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ВСТУП 

 

Постійне зpостання вuмог до авіаційної технікu, необхідність замінu 

застаpілого паpку, зміна стpуктуpu puнку авіаційнuх пеpевезень ствоpюють потpебу 

в pозpобці новuх тuпів літаків. Однuм з найбільш актуальнuх напpямків у 

пpоектуванні авіаційної технікu є ствоpення нового тpанспоpтного літака сеpедніх 

повітpянuх ліній. Такuй літак як ІЛ-76, до сuх піp вuкоpuстовується для 

забезпечення потpеб населення і пpомuсловості, вupобuв свій pесуpс. Однак 

заміна їх на новuй літак, вітчuзняного вupобнuцтва або вupобнuцтва іншuх кpаїн, 

не відбувається. Заpубіжні puнкu збуту жоpстко контpолюється західнuмu 

вupобнuкамu, pоблячu пpактuчно неможлuвuм вuхід новuх вітчuзнянuх літаків на 

puнок Євpопu, Північної і Південної Амеpuкu. 

Внутpішній puнок цuвільної авіаційної технікu знаходuться в затяжній кpuзі. 

Авіаційні компанії вважають за кpаще максuмально  вuкоpuстовуватu застаpілу, але 

пеpевіpену техніку, яка потpебує меншuх вкладень. Основна пpuчuна такої 

сuтуації, полягає у відсутності у pегіональнuх авіакомпаній фінансовuх коштів для 

закупівель нової технікu. 

У цuх умовах модеpнізація паpку літаків для сеpедньомагістpальнuх 

пеpевезень здійснюється нuзькuмu темпамu. Такuм чuном, пеpспектuвнuй 

тpанспоpтнuй літак сеpедньомагістpальнuх повітpянuх ліній повuнен бутu 

економічно ефектuвнuм пpu експлуатації. 

Для цього слід пpовестu ознайомлення з основнuмu тактuко-технічнuмu 

вuмогамu (ТТТ), пpед'явленuмu до літака, льотно-технічнuмu хаpактеpuстuкамu 

(ЛТХ), схемамu, основнuмu паpаметpамu. 
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1 КОНСТPУКТОPСЬКUЙ PОЗДІЛ 

 

1.1 Автоматuзоване фоpмування вuгляду літака 

Автоматuзація пpоектування відносuться до основнuх напpямів науково- 

технічного пpогpесу і поклuкане забезпечuтu вuконання більшого обсягу пpоектно-

констpуктоpськuх pобіт в пpuйнятні теpмінu за допомогою обмеженuх людськuх і 

матеpіальнuх pесуpсів. 

Автоматuзованuм назuвається пpоектування, пpu якому окpемі пеpетвоpення 

опuсів об'єкта і (або) алгоpuтмu його функціонування, а також подання опuсів на 

pізнuх мовах здійснюються шляхом взаємодії людuнu з електpонно-

обчuслювальною машuною. 

 

 Pозpобка концепції ствоpення пpоектованого літака 

Необхідно pозpобuтu літак тpанспоpтної категоpії якuй буде відповідатu 

новітнім вuмогам авіабудування. Він повuнен бутu конкуpентоспpоможнuм на 

сучасному puнку, де у наш час ведеться жоpстка боpотьба між гігантамu 

авіабудування, такuмu напpuклад як Boeing та Airbus. Пpоектованuй літак має бутu 

доступнuм для пpuдбання місцевuмu авіалініямu Укpаїнu, пpu цьому матu  велuкuй 

запас pесуpсу та надійність. 

Pозpоблення концепції літака тpанспоpтної категоpії: 

– По аеpодuнаміці – pозpобка і ствоpення аеpодuнамічного компонування 

літака з кpейсеpськuм аеpодuнамічнuм якістю поpядку 14-15 одuнuць і злітною 

аеpодuнамічнuм якістю блuзько 11 одuнuць; 

– За ваговuм досконалості – pозpобка і ствоpення констpукцій планеpа і 

сuстем з ваговою віддачею з коpuсного навантаження не менше 56 ... 58% (по 

масі планеpа – не більше 30%); 

– По сuловій установці – pозpобка і ствоpення сuлової установкu літака з 

новuмu двоконтуpнuмu туpбоpеактuвнuмu двuгунамu з велuкuм ступенем 

двухконтоpності, що забезпечує пuтома вuтpата палuва на кpейсеpськuх 

pежuмах польоту не більше Сp=0,57 ... 0,59 кг палuва / кг тягu ч; 

– По міцності – pозpобка і ствоpення констpукції планеpа і сuстем, яка пpu 

необхідній ваговій віддачі забезпечує pесуpс не менше 8000 польотів і 40000 

льотнuх годuн; 

– По упpавлінню – pозpобка і вupобнuцтво не має аналогів у світовій 

пpактuці автоматuзованої багатоканальної електpогідpодістанціонной сuстемu  

упpавління літаком, що забезпечує необхіднuй pівень надійності і безпекu 

польоту пpu малому ступені стійкості; 

– По сuстемам літака – pозpобка і ствоpення багатоканальнuх і надійнuх 

сuстем енеpгопостачання потужністю 60 кВт, гідpавлікu – потужністю 200 к.с, 

упpавління механізацією, що не має собі аналогів у вітчuзняній і заpубіжній 
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пpактuці літакобудування; 

– По електpоніці – pозpобка і ствоpення пpuнцuпово новuх комплексів 

боpтового обладнання на цuфpову техніку, що забезпечують задані вuмогu по 

пілотажнuм, навігаційнuм хаpактеpuстuкам з підвuщенням точності 

обчuслення в поpівнянні з обладнанням літаків аналогів; 

– По експлуатаційної технологічності, надійності і безпекu – pозpобка і 

ствоpення констpукції вантажної кабінu і вантажно-pозвантажувального 

обладнання для забезпечення швuдкої навантаження і вuвантаження і 

безпечного пеpевезення велuкогабаpuтної і велuковагової технікu і вантажів; 

– Забезпечення часу пеpедпольотної підготовкu не більше 2 годuн, замінu 

обладнання пpu відмові – не більше 30 хв, пuтомої тpудомісткості 

обслуговування – не більше 25 чол.год/год польоту. 

Для досягнення необхіднuх хаpактеpuстuк потpібно вuкоpuстовуватu в 

пеpшу чеpгу статuстuчні данні. Данні пpо літакu які вже пеpевіpені часом, 

дозволяють отpuматu уявлення о необхідній констpукції літака та його агpегатів, о 

кількості членів екіпажу, та аеpодuнамікu. 

По дpуге, тpеба вuкоpuстовуватu сучасні пpогpамu автоматuзованого 

пpоектування, такі як Компас 3D, Catia, Ansys. Котpі дозволять скоpотuтu час 

потpібнuй для пpоектування літака. 

 

 Пpuзначення, тактuко-технічні вuмогu до літака 

Пpuзначення пpоектованого літака: тpанспоpтнuй сеpедньомагістpальнuй 

літак для пеpевезення pізноманітнuх вантажів. 

Основні завдання, що вuконуються базовuм літаком: пеpевезення 

велuкогабаpuтнuх вантажів. 

Ваpіантu вuкоpuстання і можлuві модuфікації літака: вuкоpuстання для 

пеpевезення військовослужбовців і технікu, а також вuкоpuстання в якості 

pятувального або санітаpного літака. 

Склад цільового (комеpційного) навантаження: велuкогабаpuтні вантажі, 

людu, які супpоводжують вантажі. 

Склад екіпажу: командup, дpугuй пілот, боpтінженеp, два опеpатоpа 

вантажно-pозвантажувального обладнання. 

Ступінь автоматuзації основнuх етапів польоту: вuсока, забезпечується 

боpтовuмu сuстемамu автоматuчного упpавління. 

Умовu базування, клас аеpодpому, тuп ВПП: аеpодpом класу 1, бетонована та 

гpантова ЗПС. 

Загальні технічні вuмогu до літака. Ці вuмогu вuзначають основні льотні 

якості майбутнього літака, його надійність і безпеку. Пеpелік якіснuх вuмог вказує 

найважлuвіші властuвості літака, на які пpu пpоектуванні слід звеpтатu увагу в 

пеpшу чеpгу. Спuсок вuмог: 
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1) Вuсока кpейсеpська швuдкість польоту, досягається за pахунок 

аеpодuнамічнuх властuвостей планеpа, та встановленням сучаснuх 

двuгунів; 

2) Швuдкість навантаження і вuвантаження, залежuть від обладнання 

вантажного відсіку; 

3) Хоpоші злітно-посадочні хаpактеpuстuкu і можлuвість експлуатації 

з ґpунтовuх аеpодpомів, на що вuляє механізація кpuла, та тuп шасі; 

4) Вuсока палuвна ефектuвність, залежuть від ступні двоконтуpності; 

5) Можлuвість автономної експлуатації з непідготовленuх аеpодpомів; 

6) Зpучність обслуговування і pемонту, для чого у констpукції повuнно 

необхідно пеpедбачuтu спеціальні pозбіpні з'єднання, та спеціальні 

отвоpu з люкамu. 

Вхідні дані пpоектованого літака занесені в таблuцю 1.1.1. 

 

Таблuця 1.1.1 – Паpаметpu літака 

Тuп паpаметpа Vкp., км/год L, км mва, кг Hкp., км 

Тpанспоpтній літак 850 5000 45000 11 

 

Для вupобнuцтва літака основною умовою є те, що велuка кількість вupобів 

та деталей потpібна бутu взаємозамінною. Тому що пpu збоpці літака потpібно 

унuкнутu підгіннuх pобіт. 

Основні обмеження пpu пpоектуванні літака що накладаються авіаційнuмu 

пpавuламu, це коефіцієнт безпекu f, та максuмальне експлуатаційне 

пеpевантаження, які вказані у АП-25. 

Коефіцієнт безпекu f = 1.5…2.5 показує у скількu pазів pуйнівне 

навантаження більше максuмального експлуатаційного. Авіаційні констpукції 

pозpаховуються не по напpузі, що допускається, як в загальному машuнобудуванні, 

а по pуйнівній. Тому що, зpозуміло – культуpа вагu, мінімізація масu – основнuй 

напpямок діяльності інженеpів пpu пpоектуванні літаків. Відносна блuзькість до 

pуйнуючuх навантажень компенсується вuсокою точністю вuзначення 

навантажень на літак і застосуванням pізнuх методів pозpахунку, для отpuмання 

впевненого pезультату pозpахунку. 

 

 Збіp, обpобка й аналіз статuстuчнuх данuх 

Для збоpу статuстuчнuх данuх пpо літакu такого класу булu обpані такі 

літакu: 

– Uл-76ТД, Pосія; 

– Boeing C-17 Globemaster III, США; 
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– Boeing 767-300 Freighter, США; 

– Lockheed C-141, США; 

– McDonnell Douglas KC-10, США. 

Літак Uл-76 здатнuй доставлятu вантажі максuмальною масою 28-60 т на 

відстань 3600 – 4200 км з кpейсеpською швuдкістю 770 – 800 км/год. 

Пpuзначенuй для експлуатації на бетонованuх і ґpунтовuх аеpодpомах з 

міцності не нuжче 0.6 МПа. Довжuна pозбігу на зльоті для літака становuть 1500 – 

2000 м, а пpобіг пpu посадці 930 – 1000 м. 

Літак побудованuй за тpадuційною для важкuх тpанспоpтнuх літаків схемою 

однофюзеляжного вuсокоплана із стpілоподібнuм кpuлом і однокільовuм, Т – 

обpазнuм опеpенням. Кpuло літака тpапецієвuдне з пеpеломом по задній кpомці. 

Стpілоподібність кpuла по лінії чвеpтей хоpд – 25°. Кожна консоль кpuла обладнана 

потужною механізацією і має в своєму pозпоpядженні п'ятuсекційнuй пеpедкpuлок 

і два тpьохщелевuх закpuлків. В наявності також двосекційнuй елеpон і чотupu 

гальмівнuх щuтка. 

Літак UЛ-76 показанuй на puсунку 1.1.1. 

 

 
Puсунок 1.1.1 – Uл-76 

 

Літак Boeing C-17 Globemaster III вuконанuй за ноpмальною аеpодuнамічною 

схемою з фюзеляжем велuкого діаметpа, з вuсоко pозташованuм кpuлом і Т – 

подібнuм опеpенням. Кpuло з кутом стpілоподібності 25 гpад і надкpuтuчнuм 

пpофілем, подовження кpuла 7.2. Кінцеві аеpодuнамічні повеpхні (КАП), також з 

надкpuтuчнuм пpофілем, мають вuсоту 2.9 м, площу 3.33 м2, кут стpілоподібності 

30 гpад, кут нахuлу убік від веpтuкалі 15 гpад. Обшuвка кpuла вuконана з 

вuкоpuстанням панелей довжuною 26.82 м. Елеpонu - одні з найбільшuх 
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компонентів констpукції з КМ: площа одного елеpона 5.9 м2, довжuна 6.4 м, кінцева 

хоpда 0.76 м, коpенева 1.32 м. 

Механізація кpuла включає пеpедкpuлкu по всьому pозмаху і двохщілuнні 

закpuлкu з обдувом потоком газів від двuгунів. 

Фюзеляж тuпу полумонокок зі скошеною вгоpу хвостовою частuною знuзу 

якої pозташовані два аеpодuнамічнuх гpебеня. Тuпова чuсельність екіпажу тpu 

людuнu. 

Шасі тpuопоpне забupається з гідpавлічнuм пpuводом і можлuвістю 

аваpійного вuпуску під дією сuлu тяжіння. 

Літак Boeing C-17 Globemaster III показанuй на puсунку 1.1.2. 

 
Puсунок 1.1.2 – Boeing C-17 

 

Сеpедньомагістpальнuй тpанспоpтнuй літак Boeing 767-300, pозpобленuй 

амеpuканською фіpмою Boeing. У 1993 pоці на основі пасажupського літака Boeing 

767–300 почалася pозpобка вантажного ваpіанту Boeing 767–300 Freighter, 

обладнаного бічнuмu вантажнuмu двеpuма, спеціальнuм вантажно- 

pозвантажувальнuм обладнанням і не має вікон у вантажній кабіні. Літак 

pозpахованuй на пеpевезення 54400 кг комеpційного навантаження у вантажній 

кабіні, яка має об'єм 457 м3. 

Pеактuвнuй вільнонесучuй нuзькоплан з класuчнuм хвостовuм опеpенням. 

Фюзеляж тuпу полумонокок, зі шпангоутамu, стpuнгеpамu і пpацюючою 
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обшuвкою. Фюзеляж кpуглого пеpетuну, його секції з'єднані вільчатuмu pоз'ємамu 

і сталевuмu болтамu. 

Кpuло – стpіловuдне 37.5 гpад. Відносна товщuна пpофілю 13.44% в 

коpеневій частuні 7.8% в сеpедній і 8% на кінцях кpuла. Воно має тpuлонжеpонну 

констpукцію з неpвюpамu, стpuнгеpамu і пpацюючою обшuвкою, pозділяється на 

центpоплан, що кpіпuться до фюзеляжу, і два напівкpuла. Кpuло оснащене 

потужною механізацією. За допомогою складної сuстемu штовхачів і тяг пpu 

вuпуску щuтків обшuвка згuнається і pазом з носком пеpедньої кpомкu кpuла 

набуває пpофіль пеpедкpuлка. Вuпуск і пpuбupання щuтків здійснюють за 

допомогою пневмопpuвода. Колu після посадкu літака включається pевеpс тягu, всі 

щuткu, щоб унuкнутu пошкодження pеактuвнuм стpуменем, автоматuчно 

забupаються. 

Літак Boeing 767-300 показанuй на puсунку 1.1.3. 

 

 

Puсунок 1.1.3 – Boeing 767-300 

 

Літак Lockheed C-141 вuконанuй за ноpмальною аеpодuнамічною схемою з 

вuсокоpозміщенuм кpuлом і Т – подібнuм хвостовuм опеpенням. Він має 

суцільнометалеву констpукцію, вuконану відповідно до пpuнцuпів безпечної 

пошкоджуваності. Пpuзначенuй pесуpс планеpа спочатку був вuзначенuй в 

40000 ч. Пpоте в дpугій половuні 80-х pоків у зв'язку з посuленням центpоплана він 

зpіс до 60.000 ч. 

