ізоляційні властивості, капсулювання і 

зміцнення з'єднань при удосконаленні, масовість виробництва, 

ремонт і експлуатація 

2 Поверхні, що 

склеюються 

Відомості про склеювані матеріали, торгові марки або специфікації 

на них, обробка поверхні і основа склеюваного матеріалу, хімічна 

природа, фізичний стан, типи сплавів 
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Кінець таблиці 1 
3 Форма 

поставки 

клею 

З розчинником або на водній основі; у вигляді мастики, 

пастоподібний, рідкий, плівковий, порошкоподібний; одно-, 

двокомпонентний 

4 Метод 

нанесення 

Ручний або машинний, пензлем, ножем, лопаткою, екструдером, 

розпиленням, валками, зануренням 

5 Технологічні 

вимоги 

В'язкість, тривалість збереження липкості, температурно-часові 

параметри при сушінні і затвердінні, життєздатність, відкрита і 

закрита витримки, тиск при затвердінні клею, необхідний спосіб 

підготовки поверхні субстратів, рекомендовані умови і обмеження 

при застосуванні технологічного обладнання, операції, які 

здійснюються після склеювання (очищення, фарбування тощо) 

6 Конструк-

тивні 

особливості 

Тип з'єднання (внапуск, встик тощо), площа склеювання, кількість 

деталей, що склеюються 

7 Міцнісні 

вимоги 

Тимчасове кріплення; помірна, низька, висока (конструкційна) 

міцність 

8 Навантажен-

ня, які діють 

на з'єднання 

Постійно діючі, повторювані або циклічні навантаження; напрямок 

прикладання навантаження; відрив, зрушення, стиск, рівномірний 

відрив, позацентрове розтягнення 

9 Умови 

експлуатації 

Безперервний, повторюваний, циклічний вплив тепла або холоду, 

рівень робочих температур і тиску, кліматичні умови, вплив 

вологості, води (гаряча або холодна), хімікатів (у тому числі, 

наявних у навколишній атмосфері), сонячного світла і радіації, 

рідких розчинників та їх парів, експлуатація на відкритому повітрі 

(місце розташування, відкритий вплив або перебування під 

навісом), всередині приміщення (при звичайній або контрольованій 

атмосфері), вплив біологічного середовища тощо 

10 Інші 

фактори 

Вартість, термін експлуатації, токсичність, горючість, запах, колір, 

корозійні властивості, термічні, електричні, хімічні і оптичні 

властивості 
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Для забезпечення надійного захисту територіальної цілісності та 

недоторканості державного кордону України авіаційні частини Повітряних Сил 

Збройних Сил України (ПС ЗС України) повинні підтримувати високу боєздатність і 

готовність до виконання завдань за призначенням, що досягається високим рівнем 

боєготовності особового складу та справності авіаційної техніки. 

На озброєнні частин та підрозділів тактичної авіації ПС ЗС України 

перебувають літаки третього та четвертого поколінь (Су-24, Су-25, Су-27,              

МиГ-29 та їх модифікації), які задовольняють цілому ряду специфічних вимог, що 

пред’являються до сучасних літальних апаратів [1]. 

Водночас слід зазначити, що вказані літальні апарати є авіаційною технікою 

розробки та виробництва часів існування Радянського Союзу і були виготовлені в 

кінці 80-х – на початку 90-х років на авіаційних заводах, що на цей час в 

переважній більшості знаходяться на території Російської Федерації. 

Незважаючи 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 авіаційної 

техніки, практично не було реалізовано жодного спільного проєкту в інтересах 

авіації ЗС України. 
Враховуючи зазначене, сучасний етап експлуатації авіаційної техніки (АТ) 

іноземної розробки і виробництва, яка перебуває на озброєнні в ПС ЗС України, 
характеризується тим, що [2]: 

авторський нагляд з боку розробників і виробників АТ не здійснюється, 
відповідальність за працездатність АТ покладається на експлуатантів; 

експлуатація АТ проводиться в умовах обмеженого фінансування, що не 
дозволяє в повному обсязі відновлювати її технічний стан шляхом виконання 
капітально-відновлювальних ремонтів;  

технічний стан АТ характеризується суттєвим вичерпанням встановлених 
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показників, що призводить до необхідності збільшення її строків служби та 
ресурсу і тим самим призводить до необхідності розширення експлуатаційного 
інтервалу життєвого циклу АТ.  

В цих умовах експлуатантом АТ разом з науково-дослідними установами 

України в якості основної технології підтримки справності (працездатності) АТ 

використовується комплекс заходів, що включає: 

дослідження, направлені на визначення реального технічного стану 

конкретних виробів АТ; 

проведення наукового аналізу інформації про стан і надійність АТ; 

підготовку і прийняття рішень про можливість подальшої експлуатації АТ; 

створення відповідних структур, оснащених сучасною діагностичною 

апаратурою;  

проведення необхідних досліджень з метою відпрацювання та 

впровадження нових методик контролю технічного стану АТ; 

переведення АТ на прогресивні і більш економічні стратегії експлуатації, в 

основу яких покладаються концептуальні принципи експлуатації за технічним 

станом [3]. 

Для вирішення перелічених питань Державним науково-дослідним інститутом 

авіації (ДНДІА) було сформовано поетапну стратегію технічної експлуатації 

авіаційної техніки, за якою не здійснюється авторський нагляд: 

I етап (1992…1996) – створення національної системи підтримки та 

відновлення справності АТ; 

II етап (2006…2011) – індивідуальне продовження встановлених показників 

АТ, переведення її на експлуатацію за технічним станом та виконання заводського 

ремонту; 

III етап (2011…2017) – розробка та реалізація “Концепції підтримання 

справності та бойового потенціалу авіації ПС ЗС України на період до 2025 року”; 

IV етап (2017…2030) – реалізація заходів “Комплексної програми досліджень 

з метою визначення граничних термінів експлуатації АТ”. 

На цей час в рамках четвертого етапу 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 літальних апаратів та їх 

конструкції за кожним типом АТ з можливістю їх локалізації засобами контролю і 

діагностики і подальшого відновлення шляхом ремонту або заміни [3]. 

В таких умовах вплив системи технічної експлуатації АТ на безпеку польотів, 

економічність і ефективність бойового застосування літальних апаратів безперервно 

зростає та займає особливе місце серед інших заходів. 

Технічна експлуатація виробів авіаційної техніки – комплекс робіт, які 

виконуються на виробах АТ на етапах приведення її у встановлений ступінь 

готовності до використання за призначенням, підтримання цього ступеня 

готовності, використання за призначенням, зберігання і транспортування (рис.1). 

Технічна експлуатація є складовою частиною інженерно-авіаційного 

забезпечення [4]. 
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Система технічної експлуатації авіаційної техніки частин та підрозділів 

тактичної авіації являє собою сукупність об'єктів технічної експлуатації, льотного та 

інженерно-технічного складу, засобів технічної експлуатації і системи управління 

процесом технічної експлуатації, які взаємодіють з метою підтримки і відновлення 

справності або працездатності літального апарату (рис. 2). 

 

 
 Система технічної експлуатації авіаційної техніки повинна задовольняти 

таким критеріям: 

1. Безпеці функціонування виробу в польоті, яка необхідна для забезпечення 

достатньо високого рівня безпеки польотів в цілому. 

2. Мінімальній кількості затримок вильотів через простої літальних апаратів 

під час технічного обслуговування (ремонту). 

Система технічної експлуатації 

Система льотно-технічної 

експлуатації 

Система технічного 

обслуговування і ремонту 

О
б

’є
к
т 

л
ь
о

тн
о

-

те
х
н

іч
н

о
ї 

ек
сп

л
у
ат

ац
ії

 Л
А

 

Л
ьо

тн
и

й
 с

к
л
ад

 

П
р
о
гр

ам
а 

  

п
о
л

ь
о

ту
 

З
ас

о
б

и
 л

ь
о

тн
о

-

те
х
н

іч
н

о
ї 

ек
сп

л
у
ат

ац
ії

 

О
б

’є
к
т 

те
х
н

іч
н

о
ї 

ек
сп

л
у
ат

ац
ії

 

З
ас

о
б

и
 т

ех
н

іч
н

о
ї 

ек
сп

л
у
ат

ац
ії

 т
а 

р
ем

о
н

ту
 

ІТ
С

 

П
р
о
гр

ам
а 

те
х
н

іч
н

о
ї 

ек
сп

л
у
ат

ац
ії

 

Рис. 2. Структура системи технічної експлуатації 
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3. Справності літальних апаратів, яка необхідна для безпечного виконання 

польотів. 

4. Забезпечення необхідних економічних трудових та матеріальних витрат на 

технічну експлуатацію. 

Для забезпечення виконання перелічених критеріїв стратегія технічної 

експлуатації визначає політику і витрати на технічну експлуатацію виробу і висуває 

певні вимоги до всіх елементів системи технічної експлуатації, тобто до об'єктів, 

засобів, виконавців і до зв'язку між цими елементами, визначеними в документації.  

Виходячи з прийнятих стратегій технічної експлуатації [5] існує три види 

систем технічної експлуатації авіаційної техніки (рис. 3). 

 

 
 Система експлуатації АТ по напрацюванню – це така система експлуатації, 

при якій застосовується стратегія технічної експлуатації по напрацюванню, згідно з 

якою перелік і періодичність виконання операцій визначаються значенням 

напрацювання (календарного терміну експлуатації) виробу з початку експлуатації 

(ЗПЕ), після останнього ремонту (ПОР) капітального або середнього, незалежно від 

фактичного технічного стану конкретного зразка авіаційної техніки. 

Переваги системи: 

можливість підтримки необхідного рівня справності всього парку літаків, за 

рахунок планування ступінчатого вироблення ресурсу; 

можливість введення в дію експлуатаційної та ремонтної документації, єдиної 

для всього парку АТ, так як періодичність і обсяг робіт однаковий для всіх літаків; 

проведення трудомісткого кількісного контролю передбачається тільки в 

досить рідкісні моменти виконання профілактичних і ремонтних робіт. Перевірка 

працездатності проводиться часто; 

забезпечення планової, ритмічної роботи підрозділів інженерно-авіаційної 

служби (ІАС), що виконують профілактичні та ремонтні роботи. 

Недоліки системи: 

нераціональне використання потенційної працездатності конкретних об'єктів, 

оскільки частина з них передчасно виводиться з експлуатації на профілактику; 

Виды систем технической эксплуатации авиационной техники 

По состоянию По наработке Смешанная система 

С контролем 

параметров 

С контролем 

уровня 

надежности 

Рис. 3. Классификация систем технической эксплуатации авиационной техники 

Існуючі види систем технічної експлуатації АТ 

За технічним станом По напрацюванню Змішана система (планово-

попереджувальна) 

З контролем 

параметрів 

З контролем 

рівня 

надійності 

Рис. 3. Класифікація існуючих систем технічної експлуатації АТ 
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можлива поява частих відмов деяких об'єктів через запізнювання їх виведення 

на профілактичні роботи; 

ускладнене прогнозування технічного стану об'єктів. Це обумовлене тим, що 

кількісний контроль здійснюється рідко, тому виконання передбачається тільки під 

час профілактичних робіт. 

Цю систему технічної експлуатації доцільно застосовувати для виробів, що 

мають тенденцію до істотного зростання інтенсивності відмов після певного 

напрацювання, при незначному відхиленні значень напрацювань на відмову, 

переважно для виробів АТ, відмови яких впливають на безпеку польотів. 

Система експлуатації АТ за технічним станом – це така система експлуатації, 

при якій застосовується стратегія технічної експлуатації, згідно з якою перелік і 

періодичність виконання операцій з технічного обслуговування визначається 

фактичним станом виробу в момент початку технічної експлуатації [6].  

Контроль технічного стану об'єкта може бути безперервним (і в польоті 

також) або періодичним. Періодичність контролю може встановлюватися єдиною 

для парку виробів або призначатися окремо для кожного виробу за результатами 

прогнозування його технічного стану.  

Операції з технічної експлуатації призначаються при виявленні 

предвідмовного або непрацездатного стану виробу.  

Оскільки операції з технічної експлуатації можуть призначатися при 

виявленні передвідмовного або непрацездатного стану виробу, то, відповідно, 

існують дві стратегії технічної експлуатації за станом: 

з контролем параметрів; 

з контролем рівня надійності. 

 Система технічної експлуатації АТ за станом з контролем параметрів – це така 

система, при якій рішення про призначення термінів виконання та обсягу контролю 

технічного стану й профілактичних робіт, а також рішень щодо направлення в 

ремонт (і його обсяги) та зняття з експлуатації й списання об'єктів авіаційної 

техніки, приймається на основі інформації про фактичний стан кожного об'єкта (за 

діагностичними параметрами). 

 При застосуванні даної системи об'єкт авіаційної техніки експлуатується до 

передвідмовного стану. Для виявлення передвідмовного стану використовується 

принцип призначення попереджувальних допусків на діагностичні параметри. 

Переваги системи: 

забезпечення високої безвідмовної роботи авіаційної техніки в польоті, за 

рахунок раннього попередження відмов при постійному стеженні за змінами 

параметрів; 

максимально можливе використання потенційної працездатності об'єкта. 

 

 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. № 16(23) 
 

 158 

Недоліки системи: 

дана система може бути застосована тільки для об'єктів, параметри яких 

достатньо плавно змінюються з часом; 

необхідність проведення контролю, профілактики та ремонту на різних 

об'єктах конкретного ЛА в випадкові моменти часу; 

необхідність високого рівня контролепридатноті об'єктів, автоматизація 

контролю і прогнозування зміни параметрів. 

 Система технічної експлуатації АТ за станом з контролем рівня надійності – 

це така система, при якій об'єкти експлуатуються до моменту їх відмови без 

проведення на них попередніх профілактичних робіт. 

Відновлення роботи об'єктів при відмовах здійснюється шляхом проведення 

військового ремонту, а підтримання необхідного рівня безвідмовності – за рахунок 

проведення доробок авіаційної техніки. 

При досягненні граничного стану об'єкт направляється в заводський ремонт. 

Таку систему доцільно застосовувати для об'єктів, відмови яких не впливають на 

безпеку польотів, а значення напрацювання на відмову досить великі і мають істотні 

відхилення від середнього значення. 

 Переваги системи: 

повне використання потенційної працездатності об'єкта; 

відсутність необхідності мати в ІАС підрозділ для виконання профілактичних 

робіт. 

Недоліки системи: 

значне запізнення у здійсненні технічних заходів щодо підвищення рівня 

надійності; 

велика ймовірність численних авіаційних подій і передумов до них через 

відмови об'єктів, що мають низьку надійність. 