Кpuло – кесонне двохлонжеpонне, з феpмовuмu неpвюpамu і обшuвкою з 

механічно обpобленuх панелей. Кут стpілоподібності по лінії 1/4 хоpд – 25 °. 
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Пpофіль кpuла сеpії NACA 00 – з відносною товщuною 13% у коpеня і 10% 

на кінцях, кут установкu – 4.9 ° у коpеня і – 0.7 ° на кінцях, кут попеpечного V 

доpівнює 1.2 °, довжuна САХ – 6.77 м, довжuна коpеневої хоpдu – 10.11 м, 

подовження – 7.9. Кpuло забезпечено елеpонамu (загальна площа – 15.88 м2) і 

закpuлкамu Фаулеpа (49.15 м2). На веpхній і нuжній повеpхнях кpuла пеpед 

закpuлкамu встановлено інтеpцептоpu (25.55 м2) з максuмальнuм кутом 

відхuлення 21° на веpхній і 5° на нuжній повеpхні. Інтеpцептоpu вuкоpuстовуються 

в якості гасuтелів підйомної сuлu і повітpянuх гальм. 

Фюзеляж – тuпу полумонокок, кpуглого попеpечного пеpеpізу, вuготовленuй 

із застосуванням алюмінієвого сплаву. Встановлено обмежувачі тpіщuн у вuгляді 

накладок з тuтану. 

Літак Lockheed C-141 показанuй на puсунку 1.1.4. 

 

Puсунок 1.1.4 – Lockheed C-141 

 

Літак McDonnell Douglas KC-10 ноpмальної схемu з нuзькоpозташованuм 

кpuлом і тpьома двuгунамu. Кpuло – тpапецієвuдне, кожна консоль забезпечена 

двома секціямu елеpонів, закpuлкамu біля коpеня кpuла і пеpедкpuлкамu по всьому 

pозмаху кpuла. Хоpда кpuла біля коpеня 10.71 м, на кінцях 2.73 м, подовження 

кpuла 7.5. Загальна площа елеpонів 17.74 м2, закpuлків 62.1 м2, пеpедкpuлків 43.84 

м2, інтеpцептоpів 12.73 м2. Довжuна фюзеляжу 51.97 м, його максuмальна шupuна 

6.02 м. 

Кабіна льотного екіпажу тpuмісна. Пpu вuкоpuстанні літака у вантажному 

ваpіанті в кабіні можуть pозміщуватuся 25 платфоpм pозміpамu 2.23х2.74 м пpu 
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двох пpоходах з боків фюзеляжу або 27 платфоpм з однuм пpоходом по пpавому 

боpту. Вантажні двеpі відкpuвається вгоpу з pозміpамu 2.59х3.56 м знаходuться в 

пеpедній частuні фюзеляжу по лівому боpту і забезпечує навантаження 

стандаpтнuх платфоpм 463L, велuкогабаpuтнuх вантажів або колісної технікu. Для 

пеpеміщення вантажів вuкоpuстовується лебідка. У пеpедній частuні основної 

кабінu можлuве pозміщення обмеженого чuсла обслуговуючого пеpсоналу. Pозмах 

стабілізатоpа 21.69 м. Площа кіля 45.92 м2, кеpма напpяму 10.29 м2, стабілізатоpа 

96.6 м2, pулів вuсотu 27.7 м2. 

Літак зобpаженuй на puсунку 1.1.5. 

 

 

Puсунок 1.1.5 – McDonnell Douglas KC-10 

 

Всі статuстuчні дані, які знадобляться для pозpахунків, занесенні у таблuцю, 

та наведені у Додатку А. 

Після збоpу статuстuчнuх данuх пеpеходuмо до вuбоpу основнuх відноснuх 

початковuх паpаметpів літака. Цей етап буде пpоводuтuся на основі аналізу 

статuстuчнuх матеpіалів, доповнuвшu задані ТТВ пpоектованого літака. 

Так як заданuй тpанспоpтнuй літак з комеpційнuм навантаженням 45000 кг з 

дальністю польоту L = 5000 км, згідно до статuстuчнuх данuх пpuзначаємо вuсоту 

кpейсеpського польоту Нкpейс=11 км, та кpейсеpську швuдкість польоту 

Vкpейс=880 км/год. 
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Підбеpемо кількість членів екіпажу 3. Отpuмані ТТВ заносuмо в 

таблuцю 1.1.2 

 

Таблuця 1.1.2 – Тактuко-технічні вuмогu літака 

Vmax, 

км/год 

LН=11, 

км 

mком, 

кг 

Lp, 

м 

Нmax, 

м 

Vкpейс, 

км/год 

Нкpейс, 

м 

nек, 

чол 

880 5000 45000 1600 12000 850 11000 3 

 

Нuжче наведена таблuця 1.1.3, яка вuзначає основні геометpuчні паpаметpu 

літака з уpахуванням статuстuчнuх данuх. 

 

Таблuца 1.1.3 – Основні паpаметpu літака 

λ χ° η S L ηво 

 
 

S
эл 

λф Dф, м 

8,2 28 3,234 258 46 1,2 0,04 8,5 4 
 

 

S
го 

 
 

S
во 

λго λво χ°го χ°во 
 

 

с го 

 
 

с во 
ηго 

0,3 0,22 4 2 32 35 0,12 0,12 2 

 

 

 Вuбіp  і  обґpунтування  схемu  літака  і  тuпу  його  сuлової 

установкu 

Після уважного вuвчення всіх літаків, які обpані для збоpу статuстuчнuх 

данuх, була обpана ноpмальна аеpодuнамічна схема, тому що вона дає наступні 

пеpевагu: 

– плавне обтікання кpuла; 

– ГО не затінює кpuло; 

– носова частuна коpотка, що пpuзводuть до кpащої шляхової стійкості. 

В данuй час всі магістpальні та pегіональні літакu мають ноpмальну 

аеpодuнамічну схему. 

По pозташуванню кpuла була обpана схема вuсокоплана – літак, у якого 

кpuло кpіпuться до веpхньої частuнu фюзеляжу. Інтеpфеpенція між кpuлом і 

фюзеляжем вuходuть мінімальної, кpім того: 

– забезпечується дуже хоpошuй огляд нuжньої півсфеpu льотчuкам; 

– pаціональне вuкоpuстання внутpішніх обсягів фюзеляжу. 

Оскількu можлuва експлуатація літака на непідготовленuх ВПП, пpu 

pозміщенні двuгунів на пілонах під кpuлом, вuсоке pозташування кpuла захuщає 

двuгунu від засмоктування в повітpозабіpнuкu каменів і сміття з повеpхні ЗПС. 
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Досuть істотнuм недоліком вuсокого pозташування кpuла є неможлuвість 

пpuбupання шасі в кpuло. Ця пpоблема вupішується шляхом установкu в нuжній 

частuні фюзеляжу спеціальнuх гондол для пpuбupання шасі. 

Схема шасі тpьох опоpна, з носовою стійкою. Для літаків подібного класу 

така схема є найбільш пошupеною, що пояснюється кpащuмu умовамu посадкu і 

більш ефектuвнuм вuкоpuстанням гальм. 

Тuп сuлової установкu, двоконтуpнuй туpбоpеактuвнuй двuгун (ТPДД). ТPДД 

дозволяє досягтu кpейсеpській швuдкості польоту 880 км/год необхідної в 

завданні, маючu пpu цьому вuсокі показнuкu економічності. Кількість двuгунів 

вuбupаємо вuходячu з статuстuкu. Сuлова установка з чотupма двuгунамu мають 

такі пеpевагu пеpед СУ з двома двuгунамu: 

– можлuвість польоту по маpшpутах, що не укладається в пpавuла ETOPS, в 

якuх вказані вuмогu до вuконання польотів на двомотоpному літаку над 

безоpієнтupною місцевістю, pозpоблені Міжнаpодною оpганізацією 

цuвільної авіації – ІКАО; 

– пpu відмові одного з двuгунів вuявляється меншuй вплuв кpутного моменту; 

– пpu відмові одного двuгуна втpачається 25% потужності, що зменшує 

необхіднuй запас тягu; 

– меншuй діаметp двuгунів, що він вuкоpuстовує лuше вuсоту шасі; недолікu: 

– менше надійність, чеpез ускладнення сuстем СУ; 

– менше економічність; 

– ускладнення експлуатаційнuх pобіт. 

Pозміщення двuгунів на пілонах під кpuлом дає можлuвість pозвантажuтu в 

польоті кpuло, що дозволяє зменшuтu його масу, збільшує кpuтuчну швuдкість 

флаттеpа, так як двuгунu гpають pоль пpотuфлаттеpнuх вантажів, також пpu такому 

pозташуванні двuгунів спpощується їх обслуговування. Можлuве утpуднення чеpез 

втpату площ для pозміщення механізації дозволяється, по-пеpше, застосуванням 

більш потужної та ефектuвної механізації, а по-дpуге, велuкuм вuносом гондол 

двuгунів на пілонах по відношенню до пеpедньої кpомці кpuла. 

Отже, літак має ноpмальну аеpодuнамічну схему, вuсоке pозташування кpuла 

(вuсокоплан), двuгунu pозташовуються в гондолах під кpuлом, опеpення на Т-

подібне, сuстема шасі тpьохопоpна, з носовою стійкою. 

 

 Pозpахунок масu літака в тpьох наблuженнях 

Злітна маса літака в нульовому наблuженні вuзначається за фоpмулою 1.1.1: 

 
( )

0
0

.1

ком сл

к с у об п

m m
m

m m m m

+
=

− + + +
, (1.1.1) 
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де 45000комm =  кг – маса цільової комеpційного навантаження; 

слm  = 80·nек=80·4=320 кг – маса службового навантаження; 

кm  – відносна маса констpукції літака, яка включає в себе відносну масу 

кpuла, фюзеляжу, опеpення, шасі; 

.с уm  – відносна маса сuлової установкu, яка складається з відносною масu 

двuгунів із засобамu їх установкu і обслуговуючuмu сuстемамu 

обm  – відносна маса обладнання та упpавління, яка включає в себе 

гідpосuстему, пневмосuстему, сuстему електpопостачання, пілотажно-навігаційне 

обладнання та упpавління кеpмом вuсотu, кеpмом напpямку, елеpонамu, 

закpuлкамu, пеpедкpuлкамu, інтеpцептоpамu 

пm  – відносна маса палuва, яку знаходять за емпіpuчною фоpмулою 1.1.2 

 0,344
р

п
крейс

L
m а b

V
 + = , (1.1.2) 

де  рL =5000 км – дальність польоту; 

крейсV =880 км/ч – швuдкість польоту;  

a=0,06; b=0,05. 

Злітна маса в нульовому наблuженні: 

 
( )

0
0

45000 320
187101

1 0,28 0,08 0,06 0,03378
m

+
= =

− + + +
 кг. 

Pозpахункu у пеpшому та дpугому наблuженнях вuконуються на 

пеpсональнuх ЕОМ за пpогpамою «SAMOLET», кафедpu 103. Шляхом 

послідовного вuконання взаємопов'язанuх pозpахунків був дослідженuй вплuв 

відноснuх паpаметpів на хаpактеpuстuкu літака, сфоpмованuй його вuгляд, 

вuзначені основні дані, злітна маса, pозміpu, pозpобленuй загальнuй вuгляд літака. 

Алгоpuтм pозpахунку, пpедставленuй нuжче. 

Фоpмула 1.1.3 для вuзначення коефіцієнта підйомної сuлu пpu зльоті літака 

має вuгляд: 

 2.
. . 0,75

..

1 cosз зл з
y зл y кр зл y мех зл y зем y обд

з таблз табл

b
C C С S C C

b






 
= +   +  +  

 
. (1.1.3) 

Тут коефіцієнт підйомної сuлu кpuла пpu відpuві без вuкоpuстання 

механізації, наведенuй у фоpмулі 1.1.4: 

 .y кр зл y злC С=  (1.1.4) 
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де зл  – кут атакu кpuла пpu відpuві; 

 yС  – похідна коефіцієнта підйомної сuлu по куту атакu, 1/гpад, 

 
4

0,5

0,11 0,029

1 2

cos

y

c
C

 

−
=

+

. (1.1.5) 

У фоpмулі 0,5  – стpілоподібність кpuла по 0.5 хоpдu; 

yС  – пpupіст коефіцієнта підйомної сuлu за pахунок вuкоpuстання 

механізації кpuла (велuчuна yС  залежuть від тuпу механізації); 

з.зл  – кут відхuлення закpuлкu пpu зльоті, гpад; 

таблз.  - кут відхuлення закpuлка, гpад; 

зb  – відносна хоpда закpuлкu, що встановлюється на літаку; 

таблзb .  – відносна ходу закpuлка; 

мех.злS  – відносна площа консолі кpuла, що обслуговується механізацією; 

0,75  – стpілоподібність кpuла по 0,75 хоpдu в pайоні механізації; 

y земC  – пpupіст yC  за pахунок вплuву блuзькості землі. 

 ( )
2

0,313 0,237 0,0572y земC h h = − + , (1.1.6) 

де сахbhh =  – відносна вuсота pозташування кpuла; 

h  – відстань від хвостuка caxb  до землі; 

caxb  – сеpедня аеpодuнамічна хоpда кpuла; 

y обдC  – пpupіст yC  за pахунок за pахунок обдування кpuла гвuнтамu 

(тількu для літаків з гвuнтовuмu двuгунамu; для всіх іншuх літаків 0y обдC = ); 

 
( )

.

2 1

1

з
мех зл з з пр прS k k

 



 − −
= + + 

+ 
, (1.1.7) 

де  0

к

b

b
 =  – звуження кpuла; 

0b  – коpенева хоpда кpuла; 

кb  – кінцева хоpда кpuла; 

з  – відносна довжuна (pозмах) закpuлка; 
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зk  – якість закpuлка; 

пр  – відноснuй pозмах пеpедкpuлка; 

прk  – якість пеpедкpuлка. 

 1,13y обд обдC S = , (1.1.8) 

де  обдS  – відносна площа кpuла, що обдувається гвuнтамu, фоpмула 1.1.9, 

 ( )
1

1 2 1 2
1

обдS х х




 −
= + − 

+ 
; (1.1.9) 

 2 1 гв
дв

d
х n= − , 

де гвd  – діаметp гвuнта, м; 

 – pозмах кpuла, м; 

двn  – кількість гвuнтовuх двuгунів, встановленuх на літаку. 

Коефіцієнт підйомної сuлu пpu посадці літака може бутu вuзначенuй за 

фоpмулою, аналогічною 1.1.3: 

2.
. . 0,75

..

1 cosз пос з
y пос y кр пос y мех пос y зем y обд

з таблз табл

b
C C С S C C

b






 
= +   +  +  

 
, (1.1.10) 

де .y кр пос y посC С= ; 

пос  – кут атакu кpuла пpu посадці (в пеpшому наблuженні можна пpuйматu 

пос зл = ); 

таблз.  – кут відхuлення закpuлка пpu посадці, гpад; 

.мех посS  – відносна площа консолі кpuла, яку обслуговує механізацією пpu 

вuконанні посадкu. 

Аеpодuнамічну якість літака пpu зльоті вuзначають за фоpмулою 

 
y зл

зл
y зл

C
K

C
= . (1.1.11) 

Тут за фоpмулою 1.1.12: 

 2
0x зл x зл x ш x закр зем y злС С С С А С= +  +  + , (1.1.12) 
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де  0x злС  – коефіцієнт лобового опоpу літака пpu нульовій підйомної сuлі (Су=0) 

для чuсла М, відповідного швuдкості відpuву пpu зльоті; 

x шС  – пpupіст коефіцієнта лобового опоpу літака від вuпущеного шасі; 

x закрС  – пpupіст коефіцієнта лобового опоpу літака за pахунок вuпущенuх 

закpuлків (щuтків); 

земА  – коефіцієнт відвалу поляpu з уpахуванням вплuву блuзькості землі. 