Планово-попереджувальна система технічної експлуатації АТ – це така 

система, при якій обсяг і періодичність профілактичних робіт на об'єктах авіаційної 

техніки, тривалість їх експлуатації до передачі в ремонт або списання 

встановлюються, як правило, нормативно-технічною документацією, але можуть 

також визначатися в залежності від їх фактичного технічного стану. 

Дана система технічної експлуатації є діючою у бригадах тактичної авіації та 

передбачає проведення профілактичних робіт як по напрацюванню, так і за 

технічним станом об’єктів, що експлуатуються.  

 Планово-попереджувальній системі технічної експлуатації притаманні риси, 

які мають системи зі стратегією експлуатації по напрацюванню і системи 

експлуатації за технічним станом: 

1. За напрацюванням: 

встановлення авіаційної техніки призначеного і межрегламентного ресурсів, 

які не враховують фактичного стану конкретних об'єктів авіаційної техніки; 
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визначення міжрегламентних ресурсів, обсягу і періодичності виконання 

регламентних робіт і всіх видів підготовок АТ до польотів; 

встановлення періодичності проведення паркових днів, періодичних оглядів, 

підготовок до літньої (зимової) експлуатації АТ. 

2. За технічним станом: 

цільові огляди і перевірки, призначені для детальної перевірки окремих 

агрегатів і систем АТ, дозволяють прогнозувати технічний стан об'єкта. Це елементи 

системи технічної експлуатації АТ за станом з контролем параметрів; 

доопрацювання авіаційної техніки, що дозволяють значно підвищити її 

надійність шляхом усунення конструктивно-виробничих недоліків. Це елемент 

системи технічної експлуатації АТ за станом з контролем рівня надійності. 

За рішенням керівного складу ІАС, виходячи з результатів аналізу надійності 

АТ, можуть плануватися і проводитися й інші позапланові профілактичні заходи, не 

передбачені в РТЕ на певний тип літального апарату. 

Таким чином, проаналізувавши існуючі системи технічної експлуатації АТ, 

можна констатувати наступне: 

1. Формування загальної стратегії управління технічним станом парку 

літальних апаратів державної авіації та впровадження на її основі відповідних 

програм і систем технічної експлуатації дозволяють успішно експлуатувати 

авіаційну техніку тактичної авіації ПС ЗС України, продовжувати (збільшувати) її 

ресурсні показники, встановлені розробником, та здійснювати переведення на 

експлуатацію за технічним станом. 

Як результат, на сьогоднішній день це надало можливість створити незалежну 

національну систему відновлення справності (забезпечення льотної придатності) 

авіаційної техніки, за якою не здійснюється авторський нагляд. 

2. При встановленні програми технічної експлуатації та ремонту АТ 

центральне місце займає визначення періодичності контролю її технічного стану. 

При цьому потрібно оцінити необхідність контролю технічного стану 

функціональної системи в процесі технічного обслуговування, сформувати перелік 

робіт з технічного обслуговування і ремонту функціональної системи, але, перш за 

все, слід визначити систему експлуатації та ремонту кожного елемента 

функціональної системи і порядок контролю за його станом і відновленням. 

3. Проведені аналітичні дослідження та узагальнення досвіду щодо 

застосування системи технічної експлуатації “за станом” дають право стверджувати, 

що експлуатація авіапарку бригад тактичної авіації, до досягнення ними реальних 

граничних показників довговічності, є технічно можливою і економічно доцільною. 

4. З метою визначення “критичних” елементів систем і конструкції планера, 

які є індивідуальними для кожного типу літальних апаратів, а ступінь небезпеки від 

наявності кожного такого елемента – індивідуальною для кожного зразка авіаційної 

техніки, при застосуванні системи технічної експлуатації АТ “за станом”, необхідне 

відповідне технічне оснащення та укомплектування особовим складом бригадних 
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підрозділів (насамперед ТЕЧ), які здійснюють відповідні дослідження та 

поглиблений діагностичний контроль авіаційної техніки. 
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СТВОРЕННЯ АРХІТЕКТУРИ БАЗИ ДАНИХ ЯК СКЛАДОВОЇ ЧАСТИНИ 

АВТОМАТИЗОВАНОЇ СИСТЕМИ ЗБОРУ ТА АНАЛІЗУ СТАТИСТИЧНИХ 
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Виконано побудову архітектури бази даних щодо 

забезпечення зберігання даних експлуатації з 

військових частин Повітряних Сил Збройних Сил 
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двигун, несправність 

 

Відповідно до програми розбудови Збройних Сил України одним із 

пріоритетних напрямків є перехід до військових стандартів управління НАТО. У 

своїй доповіді Головнокомандувач Збройних Сил України [1] зазначив, що наразі 

стоїть завдання завершити повну структурну перебудову Генерального штабу та 

органів військового управління оперативної ланки на J (G, A, N) – структуру. Цей 

шлях йде разом із глибоким рівнем автоматизації та втілення новітніх технологій IT. 

Авіаційна сфера, на відміну від багатьох інших сфер – одна з найперших 

почала втілювати ідеї автоматизації та цифровізації для підвищення ефективності і 

безпечності виконання поставлених перед нею завдань. Модернізуються та 

автоматизуються системи управління як окремим літаком, так і веденням бойових 

дій. Автоматизується система управління логістикою та забезпеченням, для більш 

точного обліку та своєчасних поставок необхідних матеріалів (ГСМ, запасних 

частин тощо). 

З кожним роком кількість слабо структурованих даних, які надходять від 

авіаційних військових частин значно збільшується, що неминуче призводить до 

залучення все більше фахівців до їх обробки. Зазвичай, дані надходять та 

зберігаються у паперовому вигляді, що не дозволяє виконувати оперативний пошук 

потрібної інформації. 

В останній час спостерігається збільшення інтенсивності використання 

державної авіації України, та, насамперед – авіації Повітряних Сил (ПС) Збройних 

Сил України. За останні 8 років (2012…2020 роки) загальний наліт авіації ПС 

збільшився в рази, що призвело до більш інтенсивної виробітки ресурсних 

показників літальних апаратів (ЛА) (рис. 1). 

© Добриденко О.М., Стрєла М.С., Наусенко Б.Ю., 2020 
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Рис. 1. Наліт двох типів ЛА за роками експлуатації 

 

Більшість ЛА авіації ПС мають наробітки з початку експлуатації значно вищі, 

ніж ті, які встановлені розробником. Така ситуація склалась в результаті 

поступового продовження призначених та міжремонтних строків служби більшості 

ЛА з метою повної реалізації їх ресурсного потенціалу. Це призвело до необхідності 

створювати більш складні алгоритми обробки статистичних даних поточного стану 

авіаційної техніки (АТ) з військових частин та підрозділів авіації ПС, що зумовлено 

необхідністю більш якісного визначення поточного та прогнозованого технічного 

стану кожного досліджуваного літака. В Державному науково-дослідному інституті 

авіації (ДНДІА) найбільшого розвитку в обробленні статистичних даних, визначенні 

граничного технічного стану літаків та їх окремих агрегатів набули роботи [2…4]. 

Деякі окремі модулі цих методів реалізовані програмно в графічному 

інтерфейсі [5, 6]. 

Проте “слабкою ланкою” в системі діагностування та прогнозування 

технічного стану є відсутність необхідних якісних статистичних даних із 

автоматичною обробкою. Існуюча система збору та аналізу даних із військових 

частин має переважно ручну роботу. Це породжує неможливість оперативного 

отримання необхідної статистичної вибірки, що не відповідає сучасним зовнішнім 

умовам із великим трафіком швидкозмінної інформації. Всі ці фактори потребують 

додаткових людино-годин на підготовку статистичної інформації, яку можливо 

використовувати для більш важливих завдань. 

В Державному науково-дослідному інституті авіації на виконання доручення 

Першого заступника Міністра оборони України № 185/2/1399 від 27.10.2016 року 

сформовані вимоги до автоматизованої системи інформаційної підтримки. 

Документація відправлена на погодження до профільних відомств та командування. 

Погодження триває. 

Також робились спроби створити локальну базу даних карток обліку 

несправностей на базі СУБД Microsoft Access, проте спроба не отримала широкого 

розповсюдження через обмежені програмні можливості, її розвиток триває. 
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Постановка завдання. 

Стаття присвячується дослідженню практичної частини конструювання 

програмного забезпечення автоматизованої системи управління обробки 

статистичних даних з військових частин авіації Повітряних сил Збройних Сил 

України. 

Мета статті полягає в розробці макету бази даних (БД) на основі архітектури 

“клієнт – сервер”. 

Перш за все, необхідно зрозуміти, який тип БД необхідно використовувати – 

реляційні БД або нереляційні БД. 

Реляційні БД використовують структуровану мову запитів (Structured Query 

Language, SQL) для визначення і обробки даних. З одного боку, це відкриває великі 

можливості для розробки: SQL – один з найбільш гнучких і поширених мов запитів. 

Його вибір дозволяє мінімізувати ряд ризиків, і буде особливо до речі, якщо має 

місце робота з комплексними запитами. Реляційні БД забезпечують цілісність 

даних, що захищає систему від непередбачуваної поведінки. З іншого боку, в SQL є 

ряд обмежень. Побудова запитів на цій мові зобов'язує завчасно спроєктувати 

архітектуру даних та їх зв’язки. 

Нереляційні БД, в свою чергу, пропонують динамічну структуру даних, які 

можуть зберігатися кількома способами: орієнтовано по колонках, документо-

орієнтовано, в вигляді графів або на основі пар “ключ–значення”. Нереляційний 

підхід дозволяє більш гнучко використовувати БД, оскільки не накладаються 

обмеження на типи даних. Такі бази використовують в проєктах, де на етапі 

розробки не має чітко сформульованого обліку БД, зв’язків між ними та взаємодії 

бази із основною програмою. Проте, такі БД, зазвичай, проєктують для зберігання 

великого об’єму неструктурованої інформації, що не може в повній мірі забезпечити 

її цілісність. Такий підхід добре зарекомендував себе при проєктуванні хмарних 

сховищ, що дозволяє рівномірно розділити обчислювальне навантаження між 

декількома серверами. 

Експлуатація АТ у ПС ЗС України чітко регламентується документацією та всі 

дані, які отримуються від АТ впродовж її експлуатації, відомі завчасно. БД повинна 

мати цілісну структуру, зміни впродовж її використання передбачаються мінімальні 

або зовсім не передбачаються (архітектура бази відома завчасно). Всі ці умови 

свідчать про те, що є доцільним використовувати реляційну базу даних. 

Формування БД відбувається за аналогією структурованої інформації, яка 

отримується від військових частин – форми 12.2. Всі дані в цій формі можливо 

розділити на дві умовні категорії: дані за літаки та за двигуни. Також із частин 

отримуються картки обліку несправностей (КОН), які використовують в оцінці 

рівня надійності АТ. Отже, БД матиме три основні таблиці: дані за літак, дані за 

двигун та дані щодо несправностей. Нижче наведені таблиці і поля, які в них 

присутні, що розроблялись відповідно до [7], та гіпотетичний приклад їх 

заповнення. 
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Таблиця 1 

Назва полів Приклад заповнення 

Дані за повітряне судно / літак: Дані за повітряне судно / літак: 

1. id літака 122 

2. Тип і модифікація літака Су-27С 

3. Дата випуску 17.06.1982 

4. Повний заводський номер літака 184352545106 

5. Бортовий номер літака 11 

6. Стан літака (справний, 

несправний) 

справний 

7. Призначений ресурс (години) 3000 

8. Призначений строк служби (роки) 20 

9. Міжремонтний ресурс (години) 1000 

10. Міжремонтний ресурс (роки) 10 

11. Наліт ЗПЕ 2500 

12. Наліт ПОР 255 

13. Кількість посадок ЗПЕ 1225 

14. Кількість посадок ПОР 750 

15. Кількість ремонтів 2 

16. Дата останнього ремонту 10.10.2020 

17. Тип і модифікація двигуна АЛ-31Ф 

18. Кількість двигунів 2 

Дані за авіаційний двигун: Дані за авіаційний двигун: 

1. id двигуна 1122 

2. Тип і модифікація двигуна АЛ-31Ф 

3. Заводський номер двигуна 9911055684 

4. Дата випуску авіадвигуна 15.09.1984 

5. Стан двигуна (справний, потребує 

поточного ремонту, потребує 

капітального ремонту) 

справний 

6. Призначений ресурс (години) 1800 

7. Призначений ресурс (роки) 20 

8. Міжремонтний ресурс (години) 400 

9. Міжремонтний ресурс (роки) 6 

10. Кількість ремонтів 1 

11. Дата останнього ремонту 12.05.2019 

12. Напрацювання (ЗПЕ) 1850 

13. Напрацювання (ПОР) 450 
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Кінець таблиці 1 

Дані по відмові:  

1. id відмови 25547 

2. id об’єкта 122 (літак) 

3. Спеціальність ЛД 

4. Система, підсистема Гідравлічна 

5. Дата відмови 17.11.2018 

6. Характер виявлення відмови / 

пошкодження 

Підтікання рідини 

7. Причина виникнення відмови / 
пошкодження (об’єкт , що 
відмовив / було пошкоджено) 

Перша гідравлічна система літака 

8. Час виявлення Передпольотна підготовка 

9. Причинність КВН 

10. Наслідки Без наслідків 

11. Спосіб усунення Заміна гумового ущільнювача 

12. Виконані заходи Проведено цільові огляди на 

літаках даного типу 

 

Головною таблицею в БД є дані за літак. Це обумовлено конструктивними та 

експлуатаційними особливостями. На одному літаку може бути один та більше 

двигунів, проте кожен двигун може бути лише на певному літаку – це зв’язок “один 

до багатьох”. Кожна відмова/несправність належить до певного літака або двигуна. 

Опираючись на вище наведене, створена принципова БД у графічному вигляді 

(рис. 2) із зазначеними зв’язками. Робота виконувалась за допомогою сервісу 

dbdesigner [8]. 

 
Рис. 2. База даних у графічному вигляді 
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Отже, наведена БД має чітку структуру та вміщує в собі інформацію, яка 

надходить від експлуатуючих військових частин. SQL код для формування таблиці 

на базі СУБД PostgreSQL завантажено файлом на репозиторій GitHub [9]. 

Висновки. 

Запропонована БД дозволить на думку авторів зберігати упорядковану 

інформацію щодо експлуатації літальних апаратів та їх двигунів. Це відкриває 

можливості до використання даних у дослідженнях щодо надійності АТ та 

прогнозуванні технічного стану. 