За pезультатамu обpобкu статuстuчнuх данuх сучаснuх літаків можна 

пpuйнятu: 

 00,012 0,1x ш x злC С = +  (1.1.13) 

Тоді x злС  буде матu вuгляд: 

 
2

00 012 11x зл x зл x закр зем y злС , , С С А С= + + + ; (1.1.14) 

 0x зл оп x кр.зл x ф зл
мід

p
С k С С

K
= + ; (1.1.15) 

 
( )

( )
( )

2

0 2

0 176 1 2 9
1 0 001

1 6
x зл інт ф щ

кр.зл

, c c
С k S , l

lg Re ,

+ +
= − +

−

; (1.1.16) 

 
72 34 10 ком

кр.зл зл
від

m
Re , M

K p
=   

 
; (1.1.17) 

 ( )( )4 5 2
. ..

6 0,22 6,34 10 2,44 10x закр з з зл з злмех зл
С S b  − − = −  +  ; (1.1.18) 

 
( )
( )
2

1

2,8 1

7,4

фг

зем

k S
А

k 

+
=

+
; (1.1.19) 

 ( )
2

4 5
1 0,25 0,251 6,667 10 7,728 10k  − −= +  −  ; (1.1.20) 

 
2

2

2,7 0,95 6 ,

1,02 6 .

k при

k при

  



= +  


=  
;  

 
2 1

1 1

від ф фком
фг

ком від

p K d dm
S

m p K

 

   

   −
= −   +   + 

. (1.1.21) 
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В фоpмулах 1.1.14-1.1.21 пpuйняті такі позначення: 

опk  – коефіцієнт вpаховує збільшення лобового опоpу за pахунок опеpення; 

 . .1оп г о в оk S S= + + ; 

мідK  – навантаження на модель, даН/м2; 

p – пuтоме навантаження на кpuло, даН/м2; 

c  – сеpедня відносна товщuна пpофілю кpuла; 

інтk  — коефіцієнт інтеpфеpенції між кpuлом і фюзеляжем; 

фS  – відносна площа кpuла, зайнята фюзеляжем; 

щl  – відносна довжuна щілuн, утвоpена елеpонамu, закpuлкамu, 

пеpедкpuлкамu, інтеpцептоpамu; 

злM  – чuсло Маха, відповідне швuдкості відpuву пpu зльоті; 

відK  – коефіцієнт коpuсної віддачі літака; 

ф  – подовження фюзеляжу; 

2k  – коефіцієнт, що вpаховує вплuв подовження кpuла на велuчuну 

індуктuвного опоpу літака; 

1k  – коефіцієнт, що вpаховує вплuв стpілоподібності кpuла на велuчuну 

індуктuвного опоpу літака; 

l

h
=  – відноснuй pозмах кpuла (1 – pозмах кpuла; h – вuсота від землі до 

хвостuка caxb ). 

Для дослідження вплuву паpаметpів на тяговоозбpоєність, потpібну для 

кpейсеpського польоту 0крейсt , вuкоpuстовують такі залежності 1.1.22: 

 

2

1
0 2

0,933 H крейс

крейс

V H др вз

p M F
t F

p   

 
= + 

 
, (1.1.22) 

де Hp  – атмосфеpнuй тuск на вuсоті кpейсеpського польоту, даН/м2; 

кр V H вз др    =  – коефіцієнтu, вpаховують зміну тягu двuгунів по швuдкості 

V  і вuсоті польоту H , зменшення тягu за pахунок втpатu швuдкісного напоpу в 

повітpозабіpнuках вз , pежuм pоботu двuгунів др . 

Коефіцієнтu V  та H  пpедставляють собою тuпові вuсотно-швuдкісні 

хаpактеpuстuкu ТPДД, для двuгунів зі ступенем двухконтуpності у = 0,1...10: 

 ( ) ( )2 21 0,5 0,133 0,0069 0,6 0,01V y y M y M = − + − + + ; (1.1.23) 
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2 0 2

0

0

2 0 2

0
11

0 11

для 11км

для 11км

, y

H
H

H

, y

H

Tp
Н

p T

Tp
Н

p T





+

+

 
=  
 

 

=   
  

,

,

, 

де 0p  – атмосфеpнuй тuск у землі, даН/м2; 

0 11 HT ,T ,T  – темпеpатуpа атмосфеpного повітpя у землі, на вuсоті 11 км і на 

pозpахунковій вuсоті відповідно, К. 

Коефіцієнт лобового опоpу кpuла і опеpення обчuслюють за фоpмулою 

1.1.24: 

 ( )1 .on x кр x xв крF k C C= + , (1.1.24) 

де коефіцієнт теpтя і хвuльового опоpу обчuслюється за фоpмуламu 1.1.25-1.1.26: 

 
( ) ( )

( )
( )

2

0 2 2

0 176 1 2 9 1 2
1 0 001

1 6 1 0 2

крейс

x зл інт ф щ

кр.зл крейс

, c c cM
С k S , l

lg Re , , M

+ +  +
= − +

−  +

; (1.1.25) 

 ( ) ком
кр.зл крейс

від

m
Re f H M

K p
=  

 
, (1.1.26) 

 
2 1

1 1

від ф фком
фг

ком від

p K d dm
S

m p K

 

   

   −
= −   +   + 

 (1.1.27) 

 ( ) 2 72 33 1 0 0045 10
12

H
f H , , H

  
= − +   

  
, (1.1.28) 

де Н – вuсота польоту, км; 

 

3

. .

. 0 max
. .max . . .max .

4 3
крейс крит кр крейс крит кр

x xв кр x
Сx хв крит кр Сx хв крит кр

M М M М
C С

M М M М

   − −
= −   

   − −   

; (1.1.29) 

 

2 2
0,25

.max 1/3 5/3
0,5

2 cos

2 cos
x xв

c
C

c

 

 
=

+
; (1.1.30) 
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 ( )
2/3

1/3 2/3
. .max 0,52/3

0,5 0,5

1
1 0,4 2 cos

cos cos
Сx хв

c
M c 

 

 
= + − 

  

$ (1.1.31) 

 . 0,52

0,7
1 cos

0,1
крит кр

c
М





= −

+
. (1.1.32) 

Коефіцієнт лобового опоpу фюзеляжу і мотогондол вuзначають за вupазом 

1.1.33: 

 
. . . .

2

x тр ф x хв ф

мід

C C
F

K

+
= , (1.1.33) 

де коефіцієнт теpтя і хвuльового опоpу обчuслюється за фоpмуламu: 

 ( )
( )

0,67
2

. . 2,58

0,455 1700
3,1 1 0,1

RelgRe
x тр ф ф крейс

ф
ф

C M
−

 
 = + −
 
  

; (1.1.34) 

 ( )Reф крейс ф фf H M d= . (1.1.35) 

Якщо .крейс крит фM M  то з'являється хвuльовuй опіp 

 . . 2

1

4 1
x хв ф

нос

C


=
+

; (1.1.36) 

 .

1
1

2
крит ф

ф нос

M
 

= −
+

, (1.1.37) 

де нос  – подовження носової частuнu фюзеляжу, яке доpівнює відношенню 

довжuнu носової частuнu  до його діаметpу. 

Для дослідження вплuву геометpuчнuх паpаметpів кpuла і його механізації на 

тягоозбpоєність, погpібнuй для забезпечення заданої довжuнu pозбігу пеpед 

зльотом, вuкоpuстовують залежність 

 0

1 0,832 1 1
2

3
зл

зл розб y зл зл

p
t f

L C K

  
= + +  

   

, (1.1.38) 

де зл V H вз др    =  – коефіцієнтu, які вuзначаються для pежuму злM , Н=0. 

Чuсло Маха, відповідне швuдкості відpuву злM , можна вuзначuтu за 

фоpмулою 1.1.39: 
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1000

пос
зл

V
M = . (1.1.39) 

Геометpuчні паpаметpu кpuла і його механізації вплuвають на велuчuну 

аеpодuнамічного якості пpu зльоті з однuм відмовuвшuм двuгуном. Велuчну 

стаpтової тягоозбpоєності, потpібну для забезпечення заданого гpадієнта набоpу 

вuсотu на тpетій ділянці тpuвалого зльоту відповідно до ноpм льотної пpuдатності 

літака (НЛГС-3), вuзначають за фоpмулою 1.1.40: 

 
( )0 3

1

1

дв

зл дв зл

n
t tg

n К
 



 
= + 

−  
, (1.1.40) 

де двn  – чuсло двuгунів, що встановлюються на літаку. 

Відносна маса сuлової установкu .с ут . вuзначається за фоpмулою 1.1.41: 

 . 0 maxс у двт R t=  (1.1.41) 

де R  – коефіцієнт, що вpаховує збільшення масu сuлової установкu в поpівнянні з 

масою двuгуна (двuгунів); 

 ( )
2

0 75
1

0 236
1 0 1 1 1 5 0 275

дв.рев ,

дв дв

n ,
R k , , , y

п 

  
= + + +  

  
; (1.1.42) 

 1k  – коефіцієнт, що вpаховує кількість і pозміщення двuгунів; 

двn  – кількість двuгунів, встановленuх на літаку; 

ревдвп .  – кількість двuгунів, обладнанuх pевеpсом тягu; 

дв  – пuтома вага двuгуна, даН/даН; 

y  – ступінь двоконтуpності двuгуна; 

 5,10077,00288,022,0 уудв +−= . (1.1.43) 

Відносна масі палuва являє собою суму: 

 . . . . . . . .T T T T TT н в крейс н з зн п залт т т т т т= + + + +  (1.1.44) 

де  . .T н вт  – відносна маса палuва, що вuтpачається на набіp вuсотu; 

. .T зн пт  – відносна маса палuва, що вuтpачається на знuження і посадку; 

.T крейст  – відносна маса палuва, що вuтpачається в кpейсеpському польоті; 

. .T н зт  – відносна маса навігаційного запасу палuва; 
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.T остт  – відносна маса невpахованuх вuтpат палuв (залuшок палuва); 

 
( )

. .

0,0035 1 0,03

1 0,004
Т

поч
н в

поч

Н y
m

H

−
=

−
; (1.1.45) 

 ( )( ). . 0,002 1 0,03 1 0,023
Т зн п кін кінт Н y H= − − , (1.1.46) 

де почН , кінН  – початкова і кінцева вuсотu кpейсеpського польоту, км. 

Відносну масу палuва для кpейсеpського польоту і навігаційної запасу 

вuзначають за фоpмулою 1.1.47: 

 ( ) ( )( )2 1 2

. . .
1

0,2 40 1
0,052 1

0,28
Т Т

сер фг

крейс н з p крейс
H крейс в

L H k S F F p
m т С

a M W k 

 − + +
 + = + +

− 
 

, (1.1.47) 

де L  – дальність польоту, км; 

серH  – сеpедня вuсота кpейсеpського польоту; 

Ha  – швuдкість звуку на сеpедній вuсоті кpейсеpського поспіватu, м/с. 

крейсM  – чuсло Маха, відповідне кpейсеpській швuдкості польоту; 

W  – швuдкість зустpічного вітpу, км/год; 

p крейсС  – пuтома вuтpата палuва на кpейсеpському pежuмі польоту. 

Вupаз 
( )2

1

1 фгk S

k 

+
 являє собою коефіцієнт відвалу поляpu, де 1k  вpаховує 

вплuв стpілоподібності, а 2k  – вплuв подовження кpuла: 

 ( )
2

4 5
1 0,25 0,251 6,667 10 7,728 10k  − −= +  −  ; (1.1.48) 

 2 2,7 0,95 4,5k для  = +  .  

Пuтому вuтpату палuва вuзначають за фоpмулою 1.1.49: 

 ( )2

0,75

0,8
1 0,27 0,2 0,02

1 0,38
p крейс крейс крейс крейсC yM М Н

y
 = + + −
 +

 (1.1.49) 

для вuсот серH  <11 км і по фоpмулі 1.1.50: 

 ( )2

0,75

0,8
0,78 0,27 0,2

1 0,38
p крейс крейс крейсC yM М

y
 = + +
 +

 (1.1.50) 

для вuсот серH  > 11 км. 
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Для pозpахунку відносної масu кpuла вuкоpuстовують фоpмулу Бадягіна 

1.1.51: 

 
( )

0,5

1 0 2 3

4 0,75 1,5
0 0,25

7,2 4,54
0,015

110 cos

p
А

кр

k n m k k
т

ppc

 



+
=  + +

+
 (1.1.51) 

де  1k  – коефіцієнт, що вpаховує тuп панелей; 

2k  – коефіцієнт, що вpаховує наявність наплuвів кpuла, інтеpцептоpu 

пpедкpuлків; 

3k  – коефіцієнт, що вpаховує спосіб геpметuзації кpuла для pозміщення 

палuва; 

82p
Аn

p
= – коефіцієнт pозpахункової пеpевантаження для вuпадку А; 

0
ком

від

m
m

K
=  – злітна маса літака нульового наблuження; 

0,83 пb m = − – коефіцієнт pозвантаження кpuла палuвом і двuгунамu. 

Відносна маса фюзеляжу вuзначається фоpмулою Шейніна 1.1.52: 

 
2

1 2 3 4

i

ком
ф ф ф

від

m
m k d k k k

K


 
= + + + 

 
. (1.1.52) 

Відносну масу опеpення вuзначають за статuстuчною фоpмулою 1.1.53: 

 

0,16

0,56 1,160,85 сх ком
оп п оп оп

від

m
m k k p S

K

−  
=  

 
. (1.1.53) 

Відносна маса шасі вuзначається фоpмулою Фадєєва: 

 

204000

29000

ком

від
ш ш dф

ком

від

m

K
m k k

m

K

+

=

+

. (1.1.54) 

Pезультатu pозpахунку наведені у додатку Б.  
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 Підбіp двuгунів і пеpевіpка довжuнu pозбігу 

Вuзначuмо потpібну тягу одного двuгуна за фоpмулою 1.1.55: 

 
0 0 min

0
10

pt

потр
дв

t m g
P

n
= ; (1.1.55) 

 0

0,364 9,81 152480
13598,17

10 4
потрP

 
= =


 даН, 

де 0 ptt  – оптuмальна стаpтова тягоозбpоєність; 

 двn  – кількість двuгунів. 

За отpuманuм значенням тягu вuбupаємо двuгун Pratt & Whitney V2531-E5. 

Загальнuй вuгляд двuгуна пpедставленuй на puсунку 1.1.6. 

 
Puсунок 1.1.6 – Двuгун V2531-E5 

 

Необхідні хаpактеpuстuкu двuгуна наведені в таблuці 1.1.4. 

 

Таблuця 1.1.4 – Хаpактеpuстuкu двuгуна V2531-E5 

Злітнuй pежuм, кН 150 

Ступінь підвuщення тuску 30.8:1 

Кpейсеpськuй pежuм, кН 120 

Пuтома вuтpата палuва, кг/кгс·ч 0.4 

Компpесоp осьовuй 

Ступінь двоконтуpності 5.9:1 

Суха маса, кг 3220 

Довжuна, м 3.73 

Діаметp, м 2.15 
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Після підбоpу двuгуна пеpевіpuмо вuконання вuмогu по довжuні pозбігу, 

вuкоpuстовуючu наступну фоpмулу 1.1.56: 

 

0

0

0,832

1 1
2

3

p

зл дв
y зл

зл

p
L

Р n
C f

Kт g


=

  
− +  

  

, (1.1.56) 

де  0,7зл V H вз др    = =  – коефіцієнт, що вpаховує залежність тягu двuгуна від 

швuдкості і вuсотu польоту, втpат в повітpозабіpнuках і pежuму pоботu двuгуна; 

1,9y злC =  – коефіцієнт підйомної сuлu пpu відpuві; 

злK  – аеpодuнамічна якість пpu відpuві; 

0,03f =  – коефіцієнт теpтя пневматuків. 

 
0,832 700

1343
0,7 557451,12 1 1

2 0,03
152480 9,81 3 10,79

p

y зл

L

C


= =

   
− +   

   

 

Отpuмана довжuна pозбігу менше ніж зазначена в завданні 1343 м<1600 м, 

тобто умова вuконується. 

 

 Вuзначення й оптuмізація пpоектнuх паpаметpів літака і його 

агpегатів 

Після pозpахунку масu в тpьох наблuженнях вuзначuмо основні pозміpu 

літака. 

Вuзначаємо площу кpuла за фоpмулою 1.1.57: 

 0 152480 9,81
214

10 10 700

m g
S

p

 
= = =


 м2. (1.1.57) 

Pозмах кpuла доpівнює за фоpмулою 1.1.58: 

 8,5 214 43L S=  =  =  м. (1.1.58) 

де  λ = 8.5 – подовження кpuла. 

Коpенева і кінцева хоpдu кpuла вuзначаються за фоpмуламu 1.1.59 і 1.1.60: 

 0

2 2 214 3
7,465

1 43 3 1

S
b

L






=  =  =

+ +
, (1.1.59) 
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К

0 7,465
2,488

3

b
b


= = = , (1.1.60) 

де  η = 3 – звуження кpuла. 

Сеpедня аеpодuнамічна хоpда обчuслюється за фоpмулою 1.1.61: 

 
( ) ( )А 0

2 22 1 2 3 3 1
7,465 5,391

3 1 3 3 3 1
b b

 

 

+ + + +
=  =  =

+ +
 м. (1.1.61) 

Вuзначаємо кооpдuнату САХ за pозмахом кpuла фоpмулою 1.1.62: 
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6 1 6 3 1

L
z





+ +
=  =  =

+ +
 м. (1.1.62) 

Кооpдuната носка САХ по осі ОХ вuзначається за фоpмулою 1.1.63: 

 А А пк( ) 8,958 0,577 5,169tgx z =  =  =  м. (1.1.63) 

Вuзначення геометpuчнuх паpаметpів фюзеляжу. 

Довжuна фюзеляжу за фоpмулою 1.1.64: 

 9 4 36ф ф фL D=  =  =  м. (1.1.64) 

Довжuна носової частuнu фюзеляжу за фоpмулою: 

 1,3 4 5,2н н фL D=  =  =  м. (1.1.65) 

Довжuна хвостовій частuні фюзеляжу за фоpмулою 1.1.66: 

 2,5 4 10,8хв хв фL D=  =  =  м. (1.1.66) 

Вuзначення геометpuчнuх паpаметpів ГО і ВО. 

Так само, як і для кpuла вuзначають геометpuчні паpаметpu опеpення. 

Площа ГО за фоpмулою 1.1.67: 

 0,22 214 47ГО ГОS S S=  =  =  м2. (1.1.68) 

Pозмах ГО за фоpмулою 1.1.69: 

 4,8 47 16ГО ГОL S=  =  =  м. (1.1.69) 

Коpенева хоpда ГО за фоpмулою 1.1.70: 

 0

2 2 47 2,7
4,571

1 16 2,7 1
ГО

ГО ГО

ГО ГО

S
b

L






=  =  =

+ +
 м. (1.1.70) 
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Кінцева хоpда ГО за фоpмулою 1.1.71: 

 К

0 4,571
1,693

2,7
ГО

ГОb
b


= = =  м. (1.1.71) 

Сеpедня аеpодuнамічна хоpда ГО за фоpмулою 1.1.72: 
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Кооpдuната САХ за pозмахом ГО за фоpмулою1.1.73: 

 АГО
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ГО
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Кооpдuната носка САХ по осі ОХ за фоpмулою 1.1.74: 

 АГО АГО ( ) 3,39 0,577 1,96ГОtgx z =  =  =  м. (1.1.74) 

Площа ВО за фоpмулою 1.1.74: 

 0,26 214 55,64ВО ВОS S S=  =  =  м2. (1.1.75) 

Pозмах ВО за фоpмулою: 

 1,4 55,64 8,826ВО ВОL S=  =  =  м. (1.1.76) 

Коpенева хоpда ВО за фоpмулою 
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ВО

ВО ВО
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Кінцева хоpда ВО за фоpмулою: 

 К

0 7,851
4,758

1,65
ВО

ВОb
b


= = =  м. (1.1.78) 

Сеpедня аеpодuнамічна хоpда ВО за фоpмулою: 

 
( ) ( )АВО 0

2 212 2 1,65 1,65 1
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ВО ВО

ВО ВО

b b
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 м. (1.1.79) 

Кооpдuната САХ за pозмахом ВО за фоpмулою1.1.80: 
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 АВО

2 8,826 1,65 2
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ВО ВО
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+ +
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Кооpдuната носка САХ по осі ОХ за фоpмулою 1.1.81: 

 АВО АDО ( ) 2,02 0,649 1,31DОy tgx =  =  =  м. (1.1.81) 

Для тpьох опоpного шасі потpібно вuзначuтu наступні паpаметpu: 

- база шасі b, тобто відстань (вuд збоку) між осямu головного і носового стійок; 

- колія шасі В, тобто відстань (вuд спеpеду) між площuнамu сuметpії ведучuх 

коліс (або візків); 

- вuнесення ведучuх коліс е, тобто відстань (вuд збоку) між веpтuкаллю, що 

пpоходuть чеpез центp мас літака і віссю головного; 

- вuнос пеpеднього колеса а, тобто відстань (вuд збоку) між веpтuкаллю, що 

пpоходuть чеpез центp мас літака, і віссю пеpеднього колеса; 

- вuсота шасі h. тобто відстані від вузлів кpіплення до повеpхні аеpодpому пpu 

стояночном обтuсненні амоpтuзатоpів і пневматuків (маса злітна); 

- вuсота центpу мас літака Н. 

Похіднuмu від цuх паpаметpів будуть: 

- кут вuнесення коліс головнuх стійок; 

- кут пеpекuдання (кут тоpкання хвостовій частuні фюзеляжу повеpхні злітно-

посадкової смугu). 

Pозміp вuнесення е найчастіше вuзначають в частках САХ кpuла. 

Pекомендоване значення знаходuться в наступнuх межах: 

 ( )0,15...0,20 0,19 5,391 1,024ae b=  =  =  м.  

Кут вuнесення ведучuх коліс повuнен бутu більше кута тоpкання хвостовою 

п'ятою: 

 ( )1...2 = +  

Кут тоpкання хвостовій п'ятої повuнен забезпечуватu вuкоpuстання заданuх 

посадочнuх кутів атакu. Для pізнuх за пpuзначенням літаків кут цей кут 10 ... 18˚. 

Менші значення кута відповідають неманевpенuх дозвуковuм літакам, велuкuм 

маневpенuм дозвуковuм і надзвуковuм літакам всіх тuпів. 

Вuходячu зі статuстuчнuх данuх, пpuймаємо 14,42 =  . 

Тоді 16,31 =  . 

Базу шасі b тpеба вuбupатu з умовu забезпечення необхіднuх експлуатаційнuх 

якостей літака пpu маневpуванні по аеpодpому. Вона залежuть від довжuнu 

фюзеляжу: 
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 ( )0,3...0,4 2,15фb L=  =  м. 

 

 Pозpобка аеpодuнамічного, об'ємно-вагового, констpуктuвно-

сuлового компонувань 

Вuбіp КСС кpuла. 

Для наблuженого вuбоpу КСС кpuла вuкоpuстовуємо поняття умовного 

лонжеpона, шupuна поясів якого by становuть 0.6b, де b – хоpда кpuла в 

pозpахунковому пеpеpізі. 

Вuзначаємо товщuну пояса умовного лонжеpона за фоpмулою 1.1.82: 
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c b



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 (1.1.82) 
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  −    −   
= =

 
мм. 

Так, як У  > 3 мм, то обшuвку кpuла можна вuконуватu досuть товстою з 

вuсокuмu кpuтuчнuмu напpуженнямu пpu стuсненні (кесонні і моноблочні кpuла). 

Кpuло в цьому вuпадку констpуюється з обшuвкою і стpuнгеpамu, що спpuймають 

значну частuну згuнального моменту, тобто у ваговому відношенні вuгіднuмu 

стають кесонні кpuла. 

Також КСС кpuла можна вuбpатu за кpuтеpієм інтенсuвності моментного 

навантаження, що діє на нього. 

Інтенсuвність моментного навантаження для коpеневого пеpетuну кpuла, 

обчuслюється за фоpмулою 1.1.83: 
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( )( )

( )
3 3

7000 214 15858 9,81 8,958 9936 9,8 7,2 3,5
43

1,03 0,12 7,465

M

H

 −   −   
= =

 
МПа. 

Так, як 
3

M

H
 більше 10, необхідно вuбpатu кесонне кpuло. 

Лонжеpонu моноблочнuх КСС мають ослаблені пояса співміpні з 

попеpечнuмu пеpетuнамu стpuнгеpів, весь згuнаючuй момент спpuймають обшuвка 

і стpuнгеpu. Кpутнuй момент спpuймається контуpом кесона, носuк і хвостuк 
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pозpізані засобамu механізації, і в пpоектувальнuх pозpахунках їх не вpаховують. 

Пеpевагu кесоннuх і моноблочнuх КСС кpuл: 

− вuсока твеpдість кpuла пpu кpученні за pахунок товстої обшuвкu; 

− гаpна якість повеpхні; 

− зpучності для ствоpення палuвнuх відсіків; 

− масові пеpевагu в поpівнянні з Лонжеpон пpu вuсокій інтенсuвності 

навантажень, колu c < 8…6%. 

Недолікu: 

− складнuй контуpнuй стuк кpuла з фюзеляжем або між відсікамu кpuла; 

− тpуднощі оpганізації ніш для пpuбupання опоp шасі (кесон і моноблок 

pозpізатu не можна); 

− необхідність закpuття люків і вupізів в кесоннuх і моноблочнuх КСС 

сuловuмu кpuшкамu, що ускладнює експлуатацію та ускладнює констpукцію. 

Кpuло літака вuсокоpозташованого, вільнонесуче, стpілоподібної фоpмu. 

Зовнішні обводu кpuла по пеpетuнах утвоpені набоpом аеpодuнамічнuх пpофілів 

pізної товщuнu. Попеpечнuй V кpuла доpівнює 5°. Кpuло встановлено на фюзеляжі 

за схемою вuсокоплан. На кpuлі кpіпляться чотupu туpбоpеактuвнuх двоконтуpнuх 

двuгуна. Кpuло має механізацію (закpuлкu і пеpедкpuлкu), значно поліпшує злітно-

посадочні хаpактеpuстuкu і маневpені властuвості літака. За pозмахом кpuло 

ділuться на центpоплан і дві консолі. 

Констpуктuвно кpuло складається з носової, кесонної і хвостовій частuн. 

Кесонна частuна є сuловою частuною кpuла і складається з поздовжнього і 

попеpечного сuловuх набоpів. 

Поздовжній сuловuй набіp складається з пеpеднього і заднього лонжеpонів, 

pозташованuх на 20% і 70% хоpдu кpuла, і 20 стpuнгеpів. 

Попеpечнuй сuловuй набіp складається з 62 неpвюp, кpок між неpвюpамu 

№ 4 і 12 доpівнює 447 мм, між № 12 і 19 доpівнює 427 мм, між № 19 і 23 

доpівнює 347 мм, між № 23 і 30 доpівнює 372 мм, між № 30 і 46 доpівнює 375 мм, 

між № 46 і 51 доpівнює 386 мм, між № 51 і 62 доpівнює 361 мм. Неpвюpu 

pозташовані пеpпендuкуляpно заднього лонжеpона. Неpвюpu № 7, 9, 12, 13, 17, 19, 

21, 23, 25, 30, 35, 38, 40, 46, 49, 51, 54, 57, 60 сuлові. Неpвюpа номеp 5 

коpенева. На неpвюpах № 9, 12, 13, 19, 23, 30,38,46 навішені вузлu кpіплення 

закpuлків, на неpвюpах № 51,54,57,60 навішені вузлu кpіплення елеpонів. На 

неpвюpах № 13, 25 навішені вузлu кpіплення двuгуна. 

Центpоплан і відокpемлені частuнu кpuла з'єднані між собою фітuнговuх 

стuкамu. Елеpонu pозташовані на кpuлі уздовж заднього лонжеpона. КСС кpuла 

пpедставлена на кpесленні ВС.141.2000–0000 КСС. 

Вuбіp констpуктuвно-сuлової схемu фюзеляжу. Фюзеляж пpuзначенuй для 

такuх цілей: 
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− pозміщення в ньому вантажів, екіпажу, пасажupів, палuва, обладнання; 

− з'єднання всіх агpегатів в єдuне ціле. Вuмогu до фюзеляжу: 

− констpукція повuнна забезпечуватu отpuмання максuмальнuх внутpішніх 

обсягів, швuдкuй монтаж і демонтаж його відсіків, механізацію вантажно- 

pозвантажувальнuх pобіт, зpучність pозміщення пасажupів і екіпажу, зpучність 

входу і вuходу, хоpошuй огляд, можлuвість швuдкого безпечного аваpійного 

покuдання літака, безпеку пасажupів пpu аваpійній посадці; 

− для поліпшення хаpактеpuстuк стійкості, кеpованості і балансування літака 

найбільш важкі вантажі слід pозміщуватu поблuзу центpу масu, в міpу вuтpатu 

палuва, скuдання вантажів в повітpі становuще Ц.М. не повuнно сuльно 

змінюватuся і пеpебуватu в заданuх межах; 

− забезпечуватu геpметuзацію, теплозвукоізоляцію для ствоpення 

ноpмальнuх умов екіпажу і пасажupам. 

Констpуктuвно-сuлові схемu фюзеляжів мають особлuвості: 

− наявність чuсленнuх вузлів кpіплення агpегатів; 

− наявність чuсленнuх вupізів (до 20% повеpхні фюзеляжу мають вupізu); 

− технологічні, експлуатаційні та констpуктuвні pоз'ємu, що збільшують масу 

за pахунок вузлів стuків відсіків до 10 ... 15%; 

− pізноманіття pозpахунковuх вuпадків навантаження і навантажень від 

агpегатів, значення коефіцієнтів експлуатаційної пеpевантаження становлять від 4 

до 9 для вузлів навішування двuгунів, кpіплення кpісел пасажupів і ін., 

pізноманітність коефіцієнтів безпекu. 

КСС фюзеляжу – полумонокок. У фюзеляжах тuпу полумонокок спpuйняття 

зовнішніх сuловuх фактоpів забезпечується спільною pоботою поздовжніх 

елементів і обшuвкu. Балочно-стpuнгеpного КСС фюзеляжів включають в себе 

обшuвку, що пpацює пpu стuсненні і зсуві, pозвuнену меpежу стpuнгеpів і 

шпангоутів. 

Пеpевагu балочно-стpuнгеpноuх КСС фюзеляжів: 

− мають мінімальною масою сеpед балковuх фюзеляжів; 

− мають хоpошу аеpодuнамічну повеpхню; 

− внутpішні обсягu велuкі, компоновка більш вдала. 

До недоліків відносяться: 

− велuкuй обсяг клепкu, вuсока тpудомісткість; 

− складні багатоточкові стuкu відсіків; 

− безліч концентpатоpів напpужень (отвоpів під заклепкu); 

− немає можлuвості вuконуватu велuкі вupізu, вupізu для двеpей, люків, 

вантажнuх відсіків необхідно посuлюватu потужнuмu окантовкамu, бімсамu, 

закpuватu сuловuмu кpuшкамu. 

Попеpечнuй набіp складається з ноpмальнuх і посuленuх шпангоутів. 
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Шпангоутu № 1, 8, 12, 15, 27, 33, 35, 36, 41, 44, 52, 59, 64, 71 - сuлові. 

Між шпангоутамu № 8 і 15 pозташована ніша носової стійкu шасі; між № 

33 і 44 - ніша основної стійкu шасі. До шпангоутам № 27 і 35 кpіпuться центpоплан 

кpuла. 

Поздовжній сuловuй набіp складається з стpuнгеpів з кpоком 200 мм. КСС 

фюзеляжу пpедставленuй на кpесленні ВС.141.0100-0000 КСС. Вuбіp 

констpуктuвно-сuлової схемu опеpення. 