В подальшому дослідження полягатимуть у створенні загальної схеми 

взаємодії різних елементів системи між собою, написання окремих модулів 

програми, тестуванні та інтегруванні в експлуатацію. 
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У статті приведено метод діагностування зміни 
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Одним із способів оцінки технічного стану деталей ГТД є метод 

діагностування за зміною параметрів мастила двигуна. При цьому контролюється: 

наявність металевих часток (продуктів зносу деталей кінематичних пар і 

інших елементів) на мастилофільтрі авіаційного двигуна; 

кількість продуктів зношування; 

склад та концентрація продуктів зношування. 

Кількість продуктів зношування залежить від швидкості розвитку дефектів і є 

діагностичною ознакою технічного стану деталей. Такий напрям контролю носить 

назву “трибодіагностика”, за допомогою нього виявляються несправності деталей 

двигунів – підшипників, лабіринтових ущільнень, опор роторів, деталей коробки 

приводів, приводів агрегатів, що омиваються мастилом [1, 2]. 

В умовах старіння парку авіаційних ГТД і необхідності продовження їх 

ресурсних показників основним резервом забезпечення вимог безвідмовності 

техніки є ефективний контроль стану життєво важливих вузлів двигуна, а саме 

вузлів тертя (підшипників, шліцових та зубчастих з'єднань). В процесі зносу пар 

тертя металічні частки потрапляють в мастильну систему і накопичують інформацію 

про стан усіх вузлів. В подальшому процес аномального зносу призводить до зміни 

геометричних розмірів кінематичних пар, підвищенню рівня вібрації, виходу 

параметрів двигуна за границі нормованих значень. 

Зазвичай знос деталей починається з руйнування поверхневого шару під 

впливом динамічних навантажень. Основна причина цього процесу полягає в 

незначних відхиленнях механічних властивостей і структури матеріалу деталей. В 

місцях контакту утворюються дефекти, що сприяють зростанню концентрації 

напруги і подальшому руйнуванню матеріалу. Мастило в цьому випадку виступає, 

як носій інформації про появу дефектів (рисунок 1). 

Необхідно вміти відрізняти продукти нормального зносу, що мають місце в 

процесі усього періоду експлуатації ГТД, від металевих часток, що з'являються при 

руйнуваннях, виявлених при огляді або ремонті. 
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Нормальна крива закону зміни змісту 

металу в мастилі приведена на рисунку 2.  

За період експлуатації можна виділити три 

ділянки в процесі утворення часток зносу: 

 1 ділянка – припрацювання (триває 

близько 100 годин). У цей період осадок в 

мастилі з дрібних часток може збільшуватися 

або зменшуватися; 

2 ділянка – період нормальної 

експлуатації ГТД. На цьому етапі дрібні частки 

зносу (розміром не більше 0,5 мкм) утворюють 

пастоподібну масу з низькою в'язкістю і 

зазвичай не виявляють шкідливої дії на роботу 

двигуна; 

3 ділянка – знос наростає, дефекти 

прогресують, частки збільшується (до 60 мкм). 

      

Рис. 1. Мастилофільтр двигуна 

 

   

Рис. 2. Характер зміни концентрації часток зносу в мастилі при експлуатації 
  

При досягненні гранично-допустимої концентрації (ГДК) двигун підлягає 

усуненню від експлуатації. 

Методика попередження початку аварійного зносу, яка використовується в 

цей час, заснована на періодичному замірі рівня концентрації заліза та міді в мастилі 

і порівнянні їх із допустимими значеннями. Ця методика має низьку ефективність – 

на рівні 2…3%. 
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Причини: 

недостатній перелік контрольованих металів; 

зависокі норми щодо концентрації металів в мастилі; 

відсутність спеціалізованих рентгенівських аналізаторів; 

не забезпечений стандартизований порядок і не визначене найбільш 

інформативне місце відбору мастила для аналізу; 

великі погрішності  методів кількісної оцінки концентрації металів; 

великі обсяги витрати мастила і відповідно його додавання; 

період аномального зносу деталей підшипників опор двигуна від початкової 

стадії до спрацювання сигналізатора “стружка в мастилі” або “небезпечна вібрація” 

менше періоду відбору проб мастила для аналізу; 

більша частина продуктів зносу залишається на фільтрах і не попадає до 

вимірювання. 

При продовженні строків служби двигунам Повітряних Сил Збройних Сил 

України аналіз стану мастила є обов'язковим, але має малий вплив на остаточне 

рішення у зв'язку з недостатнім розробленням цього методу оцінки технічного стану 

і, відповідно, його інформативністю.  

Справні двигуни Д-30КП мають низькі значення параметрів часток зносу, а 

рівень гранично допустимої концентрації достатньо високий: по залізу – 6 г/т, по 

міді – 3 г/т. При продовженні строків служби цим двигунам за технічним станом не 

було ні одного випадку перевищення рівнів змісту металу в мастилі, але 

спрацювання сигналізатора “стружка в мастилі” (СМ) періодично відбуваються. 

За інформацією НВО “Сатурн” тільки 5% пошкоджень виявлено за допомогою 

аналізів проб мастила за весь період експлуатації двигунів Д-30 КУ/КП. 

Для двигунів Ал-31Ф та РД-33 величини ГДК взагалі не визначені. 

Під час експлуатації двигунів Pratt&Whitney [3] відбір та аналіз мастила 

використовується, але ГДК також не встановлені, у зв'язку з тим, що авіакомпаніями 

зафіксовано велику кількість випадків, коли ставалися проблеми з вузлами та 

агрегатами, а інформація зі сторони спектральних методів була відсутня, і навпаки. 

Рішення щодо можливості продовження експлуатації приймається з урахуванням 

інших методів контролю: витрата мастила, температура мастила, результати огляду 

магнітних пробок, мастильних фільтрів, фільтрів-сигналізаторів та інших. 

При оцінці технічного стану двигунів Rolls-Royce [4] за допомогою 

трибодіагностики розглядають фактори дослідження форми, розмірів і кількості 

частинок зносу, що затримані магнітними пробками та мастилофільтрами.                     

За допомогою трибодіагностичних методів на цих двигунах виявляється до                  

55% відмов. 

Ефективність трибодіагностики визначається показниками: 

скороченням кількості випадків вимкнення двигунів в польоті по 

спрацюванню аварійних сигналізаторів СМ; 

скороченням дострокового знімання двигунів (ДЗД) за хибним спрацюванням 

сигналізатора СМ (вірогідність 20…25%) на основі інформації про фактичний стан 

динаміки зносу двигуна і можливості її ефективного контролю; 

зменшенням кількості ДЗД за спрацюванням сигналізатора СМ. 
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Для визначення концентрації продуктів зносу в мастилі на авіапідприємствах 

переважно використовується установка БАРС-3 – аналізатор рентгенівський, 

заснований на реалізації рентгеноспектрального методу визначення змісту продуктів 

зносу в працюючих мастилах [5]. 

За хімічним складом продуктів зносу можливо встановити ті групи деталей 

двигуна, несправність яких може служити причиною підвищення концентрації 

металу в мастилі [6]: 

Fe –  тіла кочення, обойми і сепаратори підшипників, шестерні, ресори,  деталі 

ущільнень, шліцові та зубчасті з'єднання; 

Cu –  підп'ятники, мастилоущільнюючі кільця, бронзові і латунні сепаратори 

підшипників, покриті міддю шліци ресор; 

Al, Mg –  корпуси і деталі агрегатів мастилосистеми і системи суфлювання, 

корпуси коробок приводів та їх кришки. 

Досліджуючи комбінації елементів продуктів зносу в залежності від 

напрацювання, можливо встановлювати несправні вузли і певною мірою 

прогнозувати технічний стан двигуна. Для опрацювання цієї інформації необхідно 

застосовувати нові перспективні засоби та технології досліджень, розробляти 

відповідні методики та підготовити досвідчених спеціалістів. 

Наприклад, в червні 2016 року після спрацювання сигналізатора СМ двигун           

Д-30КП був знятий з експлуатації і відправлений на дослідження до авіаремонтного 

підприємства [7]. Аналіз мастила показав перевищення ГДК і по залізу, і по міді. За 

результатами досліджень було встановлено, що істинна причина – руйнування 

металокерамічної втулки вузла фланця лабіринту приводу генератора змінного струму 

ГТ60ПЧ6А. Таким чином, при наявності методик оцінки причин перевищення ГДК, 

для усунення несправності достатньо було замінити агрегат і не виконувати ДЗД. 
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У статті авторами запропоновано математичну 
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станцій управління зброєю в умовах перешкод та 

одночасної активної протидії станціям перешкод 

противника, що враховує невизначеність ситуації, 

яка складається під час ведення повітряного бою 

та алгоритм, що удосконалює існуючий підхід 

функціонування бортової РЛС УЗ за показником 

ймовірності супроводження цілі в умовах 

застосування запропонованих способів протидії 

станціям перешкод, враховуючи обмеження їх 

застосування 

 
Ключові слова: математична модель, алгоритм, метод, станція 

активних перешкод індивідуального захисту, бортова радіолокаційна 

станція управління зброєю, способи контррадіоелектронної протидії 

 

Досвід локальних війн і конфліктів показує, що авіація без засобів 

радіоелектронної боротьби має дуже низьку живучість. Застосування станцій активних 

перешкод індивідуального захисту (САП ІЗ) літаків доводить ймовірність не ураження 

літака в повітряному бою до 45…75 %, а комплексне застосування засобів 

радіоелектронної боротьби (РЕБ) дозволяє довести цю ймовірність до 80…95 %. Таким 

чином, у зв’язку з важливістю завдань, які виконуються бортовими засобами РЕБ, та їх 

ефективністю останнім часом все більш активно почали досліджуватись питання 

радіоелектронної протидії самим засобам РЕБ – так званої контррадіоелектронної 

протидії (КРЕП) [1…4]. Сьогодні для протидії станціям активних перешкод 

індивідуального захисту (САП ІЗ) є ряд способів протидії їм, використання яких має 

випадковий характер. Проте проведений аналіз їх застосування свідчить, що більшість 

способів активної протидії мають різні умови їх застосування, які пов’язані із змінами 

роботи  бортової  радіолокаційної  станції (БРЛС),  що  накладає  на  них обмеження по  
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дальності їх використання. Розвиток та практична реалізація нових способів активної 

протидії станціям перешкод противника в повітряному бою створює умови щодо 

необхідності урахування їх впливу на загальну ефективність функціонування БРЛС 

управління зброєю, що, в свою чергу, викликає необхідність удосконалення існуючих 

моделей опису функціонування БРЛС управління зброєю (БРЛ УЗ) в умовах перешкод 

та одночасної активної протидії їм. Тому подальший розвиток способів 

радіоелектронної протидії САП ІЗ противника створює необхідність удосконалення 

математичних моделей опису функціонування БРЛС в повітряному бою як в умовах 

перешкод, так і одночасної протидії їм з метою формування чіткого алгоритму 

застосування розроблених та практично реалізованих на борту способів протидії. 

Аналіз останніх досліджень і публікацій свідчить, що переважна більшість 

математичних моделей, які описують процеси взаємодії засобів РЕБ та радіолокації, 

призначені для оцінювання ефективності функціонування бортових радіолокаційних 

станцій в умовах перешкод [1, 3, 4]. Роботи [2, 5] присвячені способам активної 

протидії КРЕП, які мають різні умови їх застосування та пов’язані із змінами роботи 

БРЛС, що накладає на них обмеження по дальності їх використання. Окремими 

випадками є моделі, які дозволяють оцінювати ефективність застосування тих чи 

інших пасивних засобів захисту бортової радіолокаційної станції від окремих видів 

перешкод [6, 7]. У роботі [8] автор зазначає, що процес протистояння в повітряному 

бою БРЛС УЗ та САП ІЗ протікає в умовах стохастичної невизначеності перешкодової 

обстановки в силу відсутності повної інформації про ведення КРЕП, про 

характеристики САП ІЗ противника, невідомих умов ведення повітряного бою, 

відсутності практичних оцінок перешкодозахищеності БРЛС при веденні КРЕП на 

певних етапах бою. 

Тому метою статті є розроблення удосконаленої математичної моделі 

функціонування БРЛС УЗ в умовах активної протидії станціям перешкод противника у 

повітряному бою. 

Математичний опис застосування удосконаленої математичної моделі 

функціонування БРЛС УЗ поділено на п’ять етапів. Структурно-логічна схема 

математичної моделі складається з чотирьох етапів. На першому етапі (рис.1) наведена 

ситуація повітряного бою, яка підлягає математичному опису та розкриттю напрямів 

КРЕП. Далі сформовані вихідні дані щодо моделювання функціонування БРЛС УЗ в 

умовах перешкод та протидії САП ІЗ противника, основні з яких: Nс (Nс вх) – 

потужність сигналу передавачa та сигналу на вході антени; Gс (Gп) – максимальний 

коефіцієнт підсилення антен БРЛС та САП ІЗ; λ – робоча довжина хвилі;  

σц – ефективна площина розсіювання цілі; Δβ – кут зміни площини поляризації;  

Δfпрм – смуга пропускання приймача БРЛС; ΔFп – смуга випромінювання сигналу 

перешкоди; Fс(θц,βц) – нормована діграма спрямованості антени по потужності 

БРЛС; α – коефіцієнт, який враховує незбіжності поляризації антени САП ІЗ та РЛС, 

яка подавляється; Кп – коефіцієнт подавлення; Рзриву – ймовірності зриву;  

Рсупр – ймовірності супроводження цілі; ki
np – коефіцієнт ефективності протидії. 

Слід зазначити, що під час опису протидії станціям перешкод противника 

використовується чотири способи КРЕП: 1 та 2 способи – здійснення протидії 

станції активних перешкод противника шляхом зміни поляризації сигналу на 

прийомі БРЛС УЗ; 3-ій спосіб – здійснення протидії станції активних перешкод 
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противника шляхом зміни потужності опромінюючого сигналу БРЛС УЗ; 4-ий 

спосіб – здійснення протидії станції активних перешкод противника шляхом 

порушення регулярності опромінення. На другому етапі обрано показники та 

критерії, які характеризують ефективність функціонування бортових радіолокаційних 

станцій управління зброєю. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 1. Ситуація повітряного бою 

 

Показники функціонування БРЛС УЗ в умовах перешкод з урахуванням протидії 

САП ІЗ противника: 

1. Дальність виявлення цілі в умовах застосування першого та другого 

способу протидії: 
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2. Відношення сигнал / шум на вході приймача БРЛС УЗ:  
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3. Потужність корисного сигналу на вході приймача БРЛС УЗ з урахуванням 

застосування першого та другого способу протидії САП ІЗ противника: 
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4. Коефіцієнт подавлення БРЛС із застосуванням способів протидії: 
cos

cos sin

k

п вх

п

c вх п вх

N G
K

N G N G

b

b a b

D
²

D + D
 

Розрахунки свідчать, що при застосуванні 1 та 4 способів, максимальна дальність 

зменшується на 4 %; при застосуванні 2-го або 3-го способів максимальна дальність 

зменшується на 16 %, а під час застосування всіх чотирьох способів – на 20 %. 

Критерієм ефективності функціонування БРЛС в умовах перешкод та одночасної 

протидії їм обрано ймовірність супроводження цілі, тому визначено ймовірності 

супроводження цілі в умовах перешкод з урахуванням протидії САП ІЗ противника:  

 для САП ІЗ: Рзриву – ймовірність зриву супроводження цілі (комплекс із 

чотирьох перешкод) ( )
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управління зброєю 

БРЛС УЗ 

Пристрій управління протидією 

Бортовий комплекс винищувача 
противника  

Розвідувальні системи 

САП ІЗ 

Випромінювання 
перешкоди  

Зміна регулярності опромінюючого 
сигналу  (4-й спосіб) 

безперервне опромінення противника з метою 
наведення на нього ракети  
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 для БРЛС УЗ: 1сурп зривуР Р= -  – ймовірність супроводження цілі в умовах 

перешкод. 

Отримані результати свідчать про необхідність перегляду послідовності 

ведення повітряного бою із урахуванням особливостей застосування запропонованих 

способів радіоелектронної протидії станціям перешкод противника. На рисунку 2 

запропоновано поділити етапи виконання поставленого бойового завдання літаком 

винищувачем на 5 етапів в залежності від дальності до цілі (розрахованих вище), на 

відміну від існуючих етапів на сьогодні. 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Етапи ведення повітряного бою 
 

На третьому етапі (рис. 3) розроблено алгоритм обґрунтування вибору 

способів протидії станціям перешкод противника з урахуванням дальності до цілі та 

відповідній комбінації способів протидії для безперервного супроводження цілі. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 3. Алгоритм обґрунтування вибору способів протидії 
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Ймовірність супроводження цілі з урахуванням застосування 
4-го способу протидії: 
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Ймовірність супроводження цілі з урахуванням застосування 
1-го та 4-го способів протидії: 
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Ймовірність супроводження цілі з урахуванням застосування 
2-го або 3-го способу протидії: 
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На кожному етапі повітряного бою визначаються ймовірності супроводження 

цілі з урахуванням застосування різних комбінацій способів протидії з урахуванням 

відповідних коефіцієнтів протидії. Розроблений алгоритм удосконалює існуючий 

підхід функціонування бортової РЛС УЗ за показником ймовірності супроводження 

цілі в умовах застосування запропонованих способів протидії станціям перешкод, 

враховуючи обмеження їх застосування. 

На четвертому етапі проведено оцінювання ефективності функціонування БРЛС 

УЗ в умовах протидії станціям перешкод противника та без протидії. Спочатку 

відбувається формування нечітких оцінок ймовірності супроводження БРЛС УЗ в 

умовах перешкод та протидії САП ІЗ противника у разі застосування усіх способів 

протидії. Використання нечітких шкал оцінювання викликано фактором відсутності 

чітких оцінок ефективності застосування різних видів перешкод та способів протидії 

їм, а також природною невизначеністю повітряного бою. У повітряному бою можливі 

ситуації, в яких відомі можливі стратегії застосування САП ІЗ противника, але 

невідомо, яка з відомих стратегій має місце у даний час, тобто можуть бути відомими 

дані про типи літаків-винищувачів та засоби протидії, які встановлені на цих літаках та 

варіанти їх застосування, але невідомо в даний час які види перешкод він зараз створює 

чи ввімкнена взагалі САП ІЗ на випромінювання та подальші варіанти продовження 

бою. Тому математична модель нечіткої матричної гри оцінювання ефективності 

функціонування БРЛС УЗ в умовах протидії САП ІЗ противника для вибору 

оптимального способу має вигляд: 

1 2

1 11 12

2 21 22

i j

В В

А а А а а

А а а

= =  

 

рішення за приблизним (ітераційним) методом 
* * * *

1 2 1 2 1 2 1 2; , ; , ; , ; ,i i i i

А В

m m n n
S р р р р S q q q q
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min max

2 2
А

k

a ba b
n

+
+ ä ä

= º
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де ( )
min

     ціна гри гравця А БРЛС УЗa -
ä

 ;      ( )
max

     ціна гри гравця В САП ІЗb -
ä

. 

Запропоновану математичну модель опису оцінювання ефективності 

функціонування БРЛС УЗ в умовах перешкод та одночасної протидії станції активних 

перешкод противника можна представити у вигляді нечіткої матричної гри. На нашу 

думку, ця модель є найбільш адекватною для описання такої ситуації щодо БРЛС УЗ 

літака-винищувача та САП ІЗ противника в умовах здійснення їх активної протидії. Ця 

математична модель дозволить оцінити ефективність роботи БРЛС УЗ в умовах 

перешкод та одночасної протидії їм. Запропонована модель має вид матриці 

ефективності |аij|, де елементами матриці є   аij – нечіткі оцінки ефективності роботи 

БРЛС УЗ, а саме показники ймовірності супроводження цілі для кожного її рішення 

щодо застосування способів протидії Аi та кожного стану середовища Bj щодо 

випромінювання перешкод САП ІЗ. 
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Результатами рішення матричної гри на кожному етапі запропонованого 

алгоритму застосування способів протидії САП ІЗ противника є оцінки ефективності 

БРЛС УЗ на визначених етапах ведення повітряного бою за різних умов застосування 

БРЛС УЗ, як в умовах перешкод, так і в умовах одночасної протидії їм. Загальна оцінка  

за різного стану середовища повітряного бою розраховується за формулою повної 

ймовірності. Розрахована оцінка ефективності функціонування БРЛС УЗ в умовах 

перешкод без протидії САП ІЗ противника та з урахуванням протидії цим станціям. 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
2

. .1 12 1 .2 21 2

1

без КРЕП

супр супр і і супр супр

i

Е Р P П Р а P П Р а P П
=

= Ö = Ö + Öä , 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
2

.1 11 1 .2 22 2

1
супр

КРЕП

j j супр супр

j

Е Р Р П Р а P П Р а P П
=

= Ö = Ö + Öä . 

де П1,2 – ситуація стану САП ІЗ (вмик. та вимк.) 

Висновки. Таким чином, удосконалена математична модель дозволить 

здійснити обґрунтований опис оцінювання ефективності функціонування БРЛС УЗ в 

умовах перешкод та одночасної активної протидії станціям перешкод противника, що 

надасть змогу за попередніми розрахунками, підвищити ефективність функціонування 

БРЛС УЗ на 14…33 відсотка, а також враховувати невизначеність ситуації, яка 

складається під час ведення повітряного бою. Розроблений алгоритм удосконалює 

існуючий підхід функціонування бортової РЛС УЗ за показником ймовірності 

супроводження цілі в умовах застосування запропонованих способів протидії станціям 

перешкод, враховуючи обмеження їх застосування. Подальші дослідження доцільно 

спрямувати на надання рекомендацій до впровадження удосконаленої математичної 

моделі під час модернізації винищувачів Повітряних Сил ЗС України з урахуванням 

різних видів перешкод та появі нових способів протидії. 

 

ЛІТЕРАТУРА 

 

1. Андросов В.А., Кутахов В.П. Архитектура аппаратурно-интегрованого 

радиоэлектронного комплекса // Радиотехника, 1996. – № 9. – С. 48–52. 

2. Семененко О. М. Аналіз існуючих способів активної радіоелектронної протидії 

бортовим станціям активних перешкод індивідуального захисту // Зб. наук. 

праць Державного науково-дослідного інституту авіації. – К.:  ДНДІА, 2015. – 

Вип. № 11(18). – С. 120–129. 

3. Перунов Ю.М., Мацукевич В.В., Васильев А.А. Зарубежные радиоэлектронные 

средства / под ред. Перунова Ю.М. в 4 кн. Кн. 1. Радиолокационные системы. 

М.: Радиотехника, 2010. - 336 с. 

4. Истребитель-бомбардировщик Ягуар. Системы и оборудование: [Электрон. 

ресурс]. – Режим доступу: http://aviac.ru/fighters/8-mnogocelevoj-istrebitel-mirazh-f-

i.html. 

5. Семененко О. М., Водчиць О. Г., Добровольський Ю. Б. Спосіб КРЕП літаковій 

станції перешкод противника під час створення нею поляризаційної перешкоди, 

що наводиться // Зб. наук. праць ЦНДІ ЗС України. Київ: 2011. № 4(58). –  

С. 123–134. 

http://aviac.ru/fighters/8-mnogocelevoj-istrebitel-mirazh-f-i.html
http://aviac.ru/fighters/8-mnogocelevoj-istrebitel-mirazh-f-i.html


Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. № 16(23) 
 

 177 

6. Семененко О.М., Каблуков О.А., Мироненко В.С., Добровольський Ю.Б. Аналіз 

бортових станцій активних перешкод індивідуального захисту літаків 

противника, як можливих об’єктів радіоелектронної протидії // Зб. наук. праць 

ЦНДІ ЗС України. Київ: 2019. № 1(87). – С. 98–109. 

7. Семененко О.М., Каблуков О.А., Чернега В.М. Шляхи створення інтегрованого 

радіолокаційно-перешкодового комплексу на літаках-винищувачах ЗС України. 

Науковий журнал: Сучасні Інформаційні технології у сфері безпеки та оборони. – 

К.: НУОУ, 2019. – № 2(35). – С. 43–48. 

8. Семененко О.М., Сорокін Д.М., Добровольский Ю.Б., Каблуков О.А. 

Рекомендації щодо вибору математичної моделі оцінювання ефективності 

контррадіоелектронної протидії бортовій станції перешкод противника в 

повітряному бою. Зб. наук. праць Державного науково-дослідного інституту 

авіації. – К.: ДНДІА, 2019. – Вип. № 15(22). – С.181–188. 

 
Надійшла до редакції 26.11.2020 

Рецензент: СНС Захарін Ф.М.  
 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. № 16(23) 
 

 178 
© Слюсаренко М. О., Семененко О. М., Поливода М.О., Карнаух Т.І., 2020 

УДК 355.422 

 

СЛЮСАРЕНКО М.О., старший науковий співробітник науково-дослідного відділу 

Центрального науково-дослідного інституту Збройних Сил України, кандидат 

технічних наук 

СЕМЕНЕНКО О.М., начальник науково-дослідного відділу Центрального науково-

дослідного інституту Збройних Сил України, доктор військових наук, старший 

науковий співробітник 

ПОЛИВОДА М.О., старший помічник начальника навчальної частини кафедри 

військової підготовки Національного авіаційного університету 

КАРНАУХ Т.І., наукова співробітниця  

 

МЕТОДИКА ОЦІНЮВАННЯ ВПЛИВУ БЕЗВІДМОВНОСТІ ВІЙСЬКОВОЇ 

ТЕХНІКИ НА ВИЗНАЧЕННЯ ВІДНОСНИХ ВТРАТ  

ПІД ЧАС БОЙОВИХ ДІЙ 

 
У статті авторами розглянуто питання: яким 
чином безвідмовність військової техніки пов’язана 
з її відносними втратами під час бойових дій. 
Основною особливістю при визначенні відносних 
втрат засобів протиповітряної оборони (ЗПО) є 
саме необхідність зосередження уваги на їх 
безвідмовності з урахуванням вогневого впливу 
противника, інакше (у випадку відмови) ці засоби 
не зможуть виконати головне завдання за 
призначенням. Отримані результати 
підтверджують висновок про необхідність 
підвищення безвідмовності ЗПО для зменшення 
негативного впливу на результат 

 
Ключові слова: безвідмовність техніки, ймовірності безвідмовної 

роботи, відносні бойові втрати, час наробітку до відмови, обмежена 

технічна надійність  

 

Влада України вперше оприлюднила втрати техніки у ході озброєного 

конфлікту на Донбасі. За даними Міністерства оборони за перші два роки бойових 

зіткнень пошкодження отримали 2576 танків, бронетранспортерів БМП, 6 літаків та 

інших броньованих машин. 391 одиниця техніки відновленню не підлягає [1]. 

Більша частина втрат припала на бойові машини піхоти (1415 пошкоджених 

одиниць та 214 знищених). Підбитих танків майже втричі менше (519 пошкоджено 

та 79 знищено). Трохи менше втрат серед БТР (429 та 68 відповідно). Більш за все 

шкоди було нанесено ударами артилерії. Близько 350 машин підірвалося на мінах та 

фугасах. При цьому не вказується, які втрати сталися від власного вогню. Серед 

причин, з яких відбулося пошкодження або знищення такої великої кількості 

техніки, називають слабку злагодженість та виучку деяких підрозділів, які не 

виконували необхідні заходи із облаштування позицій та їх маскуванню. 
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На другому місці – пошкодження через обстріли із піхотної зброї, 

протитанкових гранатометів та стрілецької зброї [2]. 

У багатьох керівних документах наводяться дані про середньодобові відносні 

втрати озброєння та військової техніки (ОВТ) під час бойових дій. Умовно ці втрати 

можна назвати бойовими. Але при цьому не зазначається вплив на загальні втрати 

ОВТ безвідмовності самих зразків. Реальна безвідмовність зразків техніки може 

значно впливати на результуючу величину втрат ОВТ під час бойових дій. Особливо 

це важливо враховувати стосовно зенітно-ракетних комплексів (ЗРК), які входять до 

складу зенітно-ракетних військ (ЗРВ). 

Показники безвідмовності обґрунтовуються на етапі проєктування зразка 

військової техніки. Їх значення підтверджується під час випробувань. Проводиться 

обґрунтування безвідмовності комплектуючих елементів. Ретельний підбір цих 

елементів за рівнем їх надійності, з одного боку, має забезпечити, досягання 

безвідмовності техніки, не нижчої за ту, що вимагається. З іншого боку, ці елементи 

мають кінцеве значення безвідмовності. Це призводить до того, що зразок 

військової техніки, як комплексний зразок ОВТ, завжди матиме обмежену технічну 

(власну) надійність, обумовлену саме внутрішніми факторами. 

Військова техніка може виходити з ладу не тільки через власну технічну 

надійність. Досягання необхідної безвідмовності військової техніки ще більше 

ускладнюється, враховуючи умови бойової обстановки, у яких може перебувати 

зразок техніки. У цьому випадку він може виходити з ладу в разі роздільного або 

сумісного впливу на нього цих факторів. Тому знайти як впливає безвідмовність 

військової техніки на визначення відносних втрат та визначити граничні і 

припустимі втрати техніки під час бойових дій є важливим моментом. 