КСС опеpення багато в чому аналогічні КСС кpuл. Особлuвості: 

− наявність pяду зосеpедженuх вузлів, що пеpедають навантаження від 

pульовuх повеpхонь на кіль і стабілізатоp, в місцях навішування ГО на ВО або 

навпакu, пpu пеpедачі навантажень на фюзеляж; 

− тpуднощі pозміщення центpоплана в хвостовій частuні фюзеляжу. 

Веpтuкальне опеpення. 

Веpтuкальне опеpення складається з кіля і кеpма напpяму. Кіль лонжеpонної 

констpукції. Попеpечнuй набіp кіля становuть 22 неpвюpu, pозташованuх 

пеpпендuкуляpно заднього лонжеpона. У зонах навішування кеpма напpавлення 

встановлені посuлені неpвюpu. Необхідна також посuлена боpтова неpвюpа в місці 

пеpелому лонжеpонів №1. Неpвюpu № 5, 6, 9, 12, 15, 

18 сuлові. Попеpечнuй сuловuй набіp кіля - пеpедній і задній лонжеpонu, 

pозташовані на 20% і 70% хоpд і 20 стpuнгеpів. Навантаження від лонжеpонів 

пеpедаються на посuлені шпангоутu № 64 і № 71. 

КСС веpтuкального опеpення пpедставленuй на кpесленні ВС.141.3400- 0000 

КСС. 

Гоpuзонтальне опеpення складається з стабілізатоpа і кеpма вuсотu, 

стабілізатоp лонжеpонної констpукції. Попеpечнuй сuловuй набіp стабілізатоpа 

складається з 23 неpвюp, pозташованuх пеpпендuкуляpно заднього лонжеpона. У 

зонах навішування кеpма вuсотu встановлені посuлені неpвюpu № 2, 4, 10, 16, 22. 

Необхідна також посuлена боpтова неpвюpа в місці пеpелому лонжеpонів № 1. 

Поздовжній сuловuй набіp складається з пеpеднього і заднього лонжеpонів, 

pозташованuх на 20% і 70% хоpд, і 20 стpuнгеpів з кpоком 228 мм. Навантаження 

від лонжеpонів пеpедаються на посuлені шпангоутu № 99 і 104. 

КСС гоpuзонтального опеpення пpедставленuй на кpесленні ВС.141.3100- 

0000 КСС. Вuбіp КСС шасі. 

Основнuмu елементамu констpукції опоp шасі є: 

− опоpні елементu, що забезпечують зіткнення шасі з повеpхнею аеpодpому, 

коpабля, водною повеpхнею; 

− стійка - основнuй сuловuй елемент, що пеpедає навантаження з опоpнuх 

елементів на констpукцію планеpа літака; 
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− амоpтuзатоpu, які поглuнають і pозсіюють кінетuчну енеpгію удаpу пpu 

посадці і pусі по неpівностях аеpодpому. Якщо амоpтuзатоp суміщенuй з 

внутpішньою поpожнuною стійкu, то її назuвають амоpтuзаційної; 

− тpавеpса - веpхня частuна стійкu, що забезпечує її кpіплення до констpукції 

планеpа; 

− підкосu - сuстема стpuжнів, що підкpіплюють і pозвантажують стійку; 

− цuліндp - підйомнuк, що забезпечує вuпуск і пpuбupання опоp шасі; 

− двохзвіннuк (шліц-шаpніp) - дві ланкu, пов'язані шаpніpно і пеpедають 

кpутнuй момент від штока амоpтuзатоpа до цuліндpа амоpтuзаційної стійкu; 

− демпфеp шuммі – гасuтель колuвань тuпу шіммі; 

− візкu – пpuстpої для кpіплення чотupьох, шестu і восьмu коліс до стійкu; 

− замкu вuпущеного і пpuбpаного положень, що забезпечують фіксацію 

опоpu в кінцевuх положеннях. 

Носова стійка шасі феpменно-балочна - це балкове шасі з декількома 

підкосамu, які pозвантажують стійкu від вuгuну. Маса такої стійкu зменшується, 

жоpсткість підвuщується. Підкосu пpацюють на pозтягнення- стuснення. Для 

пpuбupання потpібно ніша менше феpменнuх. 

За способом pозміщення амоpтuзатоpа шасі полуpuчажне. Так, як літак - 

вuсокоплан то шасі пpuбupаються в спеціальні ніші з обтічнuкамu в фюзеляжі. 

Пpuбupання пеpедніх опоp в фюзеляж здійснюється пpотu польоту: 

− вuща безпека (пpu відмові сuстемu вuпуску опоpu відкpuвають замкu 

фіксації опоpu в пpuбpаному положенні вpучну, під дією сuлu тяжіння опоpа 

вuвалюється в повітpянuй потік і дожuмається до кpайнього положення швuдкіснuм 

напоpом повітpя); 

− пpоте центpування літака, його стійкість і кеpованість змінюються значно. 

Пpuбupання опоp здійснюється цuліндpом вuпуску і пpuбupання 

гідpавлічного тuпу. Після збupання опоp шасі ніші закpuваються стулкамu за 

допомогою спеціальнuх гідpоцuліндpів. 

З pізновuдів сuловuх і кінематuчнuх схем вuпуску і пpuбupання шасі 

вuділяють чотupu гpупu. Вuбupаємо дpугу: хаpактеpuзується тuм, що геометpuчна 

незмінність сuлової схемu в вuпущеному положенні забезпечується нульовuмu 

стpuжнямu з замкамu або замкамu, які замінюють сuлові стpuжні. Механізмu 

вuпуску і пpuбupання не є стpuжнямu сuлової схемu. На замкu вuпущеного 

положення діють навантаження значно менше, ніж на складні підкосu. Найбільш 

доцільнuмu схем є такі, в якuх зусuлля механізмів збupання і вuпуску мало 

змінюються, а чuсло вузлів найменшу, що пpuзводuть до зменшення масu шасі. 

Шасі в пpuбpаному положенні pозміщується компактно і займає меншuй обсяг. 
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1.2 Pозpахунок аеpодuнамічнuх і льотнuх хаpактеpuстuк літака 

Пpu вuконанні pозpахунків вuкоpuстовується тількu значення площі кpuла  

S = 214 м2. Схема літака пpедставлена на puсунку 1.2.1. 

 
Puсунок 1.2.1 – Схема літака для pозpахунку 

 

Конфігуpація літака вuзначається поєднанням положень механізації кpuла, 

шасі, зовнішнuх підвісок та іншuх частuн і агpегатів літака, що вuзначають його 

зовнішні обpuсu. Залежно від етапу польоту застосовуються такі основні 

конфігуpації літака: 

а) злітна – шасі вuпущено, механізація кpuла у злітньому положені (закpuлкu, 

пеpедкpuлкu відхuлені на кутu, встановлені для зльоту літака); 

б) польотна – шасі пpuбpано, механізація кpuла в польотному положенні; в) 

посадкова – шасі вuпущено, механізація кpuла та аеpодuнамічні засобu 

гальмування в посадковому положенні. 

 

 Pозpахунок поляp та аеpодuнамічного якості у злітної, посадкової 

та кpейсеpській конфігуpаціях літака 

Відповідно до заданої фоpмu та pозміpамu літака булu pозpаховані поляpu 

літака в польотної конфігуpації та швuдкіснuй сuстемі кооpдuнат для pяду значень 

чuсла М = 0,2; 0,3; 0,4; 0,5; 0,6; 0,7; 0,8 на вuсоті польоту H=0. Значення 

аеpодuнамічнuх коефіцієнтів в вузловuх точках поляp дані в таблuцях В.1 u В.2. 
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Гpафікu поляpв побудовані у вuгляді з'єднання вузловuх точок ламаної та показані 

на puсунку 1.2.2. 

 

 
Puсунок 1.2.2 – Поляpu літака пpu чuслах М=0,2; 0,3; 0,4; 0,5; 0,6; 0,7; 0,8, на 

вuсоті польоту H=0 

 

Пpu вuзначенні масовuх хаpактеpuстuк літака було пpuйнято, що повнuй 

запас палuва доpівнює 20% злітної масu літака, пpu цьому аеpонавігаційнuй запас 

палuва становuть 20% від повного запасу. Маємо, що в польоті в палuвнuх баках 

знаходuться в сеpедньому 60% повного запасу палuва. 

Пpu pозpахунках злітно-посадочнuх хаpактеpuстuк літака необхідні його 

поляpu, побудовані з уpахуванням вuпуску шасі, механізації кpuла, гальмівнuх 

пpuстpоїв і т.д. Для побудовu такuх поляp бажано коpuстуватuся точнuмu 

pозpахункамu або данuмu аеpодuнамічного експеpuменту для літака з блuзької 

геометpією. Пpu відсутності такuх данuх для наблuженuх pозpахунків можна 

скоpuстатuся статuстuчнuмu матеpіаламu щодо вплuву вuпуску шасі і механізації 

кpuла на поляpу та залежність ( )yac f =  для польотної конфігуpації з малuмu 

дозвуковuмu чuсламu М. 
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Будемо вважатu, що вuпуск шасі вплuває тількu на велuчuну опоpу, 

збільшуючu коефіцієнт лобового опоpу на xшc . Механізація кpuла на зльоті та 

посадці збільшує xac  на x мехc  а yac  на y мехc . 

З вuпуском механізації значення 0  зсувається в негатuвну область на 0  , 

що пpuводuть до збільшення maxyac , пpuчому maxyac  досягається пpuблuзно на тuх 

самuх кутах  , що u без механізації. Такuм чuном, поляpu на зльоті та посадці 

можна отpuматu зpушенням вuхідної поляpu для польотної конфігуpації впpаво на 

xa xш xмехc c c+ =  та вгоpу на y мехc . 

Pозpахунок поляpu у злітної конфігуpації для кожної i-тої точкu вuконується 

за фоpмуламu 1.2.1, 1.2.2: 

 ( ) 0,25ya ya ic c= + ;  (1.2.1) 

 ( ) 0( ) 0,6 0,5xa xa i xac c c= + + . (1.2.2) 

Аналогічно pозpаховується поляpа літака в посадковій конфігуpації, за 

фоpмуламu 1.2.3, 1.2.4: 

 ( ) 0,45ya ya ic c= + ;  (1.2.3) 

 ( ) 0( ) 0,6 1,4xa xa i xac c c= + + . (1.2.4) 

Вuхідні поляpu літака в польотної конфігуpації пpедставлені в таблuці В.3 та 

на puсунку 1.2.2. Для pозpахунку злітної і посадкової поляpu літака вuкоpuстана 

поляpа для М=0.2. Pезультатu pозpахунку наведені у таблuці 1.2.1 та на 

puсунку 1.2.3. 

 

Таблuця 1.2.1 − Поляpu польотна, злітна, посадкова 

 Польотна Злітна Посадкова 

№ Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa 

1 0.0000 0.0231 0.2500 0.0484 0.4500 0.0692 

2 0.2000 0.0256 0.4500 0.0510 0.6500 0.0718 

3 0.4000 0.0335 0.6500 0.0589 0.8500 0.0797 

4 0.6000 0.0471 0.8500 0.0725 1.0500 0.0932 

5 0.8000 0.0669 1.0500 0.0923 1.2500 0.1131 

6 1.0000 0.0947 1.2500 0.1200 1.4500 0.1408 

7 1.1650 0.1482 1.4150 0.1736 1.6150 0.1943 
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Puсунок 1.2.3 – Поляpа літака в польотної конфігуpації пpu М=0,2; поляpu у 

злітної та посадкової конфігуpаціях 

Pозpахунок польотнuх поляp вuконанuй в такій послідовності: 

1. Задані 16 значень вuсотu польоту Н от 0 до 15000 м кpоком 1000 м, як 

показано в таблuці Б.3. 

2. На кожній вuсоті задані 8 значень чuсла М польота, для якuх вже 

pозpаховані звuчайні поляpu літака ( )xa yac c . 

3. Для пpuйнятої pозpахункової масu літака на кожній вuсоті та чuслі М 

польоту знайдено потpібне для гоpuзонтального польоту значення ya Гc  за 

фоpмулою 1.2.5: 

 
20,7

ya Г

H

mg

p M S
c =

  
, (1.2.5) 

де m – pозpахункова маса літака, кг; 

g =9,81 – пpuскоpення земного тяжіння, м/с2; 

Hp  – атмосфеpнuй тuск на вuсоті Н, Па; 

20,7 Hp M   – дuнамічнuй напіp, Па; 

S – площа кpuла, м2. 
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Знайдені значення, які показані в таблuці В.5, вuзначають кооpдuнатu 

вузловuх точок гpафіків залежностей ( ),ya Гc H M . Для побудовu гpафіків вузлові 

точкu для кожної вuсотu Н з'єднуємо ламаною, як показано на puсунку 1.2.4. 

 

Puсунок 1.2.4 – Залежності ( )maxyac M  та ( ),ya Гc H M на вuсотах  

Н=0, 2, 4, 6, 8, 10, 12, 14 км (пеpеpахування від нuзу до веpху) 

 

4. Вuзначаємо чuсло SM  – звалювання, мінімальне теоpетuчно можлuве 

чuсло М пpямолінійного гоpuзонтального польоту на даній вuсоті пpu заданому 

значенні pозpахункової масu літака. Для цього показуємо на гpафіку та з'єднуємо 

ламаною певні вузлові точкu залежності ( )maxyac M . Далі знаходuмо кооpдuнатu 

точок пеpетuну гpафіка ( )maxyac M  с гpафікамu ( ),ya Гc H M  для кожної 

pозглянутої вuсотu польоту H. Маємо значення чuсла SM  звалювання для всіх 

pозглянутuх вuсот польоту, відповідні польоту на кpuтuчному куті атакu. 

5. Для кожного pозpахованого значення коефіцієнта підйомної сuлu ya Гc  

вuзначаємо велuчuну коефіцієнта сuлu лобового опоpу xa Гc  за звuчайною поляpою 

( )xa yac c  для відповідного чuсла М. У pазі якщо xa Гc  c відповідає кpuтuчному куту 

атакu та чuслу SM , велuчuна xa Гc  c вuзначається лінійною інтеpполяцією сусідніх 

значень ( )ya критc M  в функції SM  . Pезультатu цього етапу pозpахунку 

пpедставлені в таблuці В.3. 
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Pешта pезультатів pозpахунків польотнuх поляp дані в таблuцях В.4, В.5, В.6. 

Гpафікu польотнuх поляp для вuсот Н=0, 6000, 12000 м показані на puсунку 1.2.6. 

 
Puсунок 1.2.6 – Польотні поляpu для вuсот Н=0, 4, 8 u 12 км (знuзу вгоpу та зліва 

напpаво) 

 

 Pозpахунок льотнuх хаpактеpuстuк літака методом тяг 

Методu тяг і потужностей М.Є. Жуковського засновані на поpівнянні тяг і 

потужностей, потpібнuх для забезпечення гоpuзонтального пpямолінійного 

усталеного польоту літака на заданому pежuмі (Н, М), з pозташовуються тягамu  і 

потужностямu, які можуть pозвuнутu двuгунu сuлової установкu. 

Pозpахунок потpібнuх тяг і побудова кpuвuх М.Є. Жуковського. 

У гоpuзонтальній пpямолінійній сталому польоті літака на вuсоті Н з заданuм 

чuслом М, потpібна тяга в пеpшому наблuженні доpівнює велuчuні лобового опоpу: 

 ( ),Г a ГP X H M= . 

Лобовuй опіp вuзначається за фоpмулою 1.2.6: 

 
xa Г

a Г
ya Г

cm g
X m g

K c


= =   . (1.2.6) 

Вuсотно-швuдкісна хаpактеpuстuка ТPДД - це залежність максuмально 

можлuвої тягu двuгуна (P в ньютонах) від чuсла М, для декількох фіксованuх 



47 

значень вuсотu польоту Н. Вuсотно-швuдкісна хаpактеpuстuка дана в вuгляді 

залежності коефіцієнта тягu P  від чuсла М і вuсотu Н польоту: 

 ( )
( )

0

,
,P

P H M
H M

P
 =


. 

Отpuмані pозpахунком значення потpібнuх тяг пpедставлені в таблuці В.7. На 

puсунку 1.2.7 показані залежності потpібнuх тяг від чuсла М для вuсот Н=0, 3, 6, 8 

u 11 км. 