Існують різні нормативні документи та методики розрахунку бойових втрат 

озброєння, військової техніки та особового складу. Серед них, затверджені норми 

безповоротних втрат, виходу в ремонт озброєння та військової техніки, витрат 

інших матеріально-технічних засобів в операціях Збройних Сил України; 

розрахунок можливої величини відносних витрат деяких видів матеріальних засобів 

у різних ланках військ (сил) в операції (бою); норми середньодобових втрат в 

операції оперативного угруповання військ. У багатьох роботах використовуються 

нормативні дані стосовно бойових втрат. Але у даних роботах не розглядаються 

питання щодо безвідмовності ОВТ та її впливу на сумарні втрати військової техніки, 

що обумовлює актуальність наших досліджень. 

Отже, метою статті є запропонувати підхід (методику) оцінювання впливу 

безвідмовності військової техніки на визначення відносних втрат під час бойових 

дій. 

Військові втрати (бойові втрати) – узагальнюючий термін, який включає всі 

види витрат протиборчих сторін внаслідок військової дії від впливу всіх видів 

озброєння противника. В озброєнні та військовій техніці це – безповоротні втрати 

(техніка, яка не підлягає відновленню, або яка залишилася у руках противника, та 

поворотні втрати (техніка, яка підлягає ремонту) [3]. 

Основною умовою, яка гарантує отримання об’єктивних результатів 

дослідження, є побудова коректної математичної моделі. Моделювати 

безвідмовність бойової техніки можна за допомогою різних законів, тобто є 
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можливість побудувати різні моделі. В зв’язку з цим постає питання вибору 

важливих факторів, що впливають визначальним чином на рівень безвідмовності у 

конкретній ситуації.  

Спочатку потрібно визначитися, що першочергове призначення військової 

техніки – це використання її у бойовій обстановці. Але бойова техніка може 

виходити з ладу через обмежену власну технічну надійність, а також унаслідок 

бойового впливу противника та сумісного впливу на її стан розглянутих факторів. У 

даному дослідженні розрахунки проводяться на прикладі самохідної вогневої 

установки (СВУ) зенітного ракетного комплексу “Бук-М1”. 

Враховуючи умови бойової обстановки та обмежену технічну надійність СВУ, 

розроблено узагальнену математичну модель, з використанням якої визначається 

ймовірність )t(P  безвідмовної роботи СВУ протягом відповідного часу t  її 

безперервної роботи, як показано у [5]: 
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де РПОТР – необхідне (потрібне) значення ймовірності безвідмовної роботи СВУ в 

умовах урахування як обмеженої технічної надійності, так і вогневого впливу з боку 

противника; 
T

1
=q

 – параметр масштабу розподілу Вейбулла (інтенсивність відмов, 

1/год); t  – час безперервної роботи (год); Т – середній час наробітку до відмови за 

рахунок обмеженої технічної надійності (год); a – параметр форми розподілу 

Вейбулла, який враховує старіння та зношення комплектуючих СВУ; e – 

узагальнена величина відносних погодинних бойових втрат СВУ зенітного 

ракетного полку у результаті вогневого впливу з боку противника. 

Із виразу (1) знайдемо значення середнього часу наробітку до відмови, яке за 

ПОТРPtP ²)(0  має бути досягнуте задаванням тих або інших значень e, a, t , 
ПОТРP  [5]:  
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Ця нерівність буде виконуватися, якщо 0>T , тобто необхідно, щоб  

0ln >Ö-- tPПОТР e  або 0ln <Ö+ tPПОТР e . 

Звідки одержимо, що узагальнена величина відносних погодинних бойових 

втрат СВУ у результаті вогневого впливу з боку противника протягом часу t  (год) 

безперервної роботи СВУ за заданих t  та 
ПОТРP   не може перевищувати такого 

значення: 

t

PПОТРln
-<e .                                                       (3) 

Якщо ж задані e та 
ПОТРP , тоді розрахункова величина часу безперервної 

роботи СВУ не може перевищувати: 

 

e
ПОТРP

t
ln
-< .                                                       (4) 

Як видно, зі збільшенням середнього часу T  наробітку до відмови ( ¤­T )  
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але це не може бути технічно досягнуто, тому й потрібно виконання нерівностей (3) 

або (4). 

У подальшому приймемо 950,PПОТР ² . З урахування того, що на СВУ може 

бути проведений плановий ремонт за вироблення ресурсу близько 70 % ( 41,=a ) [4], 

а також те, що час безперервної роботи СВУ, який очікується, може становити 

близько 5=t  год, середнє досяжне значення часу наробітку до відмови за таких 

початкових даних становитиме: 
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звідки випливає, що досягнення певного значення  T  можливе за  

05ln)ln( >Ö--=+Ö- ee ПОТРПОТР PPt . 

 Отже, забезпечення необхідної ймовірності ПОТРPtP ²)(  безвідмовної роботи 

СВУ протягом 5=t  год у разі задавання величини e, можливе тільки за значення 

часу t  безперервної роботи СВУ, яке не перевищує (4). 

Можливі граничні значення у (3) за різних величин 
ПОТРP  та t  наведено у 

табл. 1.  

Таблиця 1 

Граничні значення узагальненої величини відносних бойових втрат e 

Час 

безперервної 

роботи СВУ 

Можливі значення РПОТР 

0,6 0,7 0,8 0,9 0,95 

t = 1 год 0,5108 0,3567 0,2231 0,1054 0,0513 

t = 2 год 0,2554 0,1783 0,1116 0,0527 0,0256 

t = 3 год 0,1703 0,1189 0,0744 0,0351 0,0171 

t = 4 год 0,1277 0,0892 0,0558 0,0263 0,0128 

t = 5 год 0,1022 0,0713 0,0446 0,0211 0,0103 

 

Вочевидь, за менших значень ПОТРP  значення e можуть перевищувати 

зазначені у табл. 1, проте величина, наприклад, 6,0<ПОТРP  для СВУ практичного 

інтересу не становить. 

Щоб виконати умову 
t

PПОТРln
-<e  для подальших розрахунків, приймемо 

припустимі погодинні значення e для 5t=  год та відповідних ПОТРP , наприклад, ті, 

що наведено, на відміну від табл.1, у табл. 2. Головним критерієм при цьому є 
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реалізація необхідної імовірності безвідмовної роботи.  

 

Таблиця 2 

Припустимі значення узагальненої величини відносних бойових втрат e  

Погодинні 

припустимі 

значення 

Можливі значення 
ПОТРP  

0,6 0,7 0,8 0,9 0,95 

e 
за t = 5 год 

0,0713 0,0446 0,0211 0,0103 0,0063 

 

Для обчислення погодинних значень втрат e [5] для бойових засобів ЗРК 

“Бук-М1” (СВУ) протягом часу t  (год) безперервної роботи СВУ величина 

середньодобових відносних втрат b перераховується у погодинні втрати.  

Для того, щоб остаточно досягти мети дослідження, необхідно навести ще 

дві таблиці: залежність ймовірності безвідмовної роботи від бойових втрат te)t(P Öe-=  

(табл. 3) та залежність ймовірності безвідмовної роботи від бойових втрат і власної 

технічної надійності (1) (табл. 4). Вихідними даними можуть бути, 5t= , 00630,=e , 

41,=a ; 30=T  год (відповідно до результатів полігонних випробувань). 

Таблиця 3  

Залежність ймовірності безвідмовної роботи від бойових втрат e 

Імовірність 

безвідмовної 

роботи 

Час безперервної роботи 

t = 1 год t = 2 год t = 3 год t = 4 год t = 5 год 

)t(P  0,994 0,988 0,981 0,975 0,968 

 

Таблиця 4  

Залежність ймовірності безвідмовної роботи від бойових втрат з урахуванням 

власної технічної надійності 

Імовірність 

безвідмовної 

роботи 

Час безперервної роботи 

t = 1 год t = 2 год t = 3 год t = 4 год t = 5 год 

)t(P  0,961 0,904 0,840 0,868 0,705 

 

Бачимо, що в таблиці 4 значення імовірності безвідмовної роботи зменшується 

порівняно із таблицею 3. Тобто при урахуванні не тільки бойових втрат, а ще й 

безвідмовності техніки, потрібно розраховувати на зниження ймовірності 

безвідмовної роботи. 

Висновки. У статті авторами запропоновано один із можливих варіантів 

впливу безвідмовності військової техніки на визначення відносних втрат під час 

бойових дій. Основною особливістю при визначенні відносних втрат засобів 

протиповітряної оборони є те, що необхідно зосередити увагу на безвідмовності з 

урахуванням вогневого впливу противника. Інакше ці засоби не зможуть виконати 
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головне завдання. Отримані результати підтверджують думку, що потрібно 

підвищувати безвідмовність для того, щоб зменшити негативний вплив на ОВТ. 

Отримані значення граничних відносних бойових втрат правильно відображають 

змінення безвідмовності СВУ. Зі збільшенням ймовірності безвідмовної роботи за 

фіксованого значення часу безперервної роботи або зі збільшенням часу 

безперервної роботи за заданим значенням ймовірності величина узагальнених 

відносних погодинних бойових втрат СВУ зменшується. Предметом подальшого 

дослідження може бути використання наведених припустимих значень відносних 

бойових втрат для визначення середнього часу наробітку до відмови СВУ, а також 

для визначення можливої кількості виведених з ладу СВУ за рахунок бойових втрат 

та втрат унаслідок обмеженої технічної надійності СВУ. 
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В роботі розглянуто результати розрахункових 

досліджень температурного градієнта для 

двоярусної лопатки перспективного 

триконтурного двигуна. Показано, що 

застосування сучасних обчислювальних методів 

дозволяє моделювати складні деталі 

перспективних двигунів в термічно 

навантаженому стані 
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Нові перспективи розвитку авіації вимагають створення двигунів за новою 

схемою і забезпечують рішення таких задач: 

поліпшення характеристик двигуна за рахунок використання термодинамічних 

циклів з високими параметрами; 

управління змінними термодинамічними циклами в залежності від умов 

польоту; 

використання двигунів безпосередньо для створення підіймальної сили крила. 

Ці та інші питання покликані вирішувати двигуни нових схем. Зокрема, це 

двигуни з встановленими позаду вентиляторами. Дана схема реалізована на модулі 

турбореактивного газогенератора J-79 [1]. Безперечною перевагою цього рішення є 

можливість використання існуючих двигунів саме в якості газогенераторів. Таким 

чином, двоконтурні газотурбінні двигуни можуть стати основою для створення 

триконтурних. При цьому зберігаються гарні характеристики, перевірені технології 

виробництва і експлуатації. Додається тільки один модуль: турбовентиляторна 

частина, яка повинна суттєво покращити характеристики нового двигуна. 

Метою данної роботи є дослідження температурних градієнтів двох’ярусної 

лопатки перспективного триконтурного двигуна. 

Основний матеріал дослідження 

Відмінною особливістю турбовентиляторного модуля є те, що перший контур 

 працює як турбіна, а другий – як вентилятор. Відповідно, робоче колесо 

турбовентиляторного модуля має двох’ярусну лопатку. На рис. 1 вона помічена 

овалом. 
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Рис. 1. Схема ТРДД з турбовентиляторною приставкою 

 

Оскільки в турбовентиляторному модулі дво- або триконтурного двигуна є 

турбінна (гаряча) і вентиляторна (холодна) частини, двох’ярусна лопатка робочого 

колеса зазнаватиме великих перепадів температур. Є значна температурна 

нерівномірність потоку в каналі турбовентиляторного модуля. Внутрішня “турбінна 

частина” робочого колеса омивається гарячим газом за турбіною з температурою  

Т* = 800…900К [2]. Зовнішня частина, що виконує роль вентилятора третього або 

другого контуру, оточена повітряним потоком з параметрами атмосферного 

середовища. Це призводить до високого рівня температурних напружень в лопатках 

робочого колеса. Схематично це зображено на рис. 2.  

 

 
 

Рис. 2. Схема перепаду температур по висоті двох’ярусної лопатки 

 

В даних матеріалах представлено створення параметричної CAD-моделі 

двох’ярусної лопатки (рис. 3). Турбінне і вентиляторне перо лопатки виконано 
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шляхом закручення поверхні за трьома перетинами. Кожний перетин побудовано за 

методикою дуг кіл і відрізків прямих. Параметрами є конструкційні кути входу і 

виходу лопатки, товщина профілю, кути установки і висота перетинів. 

   

 
 

Рис. 3. Параметрична CAD-модель двох’ярусної лопатки 

 

Результати теплового розрахунку методом кінцевих елементів для 

двох’ярусної лопатки в умовах, зазначених вище (див. рис. 2), представлені на рис.4. 

Розрахунок проводився в сталому тепловому режимі.  

Граничні умови: 

на поверхнях гарячого тракту (перо турбінної частини лопатки, верхня 

поверхня хвостовика, нижня і до середини бокової поверхні бандажної полки) 

виконуються умови природної конвекції; 

на поверхнях холодного тракту (перо вентиляторної лопатки, верхня і до 

середини бокової поверхні бандажної полки) виконуються умови природної 

конвекції; 

на поверхнях хвостовика (без верхньої частини) виконується умова другого 

роду (Неймана) – відвід тепла[3]. 

Для ротора проведено порівняння результатів розрахунку розподілу 

температури Т*[К] за висотою лопатки, отриманих за допомогою чисельного 

моделювання і розрахованих за методикою, запропонованою в роботі [4]. 
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Рис. 4. Розподіл температури по довжині двоярусної лопатки в середньому перерізі 

 

Розбіжність в значеннях температури за висотою лопатки, отриманих за 

спрощеною методикою, що наведена у роботі [4], і за допомогою чисельного 

тривимірного моделювання, можна пояснити тим, що у розрахунках за спрощеною 

методикою не враховується опір потоку при турбулентному русі в'язкої рідини. 

Різниця між результатами розрахунків за допомогою двох різних підходів становить 

2…5%. 

Висновки  

Результати моделювання теплового стану двоярусної лопатки за допомогою 

тривимірного чисельного моделювання добре погоджується з розрахунками, 

заснованими на розв’язку двовимірних рівнянь Ейлера, усереднених в окружному 

напрямку. Останній метод, в свою чергу, не враховує в'язкості і не здатний 

врахувати безліч чинників, які вважаються вагомими для течії в міжлопаткових 

каналах. 

Проте метод, заснований на розв’язку двовимірних рівнянь Ейлера, 

усереднених в окружному напрямку, вже досить добре себе зарекомендував на 

протязі багатьох років при проєктуванні турбомашин. 