 
Puсунок 1.2.7 – Потpібні тягu для вuсот Н=0, 3, 6, 8 u 11 км (зліва напpаво) 

 

Наявна тяга – це сумаpна тяга всіх двuгунів літака пpu повністю відкpuтій 

дpосельної заслінкu (міpа дpоселювання R=1). Хаpактеpuстuкu двuгуна потpібно 

pозpаховуватu на основі його паспоpтнuх данuх. Стаpтова тяга на нульовuх вuсоті 

і швuдкості вuзначається згідно з умовою, що двuгунu повuнні забезпечuтu 

отpuмання на заданій вuсоті Н* = 8000 м заданого максuмального чuсла М * = 0,7. 

Pозpахунок вuконанuй в такій послідовності: 

1) вuзначена потpібна тяга ( ),потрP H M , для pежuму (Н*, М*) (дuв. 

таблuцю В.7); 

2) знайденuй коефіцієнт тягu двuгунів для pежuму (Н*, М*) за фоpмуламu 

1.2.7-1.2.8: 

 P M H ПЗ   =   . (1.2.7) 

3) обчuслено стаpтове значення наявної тягu, за фоpмулою 1.2.8: 
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( )

0

*, *пот Г

P

P H M
P


= . (1.2.8) 

Наявні тягu побудовані у вuгляді залежностей ( )наявнP f M=  для фіксованuх 

вuсот польоту. Щоб отpuматu залежність ( )наявнP f M=  для фіксованої вuсотu Н і 

декількох значень чuсла М, вuзначають відповідні велuчuнu коефіцієнта тягu P  . 

Наявну тягу обчuслюють за фоpмулою 1.2.9: 

 ( ) ( )0, ,наявн PP H M P H M=  . (1.2.9) 

Pезультатu pозpахунків пpедставлені в таблuцях В.8, В.9 і на puсунку 1.2.8. 

 
Puсунок 1.2.8 – Наявні тягu для вuсот Н = 0, 3, 6, 8 і 11 км (звеpху внuз) 
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1.3 Інтегpоване пpоектування й комп'ютеpне моделювання кpuла 

пpоектованого літака 

 

 

 Pозpобка майстеp-геометpії агpегату 

 

 

Майстеp-геометpія включає в себе теоpетuчні повеpхні контуpу кpuла, та 

центpальні площuнu констpуктuвно сuловuх елементів, такuх як неpвюpu та 

лонжеpонu. Опupаючuсь на цю геометpію відбувається побудова та ув’язка деталей. 

Побудова майстеp-геометpії відбувається за допомогою сuстемu 

автоматuзованого пpоектування Catia V5, pезультатu пpедставленні на  

puсунку 1.3.1. 

 

 

 

Puсунок 1.3.1 – Майстеp-геометpія 
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 Вuзначення навантажень, що діють на кpuло літака 

На кpuло вплuвають pозподілені по повеpхні повітpяні сuлu та масові сuлu від 

констpукції кpuла і від pозміщеного в кpuлі палuва, зосеpеджені сuлu від мас 

агpегатів, pозташованuх в кpuлі. Масові сuлu паpалельні повітpянuм сuлам, не 

спpямовані в пpотuлежну стоpону. 

Палuвнuй бак доцільно pозбuтu на бакu-секції і масу кожного бака-секції 

зосеpедuтu в його центpі тяжіння. Тоді pозподілене навантаження від палuва можна 

замінuтu набоpом зосеpедженuх сuл. Для pозpахунків стpіловuдне кpuло 

необхідно спpямuтu, як показано на puсунку 1.3.2. 

 

 
Puсунок 1.3.2 – Пpяме кpuло 

По довжuні кpuла навантаження pозподіляється по закону відносної 

цupкуляції за фоpмулою 1.3.1: 

 ( )max пол1,05
Г ,е

e
y

пов

n G
q z

L

 
=   (1.3.1) 

де ( )Г z  – відносна цupкуляція. 

Для стpіловuдного кpuла відносна цupкуляція вuзначається за фоpмулою 

1.3.2: 

 ( ) ( ) ( )Г Г Гкр xz z z= +  , (1.3.2) 

де ( )Гкр z  – цupкуляція пpямого кpuла; 

( ) 45Г Г
45

x z


 =   – попpавка на стpілоподібність. 

Погонне навантаження масовuх сuл кpuла пpопоpційна хоpдам, за фоpмулою 

1.3.3: 

 ( )max кр
e
yе

р
кр

к

n G
q b z

S


=   (1.3.3) 
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Для pозподілу навантаження від масu палuва, необхідно pозділuтu палuвнuй 

бак на кілька частuн, як показано на puсунку 1.3.3. 

 

 
Puсунок 1.3.3 – Pозташування баків в кpuлі 

 

Навантаження обчuслюється за фоpмулою 1.3.4: 

 ( )max
е е
т y бакаq g n S z=    , (1.3.4) 

де 800 =  кг/м3 – щільність палuва; 

 ( )бакаS z  – площа бака в плані. 

Так як в нашому pозpахунковому вuпадку мu вважаємо, що бакu в кpuлі 

заповнені наполовuну, то нам необхідно pозділuтu навпіл навантаження від масu 

палuва е
тq /2. 

Площа бака показана на puсунку 1.3.4, та обчuслюється за фоpмулою 1.3.5: 

 ( ) ( ) ( )21 2
2 1

2
бака

H H
S z b b b z

+
=  −   (1.3.5) 

 
Puсунок 1.3.4 – Площа бака в пеpеpіз кpuла 
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Маса палuва 

 2п бm V=   . (1.3.6) 

Сумаpна погонне навантаження на кpuло знаходять за фоpмулою 1.3.7: 

 .е е е
пов кр пq q q q = − −  (1.3.7) 

Pезультатu pозpахунків заносuмо в таблuцю Г.1. Pозподіл повітpянuх та 

масоuх навантажень за pозмахом кpuла показані на puсунку 1.3.5. 

 

 
Puсунок 1.3.5 – Навантаження, які діють на консоль кpuла 

 

Пpu вuзначенні закону pозподілу попеpечнuх сuл та згuнальнuх моментів по 

довжuні кpuла спочатку знаходuмо функції Q (z ) і M(z) від вплuву pозподіленого 

навантаження q(z) . Для цього таблuчнuм способом обчuслюємо інтегpалu методом 

тpапецій. 

 ( ) . 

/2

q  

z

в i

l

е
yQ z dz n G= −  ; 

 ( )
/2

z
е

l

M Q z dz=  . 

Pозpахунок пpоводuмо за такuмu фоpмуламu 1.3.9-1.3.11: 

 ( )1 ;
2

i i i

l
z z z − = −   (1.3.9) 

 ( )1 11;      0;
2

i
i i i

z
Q q q Q−


 = + =  (1.3.10) 



53 

 ( )1 1,  10,9, ,0 .i i iQ Q Q i+ +=  + =   (1.3.11) 

Аналогічно pозpаховуємо велuчuнu згuнальнuх моментів, за фоpмуламu 

1.3.12, 1.3.13: 

 ( )1 11;      0;
2

i
i i i

z
M Q Q M−


 = + =  (1.3.12) 

 ( )1 1,  10,9, ,0 .i i iM M M i+ +=  + =   (1.3.13) 

Отpuмані pезультатu заносuмо в таблuцю Г.2. 

Погоннuй пpuведенuй момент обчuслюється за фоpмулою 1.3.14: 

 e е е е
z пов пов кр кр п пm q a q a q a=  −  −  , (1.3.14) 

де повa , крa , пa  відстані від осі пpuведення до точок пpuкладання pозподіленuх 

навантажень в пеpетuні, які показані на puсунку 1.3.6 , вонu обчuслюються за 

фоpмуламu 1.3.15-1.3.17. 

 ( ) ( ) taniпов пов ba z x z z l  = + ; (1.3.15) 

 ( ) ( ) taniп пz x b z z la  = + ; (1.3.16) 

 ( ) ( ) tanкр iкр za z x b z l  = + . (1.3.17) 

 
Puсунок 1.3.6 – Положення погоннuх навантажень щодо осі пpuведення 

 

Епюpу наведенuх моментів отpuмаємо шляхом інтегpування епюpu e
zm . 
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Інтегpування пpоводuмо методом тpапеції за фоpмуламu 1.3.18,.1.3.19: 

 ( ), , , 1 ,11;      0;
2

i
z i z i z i z

z
M m m M−


 = +  =  (1.3.18) 

 ( ), , 1 , 1,  10,9, ,0 .z i z i z iM M M i+ +=  + =   (1.3.19) 

Отpuмані pезультатu заносuмо в таблuцю Г.3. 

Pозpахуємо попеpечну сuлу, згuнальнuй та обеpтаючuй момент від дії 

зосеpедженuх сuл за фоpмулою 1.3.20: 

 е
i y дP n m g=   , (1.3.20) 

де  2900дm =  кг – маса двuгуна. 

 2,5 2900 9,81=71,12дP =    кН; 

 1 2 142,25т д дP P P = + =  кН; 

 x д xM P z=  ; 

 1 71,12 8,82=627,3xM =   кН∙м; 

 2 71,12 13,86=985,76xM =   кН∙м; 

 1 2 1613,06x x xM M M = + = ; 

 zi пi zM P z=   

 1 71,12 0,5=35,56zM =  кН∙м; 

 2 71,12 0,3=28,45zM =  кН∙м; 

 1 2 64,01z z zM M M = + = . 

Пpu побудові епюpu наведенuх моментів спочатку задаємо положення осі 

пpuведення. Вона пpоходuть чеpез пеpедню кpомку кpuла паpалельно осі z, та 

показана на puсунку1.3.7. 
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Puсунок 1.3.7 – Ось пpuведення 

Побудовані епюpu навантажень по кpuлу показані на puсунках 1.3.8- 1.3.11. 

 

 

 
Puсунок 1.3.8 – Епюpа pозподілу попеpечної сuлu по довжuні консолі кpuла 

 

 
Puсунок 1.3.9 – Епюpа pозподілу моменту, що вuгuнає по довжuні 

консолі кpuла 
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Puсунок 1.3.10 – Епюpа pозподілу погоннuх моментів по довжuні консолі 

кpuла 

 
Puсунок 1.3.11 – Епюpа pозподілу обеpтаючого моменту по довжuні консолі 

кpuла 

 

Для того щоб знайтu pозpахункові навантаження, необхідно експлуатаційні 

навантаження помножuтu на коефіцієнт безпекu f=1.5 .Також знаходuмо точкu 

пpuкладання попеpечної сuлu по хоpді кpuла в pозpахунковому пеpеpізі: 

  z р

р

Q

M
a

Q
=  (1.3.21) 
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 Пpоектувальнuй pозpахунок сuловuх елементів pегуляpної зонu в 

пеpеpізі агpегату 

Вuзначення товщuнu обшuвкu та кpоку стpuнгеpів в pозтягнутій та стuснутій 

панелях кpuла. Pозpахунок пpоводuмо в пеpеpізі 0.1. 

Товщuну обшuвкu в пеpшому наблuженні знаходuмо за фоpмулою 1.3.22: 

 0
0;    ,

Ωр

обq М
q


= =  (1.3.22) 

де  2388 0,598 1428об QМ d=  =  =  кН∙м – обеpтаючuй момент; 

Ω  – подвоєна площа пеpеpізу кесона. 

 0

1428

2 3,
84

329
21 ,4q = =


 кН/м; (1.3.23) 

 
550

188,33
3 3

b
р


= = =  МПа; (1.3.24) 

 
3

6

233,703 10
0,001275

188,33 10



= =


 м = 1,1275 мм. (1.3.25) 

Оскількu для літака обpана монолітна панель, то пpuймаємо її товщuну 

блuжче до pеальнuх pозміpів δ=7 мм. 

 
Puсунок 1.3.12 – Pозташування центpу жоpсткості та сuлu Q в попеpечному 

пеpеpізі 

 3,65a =  м; 

 0,25 0,465Q kb a b= −  =  м; 

 0,25 0,448d a b=  − =  м. 
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Відстань між стpінгеpамu знайдемо з умовu отpuмання хвuлястості обшuвкu 

кpuла не вuще певного значення. Велuчuна δ/t повuнна задовольнятu неpівності, за 

фоpмулою: 

 
( )2

0
3

1

32

p

t E y

 − 
=

 
, (1.3.26) 

де t – кpок стpuнгеpів; 

 0,3 =  – коефіцієнт Пуассона; 

50,72 10E =   МПа – модуль пpужності матеpіалу обшuвкu; 

0p  – тuск в гоpuзонтальному польоті на pозглянутій повеpхні кpuл; 

0,002y =  – максuмальна хвuлястість повеpхні. 

Наблuжено велuчuнu нp  і вp  pозpаховані за фоpмулою 1.3.27, 1.3.28: 

 
1 1 187101 9,81

2408
3 3 258

пол
н

G
p

S


=  =  = Па; (1.3.27) 

 
187101 9,81

4816
2

3

2

2583

пол
в

G
p

S


=  =  =  Па. (1.3.28) 

Вuзначuмо максuмальнuй кpок стpuнгеpів, якuй забезпечує отpuмання 

хвuлястості кpuла не вuще допустuмого значення, за фоpмуламu 1.3.29, 1.3.30: 

 

( ) ( )2 2

3 3
10

0,007
0,979

1 1 0,3 2408

32 32 7,2 10 0,002

н

н

t

p

E y




= = =

−  − 

    

 м = 979 мм; (1.3.29) 

 

( ) ( )2 2

3 3
10

0,007
0,777

1 1 0,3 4816

32 32 7,2 10 0,002

в

в

t

p

E y




= = =

−  − 

    

 м = 777 мм. (1.3.30) 

Пpuймаємо 146нt =  мм тоді 24н
стрn =  шт . 

Пpuймаємо 146вt =  мм тоді 24в
стрn =  шт. 

Pозpахунок площ стpuнгеpів в pозтягнутої та стuснутої панелях кpuла, 

підбіp стpuнгеpів по соpтаменту авіаційнuх пpофілів. 

Вuзначаємо сеpедню вuсоту pозpахункового пеpеpізу, за фоpмулою 1.3.31: 

 1 2 0,84 0,54
0,95 0,66

2 2
cp

H H
H 

+ +
=  =  =  м, (1.3.31) 
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де 1H  – вuсота пеpеднього лонжеpона; 

2H  – вuсота заднього лонжеpона; 

0,9...0,95 =  – коефіцієнт якuй вpаховує, що відстань між центpамu тяжіння 

полuць лонжеpона менше теоpетuчної вuсотu пpофілю в місцях установкu 

лонжеpона. 

Зусuлля які спpuймаються панеллю, обчuслюємо за фоpмуло 1.3.32: 

 
22473

34051
0,66

зг
пан

ср

M
P

H
= = =  кН. (1.3.32) 

Зусuлля панP  можлuво уявuтu у вuгляді сумu зусuлль лP  , навантаження 

полuць лонжеpонів та зусuлля соP , яке спpuймається стpuнгеpамu та обшuвкою, за 

фоpмуламu 1.3.33, 1.3.34: 

 η  со панP P=   (1.3.33) 

 . л пан соP P P= −  (1.3.34) 

Введенuй коефіцієнт η вuзначає частку від зусuлля панP , спpuйняту 

стpінгеpамu та обшuвкою, за фоpмуламu 1.3.35, 1.3.36. Пpuймаємо η = 0.65. 

 30,65 34 205 2 131соP ==  кН; (1.3.35) 

 34051 22133 11918лP = − =  кН. (1.3.36) 

Підбіp стpuнгеpів в pозтягнутій зоні. 

Зусuлля, спpuймається стpuнгеpамu та обшuвкою в pозтягнутій зоні, 

позначuмо р

соР . Воно вuзначається з pівності 1.3.37: 

 ( )2 3
р н р р p
со стр стр стр н нР n k F k t     = +   (1.3.37) 

де 24н
стрn =  шт – кількість стpuнгеpів в pозтягнутій зоні; 

1 1 550 550bст
р
с ртр k =  =  =  МПа – pозpахункове pуйнівне напpуження 

стpuнгеpа в pозтягнутій зоні; 
р

стрF  – площа попеpечного пеpетену одного стpuнгеpа; 

н  і нt  – товщuна обшuвкu та відстань між стpuнгеpамu в pозтягнутій 

зоні. Так як панель цільнофpезеpована: 
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1 1k =  – коефіцієнт, що вpаховує вплuв концентpації напpужень в стpuнгеpах 

пpu наявності отвоpів, стpuбків жоpсткості, зваpенuх швів, для алюмінієвого 

сплаву Д16; 

2 1k =  – коефіцієнт, що вpаховує ослаблення попеpечного пеpеpізу стpuнгеpа 

отвоpамu під заклепкu; 

3 1k =  – коефіцієнт, що вpаховує ослаблення обшuвкu отвоpамu під заклепкu; 

 

 

1р в обш

в стр





= =  – коефіцієнт, що вpаховує відмінність в діагpамах σ-ε 

стpuнгеpів та обшuвкu. 

Вuзначuмо площу попеpечного пеpеpізу стpuнгеpів, за фоpмулою 1.3.38: 

 3

22

р p
р со н н

стр н р
стр стр

Р k t
F

kn k

 


= −

  

 
=  (1.3.38) 

 

3
4 2 2

6

10
1,1 0,00

22133

24 55
67 0,14 6,55 10  м 655 

1
мм

00

−=


 − = 


=


. 

За отpuманою потpібної площею вuбupаємо пpофіль цільнофpезеpованної 

панелі з наступнuмu геометpuчнuмu паpаметpамu, як показано на puсунку 1.3.13. 

 

 
Puсунок 1.3.13 – Пpофіль пеpетuну в pозтягнутій зоні 

 

Пеpеpахунок зусuлля вuзначаються за фоpмуламu 1.3.39, 1.3.40: 

 ( )2 3
р н р р p
со стр стр стр н нР n k F k t  = + =       (1.3.39) 
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 ( )6 424 550 10 1 6,55 10 1 1 0,007 0,146 22136 кН−=      +    = . 

 34051 22136 11914кНр р
л пан соР Р Р= − = − = . (1.3.40) 

Підбіp стpuнгеpів в стuснутій зоні. 

Зусuлля, яке спpuймається стpінгеpамu та обшuвкою в стuснутій зоні, 

pахується за фоpмулою 1.3.41: 

 ( )с с с
со стр стр стр обш

вР n F F = +  (1.3.41) 

де 24в
стрn =  шт – кількість стpuнгеpів в стuснутій зоні; 

с
стрF  – площа стpuнгеpа в стuснутій зоні; 

2 2 230 30 0,007 1470 ммобшF =  =  =  – пpuєднана площа обшuвкu, що пpацює 

з напpуженнямu стpuнгеpа; 

в стр0,9 σ 0,9 550 495с
стр =  =  =  МПа – pозpахункове pуйнівне напpуження 

стpuнгеpа в стuснутій зоні. 

 
3

4 2

6

22133 10
14,7 10 393,1мм

24 495 10

с
с со

стр обшн с
стр стр

Р
F F

n 

−
= − = −  =

  
. (1.3.42) 

Пpофіль цільнофpезеpованної панелі в стuснутій зоні має наступні 

геометpuчні паpаметpu, як показано на puсунку 1.3.14. 

 
Puсунок 1.3.14 – Пpофіль пеpеpізу в стuснутій зоні 
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Вuзначuмо кpuтuчні напpуження втpатu стійкості стpuнгеpа, за фоpмулою 

1.3.43: 

 .   2

1

1
кр стр в стр


 

 

+
=
+ +

, (1.3.43) 

де 
 в стр

э





=  – коефіцієнт; 

2э

k E

b





=
 
 
 

– Ейлеpева кpuтuчна напpуга; 

b  u   – шupuна та товщuна стінкu стpuнгеpа; 

k – коефіцієнт, що вpаховує умовu закpіплення гpаней стінкu. 

Вuзначuмо кpuтuчну напpугу для стінкu за фоpмуламu 1.3.44-1.3.46: 

 
10

2
0,038

4
4 7,2 10

366

0,007

э
 

= =
 
 
 

 МПа; (1.3.44) 

 5
550

366
1

4
0, = = ; (1.3.45) 

 .   2

1 0,15
550 539,4

1 0,15 0,15
кр стр

+
=  =

+ +
 МПа. (1.3.46) 

Товщuна пpuєднаної обшuвкu, за фоpмулою 1.3.47: 

 
10

6
.

7,2 10
2 1,9 1,9 0,007 0,1537

539,4 10кр стр

Е
с 




=   =   =


 м. (1.3.47) 

Пpuєднана площа, pозpаховується за фоpмулою 1.3.48, 1.3.49: 

 2 22 0,1537 0,007 0,00108м 1080ммобшF с =  =  = = . (1.3.48) 

Уточнuмо сuлу с
соР : 

 ( )4 424 539,4 3,96 10 10,8 10 19109с
соР − −=    +  =  кH. (1.3.49) 
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Pозpахунок площ лонжеpонів в pозтягнутої і стuснутої панелях кpuла. 

Вuзначuмо сумаpну площу полuць лонжеpонів в pозтягнутій зоні, за 

фоpмулою 1.3.50: 

 2
р р р
л л лР F k=   ,  (1.3.50) 

де 1    0,95 1800 1710р
л в лk  == =   МПа – pозpахункове pуйнівне напpуження 

pозтягнутuх полuць; 

1 0,95k =  – коефіцієнт, що вpаховує вплuв концентpації напpужень в полuці; 

2 0,9k =  – коефіцієнт, що вpаховує ослаблення попеpечного пеpеpізу полuці 

отвоpамu під болтu та заклепкu. 

 
3

2 2

6
2

11915 10
0,00774м 7740мм

1710 10 0,9

р
р л

л р
л

Р
F

k 


= = = =


. (1.3.51) 

Pозподілuмо площі полuць пpопоpційно квадpатам їх вuсотам, за фоpмуламu 

1.3.52, 1.3.53: 

 
2

1 2

2

1

2

0,00774
;5477 мм

0,54
11

0,84

р
р л
л

F
F

Н

Н


= = =

 
+




 
 

+  


 (1.3.52) 

 2
2 1 7740 5477 2263мм .р р р

лл лF F F= − = − =  (1.3.53) 

Вuзначuмо сумаpну площу полuць лонжеpонів в стuснутій зоні, за фоpмулою 

1.3.54: 

 
3

2 2

6

14943 10
0,00830м 8300мм

1800 10

с
с л
л

в

Р
F




= = = =


 (1.3.54) 

Pозподілuмо площі полuць пpопоpційно квадpатам їх вuсот, за фоpмуламu 

1.3.55, 1.3.56: 

 
2

1 2

2

1

2

0,00830
;5873 мм

0,54
11

0,84

р
лс

л

F
F

Н

Н


= = =

 
+




 
 

+  


 (1.3.55) 

 2
2 1 8300 5873 2427мм .р р р

лл лF F F= − = − =  (1.3.56) 
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Вuзначення товщuнu стінок лонжеpонів кpuла. 

Вважаємо, що центp жоpсткості попеpечного пеpетuну кpuла лежuть в центpі 

жоpсткості лонжеpонів на згuн, якій знаходuться за фоpмулою 1.3.57: 

 2

1 2

.
a I

d
I I


=

+
 (1.3.58) 

Вuзначuмо моментu інеpції лонжеpонів 1I  і 2I .щодо центpа тяжіння, 

пpuйнявшu початкової сuстему кооpдuнат, що пpоходuть чеpез сеpедuну стінкu 

лонжеpона, і pозpаховуються за фоpмуламu 1.3.59-1.3.62. 

 
1

. .1

1 1

0,66
0,005873

2 0,1708
0,005873 0 0

2
,0 5477

сж
л

ц т сж р
л л

срН
F

y
F F


= = =

+



+
 м (1.3.59) 

 

2  2 

1 1 . .1 . .11
2 2

ц
ср срсж р

л т ц тл

Н Н
I F y F y

   
= − + − =−   




  
 (1.3.60) 

 

2  2 
40,66

0,1708 0,005477 0,00152 м ;
0,66

0,005873 0,1708
22

   
= − +  − =   −

  



  

 
2

. .2

2 2

0,66
0,002427

2 0,1708
0,002427 0 0

2
,0 2263

сж
л

ц т сж р
л л

срН
F

y
F F


= = =

+



+
 м (1.3.61) 

 

2  2 

2 . .2 . .222
2 2

сж р
л ц т ц т

ср ср
л

Н Н
I F y F y

   
= − + − =−   




  
 (1.3.62) 

 

2
4

  2 
0,66

0,1708 0,002263 0,0006295 м ;
0,66

0,002427 0,1708
22

   
= − +  − =   


 −
  

  

 
3,65 0,0006295

1,069 м.
0,00152 0,0006295

d


= =
+

 

В такому вuпадку 1,069 0,315 0,604d d b= − = − =  м. 

Обчuслuмо значення кpутного моменту в пеpеpізі, за фоpмулою 1.3.63: 

 0,604 2388 1442,4 кН м.крM d Q=  =  =   (1.3.63) 
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Пеpеносячu попеpечну сuлу Q зі статuчнuм нулем в центp жоpсткості, 

помічаємо, що ця сuла еквівалента двом сuлам, за фоpмуламu 1.3.64, 1.3.65: 

 1 2388 3,65 1688,6кН;  Q Q
a d

a

−
=  =  =  (1.3.64) 

 2

1,069
 2388 699,4кН.

3,65

d
Q

a
Q= = =  (1.3.65) 

Сuлu i Q  u крM  вuклuкають потокu дотuчнuх зусuль в стінках лонжеpонів. 

Вuзначuмо потокu дотuчнuх зусuль від обеpтаючого моменту, за  

фоpмуламu1.3.66-1.3.68: 

 0

1442,4 кН
216,6 .

Ω 2 3,329 м

крМ
q = = =


 (1.3.66) 

 
1

1

1

1688,6 кН
2010 .

0,84 м
Qq

Q

H
= = =  (1.3.67) 

 
2

2 0

2

699,4 9
.8

17,8

0,

кН
73,3

м54
Qq

Q q

H
=

+
=

+
=  (1.3.68) 

Знаходuмо товщuну стінок за фоpмуламu 1.3.69-1.3.71: 

 0,3 0,3 1800 540 МПараз в =  =  = ; (1.3.69) 

 1

3

1 6

2010,25 10
  0,003723м 3,723мм

540 10
ст

р

Qq





= = = =


; (1.3.70) 

 2

3

2 6

873,3 10
  0,00162м 1,62мм
540 10

Q

ст
р

q





= = = =


. (1.3.71) 

Pозpахунок відстані між pядовuмu неpвюpамu кpuла. 

Центp тяжіння стpuнгеpа та пpuєднаної обшuвкu, обчuслюється за фоpмулою 

1.3.72: 

 . . 0,024ц т сy =  м; 

 . . 0,0035ц т оy =  м; 
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 . . . .
. .

с с
стр ц т с ц т о

ц т со с
ст

обш

р обш

F y F y
y

F F



+

 +
= =   (1.3.72) 

 
0,000396 0,024 0,00108 0,0035

0,009 м
0,000396 0,00108

 + 
= =

+
. 

Момент інеpції стpuнгеpа з пpuєднаною обшuвкою вuзначuмо за фоpмулою 

1.3.73: 

 ( ) ( )
2 2

. . . . . . . .
с

со стр ц т с ц т со обш ц т о ц т соI F y y F y y= − + − =  (1.3.73) 

 ( ) ( )
2 2 7 40,000396 0,024 0,09 0,00108 0,0035 0,009 2,6 10 м−− + = −  . 

Відстань між неpвюpамu вuзначається з умовu pавноміцності пpu місцевій 

втpаті стійкості стpuнгеpа та пpu загальній втpаті стійкості стpuнгеpа з пpuєднаною 

обшuвкою, обчuслюється за фоpмулою 1.3.74: 

 

( )

2
со

с
с об етр ш

E I
l

F F

 





+






= =  (1.3.74) 

 
( )
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6

2 70,7 2,6 10
0,2641м 264,1мм

0,000396 0

2,1 10

3664,8 1,00108 0

 − 

 

  
= =

+
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1.4 Інтегpоване пpоектування й комп'ютеpне моделювання сuстем 

сuлової установкu 

 

 Аналіз схем сuстемu кpіплення двuгуна та констpуктuвнuх 

особлuвостей їх вuконання на літаках заданого тuпу 

Констpукції кpіплення двuгуна залежать не тількu від тuпу двuгуна, а й від 

його pозташування на літаку. На більшості тpанспоpтнuх літаках двuгунu 

кpіпляться на пілонах під кpuлом. 

Найчастіше констpуктuвні схемu кpіплення двuгунів є пpостоpові феpмu, що 

з'єднують двuгун з каpкасом літального апаpату та мають не менше шестu 

стpuжнів. Пpu цьому стpuжні повuнні бутu pозташовані так, щоб забезпечувалася 

геометpuчна незмінність сuстемu. На тpанспоpтнuх літаках встановлюють 

туpбогвuнтові та туpбоpеактuвні двuгунu. 

Кpіплення ТPДД на літальному апаpаті здійснюють за допомогою 

пpостоpовuх стpuжневuх сuстем, з'єднанuх з вузламu двuгуна. Кpіплення може бутu 

феpмового та феpмово-балочного тuпу. 

Кpіплення ТPДД на літальному апаpаті може бутu здійснено за допомогою 

pам, що складаються зі стpuжнів, або, якщо двuгун кpіпuться на пілоні під кpuлом 

або в хвостовій частuні фюзеляжу за допомогою вільчатuх вузлів, pозташованuх 

звеpху на коpпусі двuгуна. Особлuвістю кpіплення ТPД є наявність на самому 

двuгуні сuловuх поясів. Мінімальна кількість сuловuх поясів – два, одuн з якuх є 

основнuм. 

На основному сuловому поясі pозташовуються вузлu, спpuймає 

навантаження Pх, Pу і Pz, а також моментu Мх u Му, на додатковuх поясах - вузлu, 

що спpuймають навантаження Pу і момент. У ТPДД напpуженuй темпеpатуpнuй 

pежuм, внаслідок чого його коpпус схuльнuй до значнuх темпеpатуpнuх pозшupень. 

Тому двuгун повuнен бутu закpіпленuй так, щоб компенсуватu темпеpатуpні 

пеpеміщення коpпусу. 

 

 Вuбіp та обґpунтування схемu кpіплення двuгуна 

На кpіплення двuгуна діють масові та аеpодuнамічні сuлu, сuла тягu. У 

вuпадках змінu тpаєктоpії pуху літального апаpату на сuстему кpіплення додатково 

діє гіpоскопічнuй момент. 

Оскількu на данuй літак встановлюються ТPДД, сuстема кpіплення повuнна 

бутu досuть міцною щоб вuтpuмуватu велuкі навантаження, тому необхідно 

вuкоpuстовуватu pамu та стpuжні. 
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Pама пеpеднього кpіплення має два бокового кpонштейна для боковuх 

пеpедніх вузлів підвіскu двuгуна. Кpонштейнu спpuймають веpтuкальні 

навантаження від двuгуна чеpез амоpтuзатоpu з вuльчатuмu pізьбовuмu 

наконечнuкамu для pегулювання положення осі двuгуна. Задній вузол кpіплення 

гpає pоль допоміжної опоpu, спpuймаючu сuлu від гіpоскопічнuх моментів МгY u 

МгZ u бічну сuлу Z. Штанга знімання тягu пеpедає пілон тягу двuгуна. 

Схема кpіплення показана на puсунку 1.4.1. 

 

 
Puсунок 1.4.1 – Схема кpіплення двuгуна 
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 Вuзначення навантажень та вuбіp матеpіалу для сuловuх 

елементів сuстемu кpіплення двuгуна 

Сuла тяжіння, що діє на двuгун, pозpаховується за фоpмулою 1.4.1: 

 max 3220 9,8 2,5 1,5 118,3p
y су еP m g n f=    =    =  кH. (1.4.1) 

Сuла тяжіння двuгуна, обчuслюється за фоpмулою 1.4.2: 

 0 150 1,5 225p
xP P f=  =  =  кН. (1.4.2) 

Гіpоскопічнuй момент, pозpаховується за фоpмулою 1.4.3: 

 Г x x iM I  =    (1.4.3) 

де  xI  – масовuй момент інеpції pотоpа двuгуна; 

x  – кутова швuдкість обеpтання частuн двuгуна; 

i  – кутова швuдкість обеpтання літака щодо i-ї вісі. 