Отже, конструктор, при виборі геометрії проточної частини, в першому 

наближенні, може впевнено опиратися на результати як двовимірних, так і 

тривимірних чисельних розрахунків. 
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БАГАТОКРИТЕРІАЛЬНА ОЦІНКА ПРОБЛЕМНИХ СИТУАЦІЙ 
 

Розглянуто проблему кількісної та якісної оцінки 

проблемних ситуацій, у тому числі небезпечних 

(тривожних, несприятливих) подій. Завдання 

аналітичної оцінки вирішується методом 

вкладених скалярних згорток векторного критерію 

з використанням нелінійної схеми компромісів. 

Якісна оцінка базується на основі вербально-

числової шкали Харрінгтона.  

 
Ключові слова:  багатокритеріальна оцінка, проблемні ситуації, 

вкладені скалярні згортки  

 

Прийняття управлінських рішень спрямовано на вирішення проблемних 

(несприятливих, тривожних) ситуацій, що виникають в різних предметних сферах. 

Поняття проблемної ситуації включає в себе ряд несприятливих подій. Кожна з цих 

подій має свою важливість і передбачає реакцію (набір управлінських заходів, 

спрямованих на усунення проблеми). У свою чергу, важливість заходу 

характеризується величиною можливого матеріального або іншого збитку, а також 

викликаним громадським резонансом. Реакція характеризується часом початку 

реагування, вартістю застосованих втручань та ефективністю вжитих заходів. 

Прийняття управлінського рішення базується на оцінці даної проблемної ситуації. 

Згідно з викладеним аналізом, система оцінки представляється ієрархічною 

структурою, яка показана на рисунку 1. 
 
 

 
 

Рис. 1 Ієрархічна структура системи оцінки проблемної ситуації 
 

Ситуація 

Подія 1 Подія 2 
………… 

Подія N 

Важливість П.1 Реакція на П.1 

Резонанс Збиток Час Вартість Эфективність 
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Для того, щоб формалізувати проблему оцінки проблемних ситуацій, 

необхідно, щоб усім якісним поняттям були поставлені у відповідність кількісні 

значення. На рисунку 1 видно, що поняття ситуації розкладається (піддається 

декомпозиції), це призводить до ієрархічної структури властивостей. Властивості 

першого ієрархічного рівня можна розділити на наступні набори властивостей тощо. 

Глибина поділу визначається бажанням досягти тих властивостей, які зручно 

порівнюються між собою.  

Властивості, для яких існують об'єктивні числові характеристики, зазвичай 

називаються критеріями. Більш жорстко: критеріями є кількісні показники 

властивостей  об'єкту,  числові  значення   яких  є   мірою   якості   об'єкту   оцінки   

по відношенню до даної властивості. Отримання набору критеріїв є кінцевим 

результатом ієрархічної декомпозиції. 

На рисунку 2 показана m-рівнева ієрархія критеріїв. Кількість рівнів m 

залежить від потрібної глибини декомпозиції. В нашому випадку має місце 

чотирирівнева ієрархія. Властивості нижнього, першого рівня (тобто критерії 
(1)
ky ) 

можуть бути виражені в цифрах і є відправною точкою для оцінки проблеми. 

 
Підхід порівняння за окремими властивостями, за всієї його привабливості, 

створює серйозну проблему зворотного переходу до необхідної оцінки ситуації в 

цілому. Ця проблема передбачає вирішення проблеми композиції критеріїв за 

рівнями ієрархії, що досить складно, особливо на значній глибині декомпозиції 

властивостей. У найпростішому і найпоширенішому випадку (дворівнева ієрархія) 

завдання композиції вирішується традиційним отриманням однократної скалярної 

згортки критеріїв. Але вже при трирівневій ієрархії потрібні інші підходи. 

З вищесказаного випливає, що будь-яка багатокритеріальна задача може 

бути представлена ієрархічною системою, на нижньому рівні якої об'єкт 

оцінюється за окремими властивостями з використанням вектора критеріїв, а на 

верхньому рівні через механізм композиції оцінюється об'єкт в цілому. 

Центральною тут є проблема композиції критеріїв за рівнями ієрархії. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ 

Якість ситуації визначається ієрархічною системою векторів  

m][2,j,}{yy
1)( jn

1i
1)( j

i
1)( j Í=

-

=
-- , 

©Рис. 2. m-рівнева ієрархія критеріїв 
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де 
1)(j

y
-

– вектор критеріїв на (j-1) -му рівні ієрархії, за компонентами якого 

оцінюється якість властивостей ситуації на j-му рівні; m – кількість рівнів ієрархії; i 

– кількість оцінюваних властивостей (j-1) -го рівня ієрархії.  

Чисельні значення n критеріїв першого рівня ієрархії для даної ситуації задані. 

Ясно, що nn(1)=  і 1n(m)= . 

Значимість кожної з компонент критерію (j-1) -го рівня при оцінці k-ї 

властивості j-го рівня характеризується коефіцієнтом пріоритету, сукупність яких 

становить систему векторів пріоритету 

]m[2,j,}{pp
( j)

n

1k
1)( j

ik
1)( j

ik Í= =
-- . 

Потрібно знайти аналітичну оцінку *y  і якісну оцінку даної ситуації. 

МЕТОД ВИРІШЕННЯ 

Для аналітичної оцінки ієрархічних структур пропонується застосувати метод 

вкладених скалярних згорток [1]. Композиція здійснюється за принципом 

“матрьошки”: скалярні згортки зважених компонент векторних критеріїв нижчого 

рівня служать компонентами векторних критеріїв вищого рівня. Скалярна згортка 

критеріїв, отримана на самому верхньому рівні, автоматично стає виразом для 

оцінки всієї ієрархічної системи в цілому. 

Алгоритм вирішення задачі методом вкладених скалярних згорток 

представляється ітераційною послідовністю операцій зваженої скалярної згортки 

векторних критеріїв кожного рівня ієрархії знизу доверху з урахуванням векторів 

пріоритету на основі обраної схеми компромісів 

                                 ( ) ( )
m][2,j}y)p,{(y (j)1j1j

Í­-- ,                                                  (1) 

а пошук оцінки ефективності всієї ієрархічної системи (ситуації) в цілому 

виражається завданням визначення скалярної згортки критеріїв на верхньому рівні 

ієрархії: ()myy*= . 

При використанні рекурентної формули (1) важливим виявляється 

раціональний вибір компромісів. Для методу вкладених скалярних згорток 

адекватною є нелінійна схема компромісів, описана у [2]. Встановлено, що без 

втрати спільності передумовою її застосування є те, що всі приватні критерії не є 

негативними, підлягають мінімізації та є обмеженими: 

,}{AA,Ay0 n
1iiii ==¢¢  

де А – вектор обмежень. Тоді, у відповідності до (1), 

ä -=
=

-----
n

1i

11)(j
i

1)(j1)(j1)(j
i

(j)
i .]y[AApy

ii
 

Якщо критерії (j-1)-рівня нормовані за формулою y0=y/A, то вираз для оцінки 

k-ї властивості ситуації на j-му рівні ієрархії з використанням нелінійної схеми 

компромісів має вигляд 

                                       ],n[1,k,]y[1py (j)
n

1i

11)(j
0ik

1)(j
ik

(j)
k

1)(j
k

Íä -=

-

=

---
m][2,jÍ ,               (2) 
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де
1)(j

0iky
-

 – компоненти нормованого вектора 
1)(j

0y
-

, які беруть участь в оцінці k-ї 

властивості ситуації на j-му рівні ієрархії; 
1)(j

kn
-

 – їх кількість; (j)n – кількість 

оцінюваних властивостей на j-му рівні. 

Визначення коефіцієнтів пріоритету р на кожному рівні ієрархії можна  

здійснити методом експертних оцінок за шкалою балів. Експерт повинен оцінити 

відносний вплив кожного приватного критерію нижчого рівня ієрархії на загальну 

оцінку k-ї властивості альтернативи на наступному рівні в заданих умовах і 

співвіднести свою оцінку з відповідною точкою за шкалою, що характеризується 

числом f. Можна вибирати точки між числами або приписувати кілька критеріїв до 

однієї точки шкали. 

Областю визначення коефіцієнтів пріоритету p ÍGp   є симплекс 

}.1p0,p{pũ
n

1i
iip ä

=

=²=  

Таке нормування виконується, якщо коефіцієнти пріоритету визначати за формулою 

( )

( )

m][2,j],n[1,k,f/fp ( j)

1j
k

n

1i
ikik

1j
ik ÍÍ= ä

-

=

- , 

де ( )1j
ikp -  – i -а компонента вектору пріоритету критерію на ( )1-j -му рівні ієрархії 

при розрахунку оцінки ефективності k-ї властивості j-го рівня; ikf  – оцінка 

значності i-ї властивості ( )1-j -го рівня для k-ї властивості j-го рівня (визначається 

експертами або особою, якою приймається рішення (ОПР) за шкалою балів). 

Для того, щоб формула (2) відображала ідею методу вкладених скалярних згорток 

відповідно до рекурентної формули (1), необхідно отриманий вираз нормувати, 

тобто отримати відносний критерій [0;1]y( j)
0kÍ  такий, щоб він був мінімізуємим, а 

його граничне значення було одиницею. В роботі [3] розглянуто питання такого 

нормування та остаточний вираз для рекурентної формули розрахунку аналітичних 

оцінок властивостей ситуацій на всіх рівнях ієрархії. Він набуває вигляду 

                   m][2,j],n[1,k,}]y[1p{1y ( j)1

1)( j
k

n

1i

11)( j
0ik

1)( j
ik

( j)
0k ÍÍ--= -

-

=

---
ä                       (3) 

ЯКІСНА ОЦІНКА СИТУАЦІЇ 

Якісна (лінгвістична) оцінка ситуації – це порівняння аналітичної оцінки з 

вербально-числовою шкалою Харрінгтона. Загальна концепція щодо такої шкали  

описана в [4]. Шкала Харрінгтона є характеристикою ступеня виразливості 

критеріальної властивості  і має універсальний характер. Числові значення градацій 

походять від аналізу та обробки великого масиву статистичних даних. Вербально-

числова шкала Харрінгтона представлена Таблицею 1. Вона показує зв'язок між 

якісними градаціями властивостей об'єкту і відповідними нормованими кількісними 

оцінками y0. 

Можна сказати, що у термінах нечіткої теорії множин, вербально-числова 

шкала виступає універсальною функцією приналежності до переходу від числа до 

відповідної якісної градації і назад. Відбувається перехід від лінгвістичної змінної 
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(середня, висока оцінка тощо) до відповідних кількісних оцінок за шкалою балів, 

тобто перехід від нечітких якісних градацій до чисел і назад. 

       Таблиця 1 

Вербально-числова шкала Харрінгтона  

Опис градацій Числове значення y0 

Дуже висока 0,8-1,0 

Висока 0,64-0,8 

Середня 0,37-0,64 

Низька 0,2-0,37 

Дуже низька 0,0-0,2 
 

Оцінка ситуацій за єдиною вербально-числовою шкалою Харрінгтона дає 

можливість вирішувати багатокритеріальні завдання, крім традиційних постановок, і 

коли необхідно вибрати альтернативу з безлічі неоднорідних альтернатив, для яких 

неможливо сформулювати єдиний набір кількісних критеріїв оцінки, а також для 

оцінки єдиної (унікальної) ситуації. 
 

МОДЕЛЬНИЙ ПРИКЛАД 

Потрібно знайти кількісну 
(4)
00 yy =*  та якісну оцінку ситуації, яка 

характеризується двома подіями: 1) збройне захоплення заручників – ця подія має поки 

що невідому оцінку 
(3)
01y  та 2) пожежа у школі, яка оцінюється поки що невідомою 

величиною 
(3)
02y . Перша подія оцінюється за двома критеріями – важливість 

(2)
01y  та 

реакція на цю подію 
(2)
02y . Аналогічним чином, друга подія оцінюється важливістю 

(2)
03y  

та реакцією 
(2)
04y . Важливість першої події характеризується критерієм суспільного 

резонансу 
(1)
011y  та розміром матеріальних збитків 

(1)
021y . Реакція на першу подію 

оцінюється часом 
(1)
012y , вартістю вжитих заходів 

(1)
022y  та їх ефективністю 

(1)
032y . 

Аналогічно формулюються, критерії нижнього рівня для оцінки другої події: 

суспільний резонанс 
(1)
013y , матеріальний збиток 

(1)
023y , час реакції 

(1)
014y , вартість заходів 

пожежогасіння 
(1)
024y та їх ефективність 

(1)
034y . 

Всі ці критерії нормовані і приведені до одного способу екстремізації, а саме 

всі вони підлягають мінімізації. Серед критеріїв нижчого рівня є якісні критерії – 

оцінка спільного резонансу та ефективності. Ці критерії визначаються методом 

експертних оцінок [2] і знаходяться у межах від нуля (мінімум критеріальної 

властивості) до одиниці (максимум). При цьому критерій ефективності, який 

мінімізується, рекомендується сприймати як зворотнє значення експертної оцінки. 

Кількісні критерії нижчого рівня (матеріальний збиток, час реакції та вартість 

вжитих заходів) нормуються як відношення поточного значення критеріїв до їх 

гранично допустимих значень. 

Критерії нижчого рівня приймають участь в оцінці властивостей вищого рівня 

із коефіцієнтами пріоритету ]m[2,j,p
1)(j

ik Í
-

.  
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Задано наступні числові значення величин. Критерії нижнього (першого) рівня 

ієрархії: 
(1)
011y =0,8; 

(1)
012y =0,7; 

(1)
021y  =0,2; 

(1)
022y =0,3; 

(1)
032y =0,3; 

(1)
013y =0,1;  

(1)
023y =0,6; 

(1)
014y =0,2; 

(1)
024y =0,4; 

(1)
034y =0,2. 

Коефіцієнти пріоритету: 
(1)
11p =0,7; 

(1)
21p =0,3; 

(1)
12p =0,6; 

(1)
22p =0,1; 

(1)
32p =0,3; 

(1)
13p =0,5; 

(1)
23p =0,5; 

(1)
14p =0,6; 

(1)
24p =0,1; 

(1)
34p =0,3; 

(2)
11p =0,5; 

(2)
21p =0,5; 

(2)
32p =0,5; 

(2)
42p =0,5; )3(

1p =0,5; 
(3)
2p =0,5. 

Описаний процес представлений у концентрованому вигляді Таблицею 2. 

Таблиця 2 

Вербально-числова шкалаХаррінгтона 

Шкала Харрінгтона Профіль ситуації 

Градації Числа y0 
Критерії 

(j)
0y  

 (2)
01y  

(2)
02y  

(2)
04y  

(2)
04y  

(3)
01y  

(3)
02y  

(4)
00 yy =*  

Дуже 

висока 
0,8-1,0        

Висока 0,64-0,8 0,74    0,68   

Середня 0,37-0,64  0,64 0,45    0,59 

Низька 0,2-0,37    0,23  0,36  

Дуже 

низька 
0,0-0,2        

Запропонований підхід дозволяє формалізовано опрацьовувати різні сценарії 

прийняття управлінських рішень для ліквідації проблемних ситуацій з різними 

вступними даними. Наприклад, особа, яка приймає рішення, може змінювати 

параметри реакцій на проблемні події. Це, зрештою, дозволить прийняти найбільш 

адекватне остаточне рішення у заданих обставинах. 
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ЩОДО УДОСКОНАЛЕННЯ НОРМАТИВНОЇ БАЗИ  

З ПИТАНЬ ЕКСПЛУАТАЦІЇ ПАРКУ ОДНОТИПНИХ ВИРОБІВ  

БОРТОВОГО ОБЛАДНАННЯ ВІЙСЬКОВОЇ АВІАЦІЙНОЇ ТЕХНІКИ 

 

Запропоновано зміни до нормативних документів з 

інженерно-авіаційного забезпечення стосовно 

експлуатації парку однотипних виробів військової 

авіаційної техніки (ВАТ) 

 
Ключові слова: бортове обладнання, виріб військової авіаційної техніки, 

зміни до нормативних документів, інженерно-авіаційне забезпечення, 

нормативна база, парк однотипних виробів, переведення на 

експлуатацію за технічним станом, продовження (збільшення) 

встановлених показників 

 

На сьогодні для інженерно-технічного складу (ІТС) авіаційних військових 

частин мають місце певні труднощі в забезпеченні потрібного рівня справності 

ВАТ, виробів бортового обладнання (БО) зокрема, за якими не здійснюється 

авторський нагляд, через те, що чинною нормативною базою передбачено для 

виробів ВАТ тільки індивідуальне продовження встановлених показників й 

індивідуальне переведення на експлуатацію за технічним станом (ЕТС). Крім того, 

основну частину однотипних виробів БО ВАТ, за якою не здійснюється авторський 

нагляд, експлуатують за ресурсом, граничний стан яких задають встановленими 

показниками основного виробу, на якому вони встановлені.  

Основу нормативної бази стосовно експлуатації виробів ВАТ, за якими не 

здійснюється авторський нагляд, складають [1…3]. 

Стосовно ресурсів (строків служби) виробів ВАТ, експлуатації виробів ВАТ за 

станом у [1] зазначено, що ресурси, строки служби виробам ВАТ, встановлюють у 

бюлетенях промисловості (в окремих випадках – у рішеннях промисловості), що їх 

вводить в дію головний інженер авіації Повітряних Сил (ПС) Збройних Сил (ЗС) 

України (головним інженером авіації виду ЗС України, якщо ВАТ експлуатують 

лише в цьому виді ЗС України) чи вказівками головного інженера авіації ПС ЗС 

України (головного інженера авіації виду ЗС України, якщо ВАТ експлуатують 

лише в цьому виді ЗС України). Комплектувальні вироби, ресурси (строки служби), 

яким не встановлено в бюлетені про ресурс основного виробу, експлуатують в 

межах ресурсу (строку служби) того типу основного виробу, на якому їх 

встановлено. 

Аналіз документів [2] і [3] дозволяє стверджувати, що в них не чітко 

прописано чи взагалі не визначено, яким чином можна приймати рішення щодо 

продовження (збільшення) встановлених показників (або переведення на ЕТС) 

парку однотипних виробів БО ВАТ. 
 

© Храмченко В.А., 2020 
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Документ [2] визначає механізм організації і виконання досліджень та робіт з 

продовження (збільшення) календарних (ресурсних) показників державних 

повітряних суден, їх компонентів та обладнання, за якими розробник (виробник) не 

виконує своїх обов’язків з супроводження експлуатації та підтримання льотної 

придатності. 

У цьому документі не передбачено прийняття рішення щодо продовження 

(збільшення) календарних (ресурсних) показників парку однотипних виробів ВАТ, 

оскільки зазначено, що: 

замовник видає розпорядчі документи щодо продовження (збільшення) 

встановлених показників екземплярів АТ, експлуатацію та зберігання якої він 

забезпечує (у п. 7 розділу ІІ); 

виконавець або підрозділ, що експлуатує АТ певного типу, за результатами 

виконання переліку робіт відпрацьовує відповідні звітні матеріали (акти, протоколи 

тощо), пропозиції до переліку робіт у продовжений період та надає їх головній 

організації (у п. 9 розділу ІІІ); 

головна організація узагальнює матеріали виконання переліку робіт на 

кожному виробі АТ, відпрацьовує звітну документацію, розробляє проєкт 

розпорядчого документа про продовження (збільшення) встановлених показників, 

до якого додається перелік робіт у продовжений період, погоджує звітну 

документацію з виконавцем у разі виконання робіт в умовах виконавця (у п. 10 

розділу ІІІ); 

після отримання та опрацювання наданої головною організацією звітної 

документації замовник видає розпорядчі документи про продовження (збільшення) 

встановлених показників стосовно кожного виробу АТ визначеного типу, 

експлуатацію та зберігання якого він забезпечує (у п. 11 розділу ІІІ). 

Отже, в пропозиціях щодо коригування [2] необхідно передбачити, що після 

прийняття рішення про можливість продовження (збільшення) календарних 

(ресурсних) показників парку однотипних виробів ВАТ здійснюється продовження 

(збільшення) календарних (ресурсних) показників з оформленням пономерної 

документації на вироби. 

Документ [3] визначає механізм організації ЕТС виробів ВАТ, за якими 

розробник (виробник) не виконує своїх обов’язків із супроводження експлуатації та 

підтримання льотної придатності і для яких чинною експлуатаційною 

документацією передбачено експлуатацію за ресурсом (строком служби). Фактично 

в значній частині цього документа підкреслено думку про можливість переведення 

на ЕТС парку однотипних виробів за результатами проведених досліджень і робіт.  

Суперечать цій думці такі положення [3]: 

у ході серійного переведення виробів ВАТ на ЕТС на кожному виробі 

виконуються роботи відповідно до переліку контрольно-відновних робіт, за 

результатами виконання яких головна організація оформляє звіт і розробляє проєкти 

розпорядчих документів про переведення виробів ВАТ на ЕТС (у п. 9 розділу ІІІ); 

контрольно-технічний огляд та відновні роботи виконують фахівці 

підрозділів, що експлуатують ВАТ, під науково-методичним супроводженням 

головної організації із залученням на договірних умовах виконавців 

(співвиконавців). За результатами проведених робіт головна організація складає 
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звіт, до якого додає звітні матеріали учасників робіт (акти, протоколи тощо) (у п. 3 

розділу ІV). 

Отже, в пропозиціях щодо коригування [3] необхідно передбачити, що після 

прийняття рішення про можливість переведення на ЕТС парку однотипних виробів 

ВАТ здійснюється серійне переведення виробів з оформленням пономерної 

документації на вироби. 

Внесення запропонованих змін до нормативних документів з інженерно-

авіаційного забезпечення державної авіації України дозволить унормувати 

експлуатацію парку однотипних виробів ВАТ і підвищити ефективність роботи ІТС 

щодо підтримання належного рівня справності ВАТ. 
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У статті наведено методичний підхід оцінки 

працездатності керованих авіаційних засобів 

ураження шляхом описання їх структури логіко-

ймовірнісним методом. У якості прикладу 

приведено можливі сценарії розвитку нештатних 

ситуацій при застосуванні авіаційних керованих 

ракет 
 

Ключові слова: ймовірність безвідмовної роботи, ймовірнісна функція, 

керовані авіаційні засоби ураження, нештатна ситуація, працездатний 

стан, функція алгебри логіки 

 

Сучасні керовані авіаційні засоби ураження (КАЗУ) складаються з великої 

кількості різноманітних елементів, кожен з яких виконує свої функції та 

побудований на використанні певних фізичних принципів й має зв’язки з іншими 

елементами, а його структура – визначається бойовим призначенням. Разом з цим, 

всі вони мають спільні риси щодо організації побудови та складу обладнання, тобто 

є типовими представниками складних систем та можуть бути розглянуті з позицій 

теорії складних систем в організаційному і функціональному аспектах [1]. При 

цьому основними особливостями їх є відносна самостійність (зв'язок з літальним 

апаратом втрачається після старту) та можливість лише одноразового використання 

за призначенням. Працездатний стан КАЗУ характеризує його здатність виконувати 

усі функції за призначенням і безпечність експлуатації, а визначається технічним 

станом його складових частин (блоків, агрегатів, елементів тощо, далі – СЧ) та 

зв’язками між ними. Втрата працездатності обумовлена відмовою однієї або 

декількох складових частин або порушенням зв’язків між ними. Наслідком такої 

події є виникнення нештатної ситуації (НС) та неможливість виконання бойової 

задачі. При цьому зазначимо, що одним із основних і найбільш поширених 

показників надійності як СЧ, так КАЗУ у цілому, є ймовірність безвідмовної роботи. 

У статті запропоновано підхід оцінки працездатного стану складних технічних 

систем (СТС), до яких відносяться КАЗУ, з використанням логіко-ймовірнісних 

методів, який полягає в тому, що його структура описується функцією алгебри 
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логіки (ФАЛ), а кількісна оцінка працездатного стану – за допомогою теорії 

ймовірностей [2]. 

Як правило, ФАЛ формується із множини висловлювань (випадкових подій), 

зв’язаних між собою логічними операціями (кон’юнкція, диз’юнкція, заперечення, 

еквівалентність, тощо). При цьому висловлювання можуть приймати тільки два 

значення: 0 (фальш) або 1 (істина). У більшості випадків СТС описуються ФАЛ з 

повторними аргументами або аргументами заперечення, тому це не дає можливості 

напряму скористуватися відомими методами теорії ймовірності. У зв’язку з цим, 

проводиться перехід від ФАЛ до ймовірнісної функції (ЙФ), шляхом перетворення 

логічних змінних функції – ймовірностями, а логічні операції – арифметичними. В 

результаті перетворення ЙФ буде виступати, як ймовірність істинності ФАЛ [2]. 

Отже, за допомогою ФАЛ можна описати умови працездатності КАЗУ, які 

показують із-за яких СЧ та через які зв’язки у конструкції може відбутися відмова 

(втрата працездатного стану), що, в свою чергу, приводить до виникнення НС 

(некерований політ, неспрацювання бойової частини або її нештатне спрацювання, 

нештатна роботи двигуна тощо). Враховуючи це, опишемо ФАЛ працездатного 

стану КАЗУ у вигляді структури, яка може знаходитися в двох станах: 

працездатному ( 1=y ) та непрацездатному ( 0=y ), тобто відмови. Оскільки, 

працездатність системи ( y ) залежить від стану її СЧ ( x ), які в свою чергу можуть 

також можуть знаходитися в двох станах: працездатному ( 1=x ) та непрацездатному 

( 0=x ). Значення двійкових змінних mi xxxx ...,,...,,, 21  визначають вектор стану 

системи. Таким чином, ФАЛ працездатного стану КАЗУ, яка зв’язує стан її СЧ із 

станом виробу у цілому, у загальному випадку буде мати вигляд 

)()...,,...,,,( 21 Xyxxxxy mi = . (1) 

Для оцінки працездатності КАЗУ, на основі схемотехнічного аналізу 

конструкції досліджуваного зразка, формується перелік можливих варіантів відмов 

СЧ та пов’язаних з ними НС, які можуть виникнути по причині їх відмов. Аналіз та 

визначення переліку нештатних ситуацій проводиться з урахуванням результатів 

функціонально-морфологічної декомпозиції досліджуваного зразка [2]. Структурно-

логічна схема методики оцінки працездатного стану КАЗУ наведена на рисунку 1. 

Очевидно, що кожному конкретному випадку наслідки відмов мають свої 

особливості. 

При цьому існує два підходи до аналізу НС. Перший підхід полягає в аналізі 

розвитку подій, починаючи з моменту виникнення НС до її першопричин, тобто 

виявлення відмов тих СЧ, що привели КАЗУ в непрацездатний стан, та є аналізом 

виникнення НС “з кінця в початок”. Після визначення стану КАЗУ аналізуються 

причини (події, поєднання декількох подій), що призводять його у такий стан. В 

процесі аналізу також будується логічна схема, яка містить усі можливі поєднання 

подій. За логічною схемою будується логічна функція, аргументами якої є події, що 

є вихідними, тобто присутні в сценарії. 

Другий підхід навпаки, передбачає аналіз розвитку подій у зворотному 

напрямку – з моменту виникнення відмови СЧ до початку розвитку НС. Після того, 

як початкова відмова визначена, формується сценарій її розвитку всередині системи 

від елемента до блоку по існуючим зв’язкам між СЧ. Таким чином, визначається 
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реакція системи на відмову, що виникла. Зазначимо, що формування сценаріїв 

розвитку НС відбувається в хронологічному порядку, навіть тоді, коли події 

відбуваються з малою різницею в часі. Після завершення аналізу по одному із 

зазначених підходів будується логічна схема, що містить усі можливі сценарії 

розвитку НС. Така логічна схема дозволяє графічно відображати логіку виникнення 

відмов у КАЗУ. За цією схемою будується логічна функція, аргументами якої є 

події, що присутні в сценарії. При цьому необхідно враховувати можливість 

спрацьовування відповідних підсистем у тій обстановці, що складається до моменту 

їх штатного підключення. 

 

 

Рис. 1. Структурно-логічна схема методики оцінки працездатного стану КАЗУ 

 

За допомогою другого підходу вирішується завдання пошуку шляхів переходу 

системи в неробочий стан за умови виникнення будь-якої ініціюючої події (ІП), 

тобто він являє собою аналіз аварії “з початку – в кінець”. 

Як правило, ФАЛ зручно представити в диз’юнктивно-нормальній формі 

(ДНФ), при цьому кожна кон’юнкція буде представляти шлях розвитку втрати 

працездатності, тобто сценарій розвитку НС. На рисунку 2 у якості прикладу 

наведено сценарій розвитку однієї з НС, що призводить до переходу авіаційної 

керованої ракети (АКР) малої/середньої класу “повітря-повітря” у некерований 

політ. При цьому її ФАЛ буде мати вигляд 

14131210 zzzzy ÇÇÇ= . (2) 

Оцінка ймовірності виникнення сценаріїв НС проводиться шляхом переводу 

ФАЛ в ЙФ, що виражається ймовірністю безвідмовної роботи системи у вигляді 

1))...,,...,(( 21 =mi xxxxyP . (3) 

В результаті такого перетворення, отримані аргументи ЙФ є ймовірностями 

подій (аргументів), що входять в ФАЛ. До найбільш поширених методів переводу 

ФАЛ в ЙФ, що використовуються для систем з великою розмірністю, відносяться: 

Формування ФАЛ працездатного стану досліджуваного  

зразка КАЗУ 

Отримання ЙФ оцінки працездатного стану КАЗУ.  

Оцінка ІФ СЧ за характеристиками: вагомість, значимість, вклад. 

Формування переліку НС за результатами схемотехнічного аналізу 

конструкції досліджуваного зразка КАЗУ 

Формування сценаріїв розвитку НС та побудова логічної схеми по 

сценаріям їх розвитку 

Перетворення ФАЛ в ЙФ 

(алгоритм ортогоналізації, рекурентний та нарощування шляхів) 
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алгоритм ортогоналізації, рекурентний та нарощування шляхів [4]. Вибір алгоритму 

перетворення проводиться з урахуванням складності проведення обчислень та вимог 

до точності результатів. 

 

 

 

Рис. 2. Можливі сценарії розвитку НС, що призводять до переходу АКР класу 

“повітря-повітря” малої / середньої дальності у некерований політ 

 

Так, алгоритм ортогоналізації базується на перетворенні ФАЛ в ортогональну 

ДНФ та є найскладнішим з точки зору обчислення. У випадку коли ймовірності 

подій є приблизними значеннями, пропонується використовувати саме цей 

Некерований політ АКР 
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алгоритм, оскільки сумарна похибка обчислення буде меншою за рахунок того, що 

при виконанні перетворення ймовірності додаються. 

Рекурентний алгоритм базується на проведенні розрахунків шляхом 

використання табличного методу (стовбці яких складають число можливих 

поєднань кон’юнкцій, а рядки число елементів в системі), застосовуючи теорему 

множення ймовірностей подій. Цей алгоритм найменш громіздкий в обчисленні за 

рахунок відсутності необхідності додаткових перетворень функцій та найбільш 

ефективний, коли число членів ДНФ не більше 10. 

В алгоритмі нарощування шляхів при обчисленні ймовірності 

використовується відносна ймовірність неможливості всіх попередніх шляхів, тобто 

деякі змінні замінюються на 1, що суттєво спрощує подальші обчислення. 

Після отримання ЙФ працездатного стану проводиться оцінка їх елементів ix  

по наступним характеристикам: вагомість, значимість, вклад [4]. 

Вагомість ФАЛ складається із m елементів, при яких функція дорівнює 1 

(тобто всі СЧ та виріб знаходиться в працездатному стані) серед всіх 2m набору 

можливих значень елементів. В результаті, порівнюючи вагомість події можна 

виділити перелік подій, ймовірність виникнення яких є найвищою та визначити з 

якими елементами системи вони пов’язані, тобто виділити їх положення в сценарії 

розвитку НС. 

Якщо ймовірності подій відомі, то визначається – яка саме подія у ході 

розвитку НС найбільш значима. Значимість ix показує умовну ймовірність 

безвідмовної роботи при умові працездатності даного елементу ix  та визначається 

як часткова похідна від ймовірності непрацездатного стану системи по ймовірності 

непрацездатності даної події 

i

c
i

P

P

µ

µ
=x , (4) 

де )1)(( == mc xyPP  – ймовірність безвідмовної роботи КАЗУ; )1( == ii xPP  – ймовірність 

події (аргументу) ix  ФАЛ. 

Значимість показує залежність від ймовірності безвідмовної роботи всіх інших 

елементів системи, окрім вибраного. Так наприклад, для системи із послідовно 

з’єднаних елементів ix  найбільш значимий є відмова елементу з найменшим 

значенням ймовірності безвідмовної роботи або з максимальним значенням 

ймовірності відмови, а для паралельно з’єднаних найбільш значимим є відмова з 

найбільшим значенням ймовірності безвідмовної роботи або з мінімальним 

значенням ймовірності відмови. 

Вклад елемента ix  в працездатний стан визначається як 

iii RB xÖ= , (5) 

де iR  – ймовірність безвідмовної роботи елемента ix ;  ix – значимість елементу ix . 

Вклад елемента ix  характеризує зв'язок з ймовірністю безвідмовної роботи 

всіх елементів системи. При аналізі працездатності використовуються статистичні 

дані ймовірності виникнення тих або інших випадкових подій.  

Отже, запропонований методичний підхід дозволяє оцінити ймовірність 

працездатного стану КАЗУ та їх СЧ шляхом аналітичного опису сценаріїв розвитку 
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можливих НС. Отримана ЙФ працездатності КАЗУ та відповідна оцінка їх 

елементів, дозволяє виділити перелік подій та СЧ, вплив яких на працездатність є 

найбільшим. Їх положення та роль в сценарії розвитку НС може використовується 

при розробці і реалізації алгоритмів діагностики та пошуку несправностей СЧ як 

при організації і проведенні ремонту, так і модернізації та розробці нових КАЗУ, а 

також при розрахунках зон небезпеки при проведенні їх контрольних льотних 

випробувань. 

Частково запропонований методичний підхід оцінки працездатності КАЗУ 

використовувався при розрахунку зон небезпеки при проведенні контрольно-

льотних випробувань деяких АКР класу “повітря-повітря” та класу “повітря-

поверхня”, що дозволило прийняти обґрунтовані рішення щодо можливості і 

доцільності подальшої їх експлуатації. 
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МЕТОДИЧНИЙ ПІДХІД ЩОДО ОЦІНКИ ЕФЕКТИВНОСТІ РЕМОНТУ 

КЕРОВАНИХ АВІАЦІЙНИХ ЗАСОБІВ УРАЖЕННЯ 

 

У статті наведено методичний підхід щодо 

обґрунтування доцільності та ефективності 

виконання ремонту керованих авіаційних засобів 

ураження на основі визначення рівня їх технічної 

досконалості з подальшою порівняльною оцінкою 

відносно кращих виробів-аналогів 

 
Ключові слова: керовані авіаційні засоби ураження, відновлення 

справності, коефіцієнт технічної досконалості, метод прогресуючого 

еталону, технічний рівень, ремонт 

 

Одним із актуальних питань підтримання бойового потенціалу авіації 

Збройних Сил України є забезпечення справними керованими авіаційними засобами 

ураження (КАЗУ), які у значній мірі визначають її бойову ефективність та 

спроможність виконувати завдання за призначенням. На теперішній час основними 

причинами припинення їх експлуатації є закінчення ресурсних показників (строків 

служби, зберігання) або невідповідність їх параметрів вимогам експлуатаційно-

технічної документації (ЕТД). У першому випадку виконується комплекс заходів, 

спрямованих на визначення можливості продовження строків служби (зберігання) 

КАЗУ та, при відсутності заперечень (відповідність вимогам ЕТД), встановлюються 

їх нові значення. В іншому випадку – виявляються причини недоліків та 

розробляються шляхи відновлення. При цьому подальша експлуатація буде можлива 

за умови відновлення справності шляхом ремонту тих агрегатів, блоків, систем та 

інших складових частин (СЧ), що досягли граничного технічного стану. 

Позитивними сторонами такого підходу є: 

можливість суттєвого збільшення реальних строків служби КАЗУ;  

економія матеріальних та фінансових ресурсів у порівнянні з виготовленням 

(закупівлею) нових виробів. 

Для визначення доцільності та ефективності проведення ремонту КАЗУ 

певного типу будемо використовувати рівень технічної досконалості, що 

визначається шляхом зіставлення його тактико-технічних та експлуатаційних 

характеристик (ТТЕХ) з відповідними характеристиками виробів-аналогів. У якості 

виробів-аналогів обираються однотипні вироби, наприклад авіаційні керовані ракети 

(АКР) класу “повітря-повітря” малої дальності, які знаходяться на озброєнні 

© Шатров А.М., Шишанов М.О., Вабіщевич О.В., 2020 
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Збройних Сил (ЗС) України та провідних країн світу. Структурно-логічна схема 

визначення доцільності та ефективності ремонту КАЗУ наведено на рисунку 1. 

 

Рис. 1. Структурно-логічна схема визначення доцільності та ефективності       

ремонту КАЗУ 

Вона містить наступні етапи. 

1. Формування вхідних даних. В якості вхідних даних для проведення 

розрахунків зразка КАЗУ та відповідних аналогів використовуємо їх відомі 

показники ТТЕХ, наприклад, максимальну і мінімальну дальність пуску, радіус 

ураження бойової частини, ймовірнісні характеристики щодо бойового 

застосування, ймовірність безвідмовної роботи та інші, що впливають на TДK  

найбільш значним чином. Для цього встановлюємо певний перелік показників, що 

відображають їх властивості ijA  (рис. 1). 

2. Розподіл пріоритетності характеристик. Для визначення пріоритетності 

характеристик jb  застосовується метод ранжування, що дозволить упорядкувати 

характеристики КАЗУ щодо їх значущості. 

Одним із можливих відомих підходів рішення цієї задачі є опитування групи із 

G  експертів [1]. Кожен g -й експерт визначає набір чисел jgC , jj ,1= , які 

відображають його бачення щодо пріоритетності відібраних ТТЕХ КАЗУ, та 

розміщає їх у порядку значимості (важливості). Ранг показника ( R) визначається як 

середнє арифметичне. 

При визначенні коефіцієнтів jgC  приймемо, що між рангом і важливістю 

характеристики КАЗУ існує лінійна залежність. Тоді визначення величин 

коефіцієнтів jgC  можна виконати за формулою [1] 

R

r
C

jg

jg

1
1

-
-= , 

де jgr
 
– ранг j -ї  характеристики встановлений g -м  експертом; R  – кількість рангів. 

Після чого значення jgC  нормуються 

Обґрунтування комплексу рішень щодо ремонту, спрямованих 

на підвищення показників ефективності 
5 

Формування вхідних даних.  

Відбір i  однотипних КАЗУ та j  їх ТТЕХ 
1 

Розподіл пріоритетності характеристик відібраних КАЗУ ( jb) 

методом ранжування 

2 

Покрокове порівняння досліджуваного зразка з умовно 

еталонним за кожною з характеристик ( jb) 
3 

Визначення коефіцієнта технічної досконалості ТДК
 

досліджуваного зразка 
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Остаточно значення коефіцієнтів важливості jb обчислюються шляхом 

усереднення значень jgb , які надходять від експертів. Якщо компетентність 

експертів у групі однакова, то 

äÖ
G

g

jgj
G

= bb
1 ,  ,Gg=1 . 

Достовірність результатів експертної оцінки за відомостями характеризується 

ступенем узгодженості оцінок, які надаються експертами. Для цього 

використовується коефіцієнт конкордації 

ä
=

--

=
G

g

gTGRRG

B
W

1

32 )(

12
,   Gg ,1= , 

де G  – кількість експертів; R – кількість рангів; gT  – показник зв’язаних рангів у 

g -му ранжуванні, що визначається як 

ä
=

-=
gH

ggg hhT
1

3 )(
j

jj  

де gH  – кількість груп рівних рангів у g -му ранжуванні; ghj  – кількість рівних 

рангів у j-й групі ранжування зв’язаних рангів при ранжуванні g -м експертом. 

Значення коефіцієнта конкордації знаходиться в діапазоні 1...0 . Якщо 0=W , 

маємо повну протилежність ранжувань, якщо 1=W  – повне збігання. Наприклад, 

значення коефіцієнта 175,0 <<W  означає хорошу узгодженість експертів [1]. 

3. Покрокове порівняння КАЗУ з умовно-еталонним. Для кожної 

характеристики встановлюється критеріальне правило, за яким зі всієї вибірки 

покроково обирається найкращий (умовно-еталонний) КАЗУ за кожною з 

характеристик 

ijAA max=   або  ijAA min=    Ni ...1= , 

де ijA  – абсолютне значення j -ї властивості i -го КАЗУ; ejA  – абсолютне значення 

цієї властивості у еталона. 

Далі розраховується середньозважений комплексний показник ефективності 

для кожного КАЗУ ( iQ ), що визначається як 

ä
=

=
j

j

ijji qQ
1

b , 

де jb  – коефіцієнт вагомості j -ої властивості (параметра, ТТЕХ); ijq  – відносний 

одиничний показник j -ої властивості i -го КАЗУ. 

Отримані значення комплексного показника ефективності кожного КАЗУ ( iQ ) 

нормуються по відношенню до найбільшого його значення ( iQmax ) наступним чином: 

i

i
i

Q

Q
K

max
= . 
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4. Визначення коефіцієнта технічної досконалості ТДК , який показує рівень 

ТТЕХ вибраного зразка щодо виробів-аналогів та визначається як [2]: 

,
1

ä
=

³=
N

i

iiТД QК b  

де 
iQ  – показник ефективності i -го зразка КАЗУ; 

ib– узагальнене за результатами 

експертного опитування значення вагового коефіцієнта i -го зразка КАЗУ;  

N – кількість типів КАЗУ, що порівнюються. 

5. Обґрунтування комплексу рішень щодо ремонту, спрямованих на 

підвищення показників ефективності. В результаті проведених розрахунків 

визначаються рівні технічної досконалості досліджуваного зразка та відповідних 

виробів-аналогів, оцінюються переваги і недоліки досліджуваного зразка, а також 

формуються вимоги до характеристик, що потребують покращення (за необхідністю). 

Градація рівня коефіцієнту технічної досконалості (відмінний, хороший, задовільний, 

не задовільний) може проводитися за методикою, наведеною в [3]. 

Якщо отриманий рівень технічної досконалості досліджуваного зразка 

знаходиться на рівні найбільш поширених у провідних країнах світу виробів-аналогів, 

то проведення його ремонту є доцільним. У випадку низького рейтингу необхідно 

провести додаткові дослідження щодо доцільності його модернізації при виконанні 

ремонту з відповідною оцінкою фінансових, виробничих та часових витрат. 

Отже, запропонований підхід щодо оцінки доцільності та ефективності 

проведення ремонту КАЗУ дозволяє: 

визначити комплексні показники їх якості, провести порівняльну оцінку 

вітчизняних та іноземних зразків та оцінити відповідність їх ТТЕХ вимогам 

технічних умов і державних стандартів; 

об’єктивно встановити пріоритетність і альтернативи можливих варіантів;  

відпрацювати технічні рішення і технології, що можуть бути застосовані при 

ремонті КАЗУ інших типів. 

Запропонований підхід частково використовувався при обґрунтуванні 

доцільності ремонту газогенераторів АКР класу “повітря-повітря” малої дальності та 

оцінки його результатів. 
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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. 



Збірник наукових праць Державного науково-дослідного інституту авіації. 2020. Вип. № 16(23) 
 

 209 

 

 

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. â 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.  
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