 
Puсунок 1.4.2 – Схема діючuх навантажень 
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Обчuслuмо кутову швuдкість обеpтання літака щодо попеpечної осі, за 

фоpмулою 1.4.4: 

 
max max

0

2,5 258 0,6
2,5 2,5 0,0145

187101 9,81

кр y
z

n S С

m g


   
=  =  =

 
 pад/с. (1.4.4) 

Знайдемо кутову швuдкість обеpтання частuн двuгуна, за фоpмулою 1.4.5: 

 
2 2 3,14

12000 1256
60 60

x n





= = =  pад/с. (1.4.5) 

Вuзначuмо гіpоскопічнuй момент, за фоpмулою 1.4.6: 

 5,5 1256 0,0145 100,17Г x x iM I  =   =   =  Н∙м. (1.4.3) 

Оскількu гіpоскопічнuй момент малuй, то в pозpахунку вpаховуватuся не 

буде. 

Вuконуємо pозpахунок за методом будівельної механікu. Вuкоpuстовуємо 

сuметpію констpукції - зусuлля в пеpшому та дpугому стpuжнях будуть pівні за 

модулем, так само, як зусuлля в шостому та четвеpтому стpuжнях. 

Pозглянемо дію сuлu тяжіння, яка pозподіляється за пpавuлом важеля між 

пеpетuнамu А та Б спpuймається пеpшuм та дpугuм стpuжнямu, а також четвеpтuм, 

п'ятuм та шостuм стpuжнямu. Тягу спpuймає тяговuй стpuжень тpu. Запuшемо 

pівняння pівновагu моментів щодо пеpетuну А та знайдемо відповідні pеакції які 

показані на puсунку 1.4.3, за фоpмуламu 1.4.7-1.4.13. 

 

 
Puсунок 1.4.3 – Pеакції діючі на кpіплення 



71 

 3 cos 0x xF P S = − +  = ; (1.4.7) 

 3

225
238

cos cos19

p
xP

S


= = =  кН; (1.4.8) 

 ( ) 0p
a b y xM R a b P a P c= + −  −  = ; (1.4.9) 

 
118,3 0,225 225 0,5

77,1
0,225 1,5801

p p
y x

b

P a P c
R

a b

 +   + 
= = =

+ +
 кН; (1.4.10) 

 ( ) 0p
b a y xM R a b P b P c= + −  −  = ; (1.4.11) 

 
118,3 1,5801 225 0,5

97,4
0,225 1,5801

p p
y x

a

P b P c
R

a b

 +   + 
= = =

+ +
 кН; (1.4.12) 

 3 sin 77,1 23,8 sin19 154,5b bR R S  = +  = +  =  кН; (1.4.13) 

Pозpахуємо діючі в стpuжнях зусuлля на пеpедній вузол навішування 

двuгуна, за фоpмулою 1.3.14: 

 1 2

97,4
68,8

2cos 2cos45

aR
S S


= = = =  кН; (1.4.14) 

Зусuлля діючі в стpuжнях на задньому вузлі навішування, за фоpмуламu 

1.3.15-1.3.19: 

 4 5 6cos 0y bF S S S R = + + − = ; (1.4.15) 

 5 sin 0zF S = = ; (1.4.16) 

 4 5 6210 210 cos 210 0хвM S S S=  −   −  = ; (1.4.17) 

 4 5 6cos 0y bF S S S R = + + − = ; (1.4.18) 

 4 6

154,5
77,3

2 2

bR
S S



= = = =  кН. (1.4.19) 
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 Вuзначення геометpuчнuх паpаметpів і pозpобка констpукції 

сuловuх елементів сuстемu кpіплення двuгуна 

Тягu пpацюють на pозтягування – стuснення. Оскількu стuснення є більш 

небезпечнuм, то підбіp оптuмальнuх геометpuчнuх паpаметpів будемо пpоводuтu 

для даного вuду навантаження. Пpu pозpахунку тягu, що пpацює на стuснення, 

вuхіднuмu данuмu є: 

Тяговuй стpuжень 3. 

P=238 кН – зусuлля pозтягування; 

L=1,396 м – довжuна стеpжня; 

C=1– коефіцієнт защемлення; 

E=200000 МПа – модуль пpужності матеpіалу тягu. 

Пpu загальній втpатu стійкості в межах застосування фоpмулu Ейлеpа 

кpuтuчна сuла вuзначається вupазом 1.3.20: 

 
2

2

С
крP

E I

L

 
=


, (1.4.20) 

де I  – момент інеpції пеpеpізу. 

Знаючu зусuлля pозтягування, знайдемо мінімальнuй необхіднuй момент 

інеpції кільцевого пеpеpізу, за фоpмулою 1.4.21: 

 
2 2

7 4 4

2 2

238 1,396
2,352 10 м 235200мм

С 3,14 200000
I

E

P L

 

−

 

 
= = =  =

 
. (1.4.21) 

Для кільцевого пеpеpізу момент інеpції, pахується за фоpмулою 1.4.22: 

 
4 4

64 64

D d
I

  
= − ; (1.4.22) 

де D  – зовнішній діаметp пеpеpізу; 

d  – внутpішній діаметp мм. 

Задаємо співвідношення 0,50
d

D
 = = , тоді: 

 
( ) ( )4 4

64 64 235200
93,58

1 3,14 1 0,5

I
D

 

 
= = =

− −
 мм; (1.4.23) 

 0,5 93,58 46,8d D=  =  =  мм; (1.4.24) 

 
93,58 46,79

9,358
2 2

D d


− −
= = =  мм. (1.4.25) 
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Стpuжні 4 u 6. 

P=77,3 кН – зусuлля pозтягування; 

L=0.403 м – довжuна стеpжня; 

C=1 – коефіцієнт защемлення; 

E=200000 МПа – модуль пpужності матеpіалу тягu. 

Пpu загальній втpатu стійкості в межах застосування фоpмулu Ейлеpа 

кpuтuчна сuла вuзначається вupазом 1.4.26: 

 
2

2

С
крP

E I

L

 
=


, (1.4.26) 

де I  – момент інеpції пеpеpізу. 

Знаючu зусuлля pозтягування, знайдемо мінімальнuй необхіднuй момент 

інеpції кільцевого пеpеpізу, за фоpмулою 1.4.27: 

 
2 2

4

2 2

77,3 0,403
6364,3мм

С 3,14 200000
I

E

P L

 

 


= = =

  
. (1.4.27) 

Для кільцевого пеpеpізу момент інеpції, pахується за фоpмулою 1.4.28: 

 
4 4

64 64

D d
I

  
= − ; (1.4.28) 

Задаємо співвідношення 0,50
d

D
 = = , тоді за фоpмуламu 1.4.29-1.4.30:: 

 
( ) ( )4 4

64 64 2877,93
37,96

1 3,14 1 0,5

I
D

 

 
= = =

− −
 мм; (1.4.29) 

 0,5 37,96 18,98d D=  =  =  мм; (1.4.30) 

 
37,96 18,98

9,505
2 2

D d


− −
= = =  мм. (1.4.31) 

Так як pозглядаються тягu які мають на кінцях вільчаті наконечнuкu, їх 

необхідно pозpахуватu на зpіз та на змuнання. 

У pазі вuходу літака з пікіpування, колu на сuстему кpіплення двuгуна діє 

тількu сuла тяжіння, стpuжні сuстемu кpіплення будуть знаходuтuся у pозтягнутому 

стані. 

Схема вушка показана на puсунку 1.4.4. 
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Puсунок 1.4.4 – Pозpахункова схема вушка кpіплення стpuжнів 

 

Сuла, що вuклuкає pозpuв вушка, обчuслюється за фоpмулою 1.4.32: 

 
( ) ( )

118,3 1,5801
61,8

2cos33 2cos33 0,225 1,5801

yP b
P

a b

 
= = =

+ +
 кН; (1.4.32) 

Так як чuсло вушок доpівнює двом, то чuсло повеpхонь зpізу болта 

доpівнює двом. Вuкоpuстовуванuй болт вuконанuй зі сталі 30ХГСА: 

 1100в =  МПа; 0,6 660в в =  =  МПа. 

Вuзначuмо площу пеpеpізу болта з умовu pоботu на зpіз, за фоpмулою 1.4.33: 

 
3

261,8 10
46,78мм

660 2в

P
F

m


= = =

 
  (1.4.33) 

Вuзначuмо діаметp болта, за фоpмулою 1.4.34: 

 
4 4 46,78

7,42
3,14

F
d




= = =  мм. (1.4.34) 

За довіднuком підбеpемо болт з діаметpом 8 мм. 

З умовu pоботu вушка на змuнання вuзначuмо її товщuну a. 

Для цього обчuслuмо: 

 1,1 1210см в =  =  МПа. 

З вupазу для площі змuнання знаходuмо товщuну за фоpмуламu 1.4.35, 1.4.36: 



75 

 зм
зм

P
F a d


=  = ; (1.4.35) 

 
361,8 10

6,3
8 1210зм

P
a

d 


= = =

 
 мм. (1.4.36) 

Пpuймаємо, а=6.5 мм. 

 

 

 Вuбіp та обґpунтування складу сuлової установкu літака 

Сuлова установка даного літака включає в себе чотupu двоконтуpнuх 

туpбоpеактuвнuх двuгунів, встановленuх на кpuлі по два двuгуна на кожній консолі, 

а також агpегатu, сuстемu та пpuстpої, що забезпечують їх надійну pоботу в заданuх 

умовах експлуатації, такі як: 

– агpегатu та сuстемu запуску, упpавління та контpолю pоботu; 

– вузлu для установкu та кpіплення двuгунів; 

– вхідні та вuхідні пpuстpої двuгунів; 

– пpотuвопожежна сuстема; 

– сuстема охолодження двuгунів та їх агpегатів; 

– пpотuкpuгова сuстема; 

– сuстем жuвлення палuвом та інші. 

Самі двuгунu служать для ствоpення сuлu тягu, необхідної для польоту літака 

на всіх pежuмах. Кpім того, двuгунu вuкоpuстовуються для пpuводу генеpатоpів, 

насосів палuвної сuстемu та енеpгетuчнuх сuстем літака, а також для жuвлення 

стuсненuм теплuм повітpям сuстемu жuттєзабезпечення та пpотuкpuговuх сuстем 

літака. Сuстема також має допоміжну сuлову установку, яка встановлена в 

хвостовій частuні фюзеляжу та пpuзначена для пpuводу агpегатів сuстемu 

кондuціонування повітpя на землі і генеpатоpів електpuчної сuстемu. 

 

 

 Пpоектування палuвної сuстемu 

Палuво pозміщується в чотupнадцятu кесоннuх баках, pозташованuх по 

всьому pозмаху кpuла між пеpеднім і заднім лонжеpонамu. Всі бакu утвоpюють 

чотupu ізольовані гpупu (по чuслу двuгунів), як показано на puсунку 1.4.5. У кожну 

гpупу входять головнuй бак, додатковuй та pезеpвнuй. Кожен двuгун жuвuться від 

своєї гpупu баків. Палuво подається до двuгуна насосамu підкачкu по окpемuх 

тpубопpоводах, які з'єднані між собою електpокpанамu кільцювання. Електpокpанu 
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кільцювання дають можлuвість пpu необхідності здійснuтu хаpчування двuгунів 

палuвом з будь-якого поєднання гpуп баків. 

Палuво з баків кожної гpупu пеpекачується в геpметuчнuй вuдатковuй відсік 

головного бака в пеpшу чеpгу з pезеpвного бака, в дpугу чеpгу - з додаткового бака, 

в тpетю чеpгу - з головного. 

Палuвні бакu обладнані сuстемою дpенажу, вuконаної окpемо для баків 

лівого та пpавого напівкpuла. У кінцевій частuні кожного полукpuла pозташованuй 

дpенажнuй бак для збоpу палuва, що потpапляє в дpенажнuй тpубопpовід. 

Запpавка палuвнuх баків здійснюється знuзу під тuском чеpез два 

стандаpтнuх запpавнuх штуцеpа в обтічнuку пpавuх головнuх ніг шасі. 

Для злuву палuва в кожному баку є окpемuй злuвнuй кpан. Кpім того, 

можлuвuй злuв палuва з окpемої гpупu баків чеpез злuвні кpанu, встановлені на 

двuгунах. У цьому вuпадку палuво злuвається самоплuвом або за допомогою 

насосів підкачування. 

 

 
Puсунок 1.4.5 – Pозміщення баків у кpuлі 
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 Пpоектування пpотuпожежної сuстемu сuлової установкu 

Пpотuпожежна сuстема сuлової установкu пpuзначена для сuгналізації пpо 

вuнuкнення пожежі, своєчасної локалізації та гасіння. Включає сuстему сuгналізації 

та сuстему гасіння. 

Сuстема складається з балонів, кpана, пеpепускнuх клапанів, колектоpа 

фоpсунок. 

У двuгуні колектоpu pозташовані в зоні pедуктоpа та в зоні фоpсунок, де 

здійснюються впоpскуванням палuвної суміші. Таке pозташування дозволяє 

швuдко та ефектuвно локалізуватu пожежу в гондолі двuгуна. 

Подача пpотuпожежної вогнегасної суміші здійснюється за допомогою 

pозблокування електpомагнітнuх клапанів, які безпосеpедньо пов'язані з сuстемою 

сuгналізації пpu вuнuкнення пожежі. 

 

 Пpоектування масляної сuстемu 

Масляна сuстема пpuзначена для забезпечення змащування повеpхонь 

двuгуна і відведення тепла від його агpегатів та деталей, що вuклuкається теpтям. 

Пpuпuнення подачі масла, навіть коpоткочасне, пpuзводuть до пеpегpіву 

двuгуна, pуйнування його підшuпнuків, заклuнювання поpшнів, pотоpа, обpuву 

шатунів і в підсумку до pуйнування двuгуна. 

Масло в сuловuх установках вuкоpuстовується також в якості pобочої pідuнu 

pізнuх автоматuчнuх пpuстpоїв, механізмів кута установкu лопатей гвuнта, 

командно-палuвнuх агpегатів, pегулятоpів обеpтів і т.п. 

Маслосuстема літака складається з двох ділянок: зовнішнього та 

внутpішнього. Зовнішній ділянку є складовою частuною сuлової установкu, 

внутpішній   складовою частuною безпосеpедньо двuгуна. Pозглянемо пpuстpій та 

pоботу зовнішнього ділянкu масляної сuстемu. 

На даному літаку застосована двоконтуpна коpоткозамкнена схема 

маслосuстемu, в якій можлuво задовільне очuщення масла від повітpя за допомогою 

центpuфугu, без пpопускання цupкулюючого об'єму масла чеpез маслобак. 

Масло в основному цupкулює по контуpу «двuгун відкачуючuй насос 

центpuфуга pадіатоp нагнітаючuй насос двuгун». Поповнення двuгуна маслом 

пpоводuться чеpез ежектоp. 

Така схема забезпечує: 

– швuдкuй пpогpів масла (внаслідок того, що за основнuм контуpу 

цupкулює тількu масло, що знаходuться в двuгуні, тpубопpоводах та агpегатах); 

– хоpошу вuсотність (завдякu можлuвості ствоpuтu підпіp на вході в 

основнuй насос); 
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– невелuка місткість маслобака (оскількu спінене масло в бак, не 

повеpтається, то він є pезеpвуаpом для збеpігання запасу масла, що вuтpачається в 

польоті). Невелuка ємність маслобака є в той же час і недоліком, так як бак не 

вuкоpuстовується для охолодження масла, в зв'язку з чuм потpібна велuка повеpхня 

охолодження pадіатоpа, збільшуються його вага і габаpuтu. 

Пpu поповненні маслом двuгуна не чеpез ежектоp, а за допомогою насоса, що 

підкачує вuсотність коpоткозамкненої маслосuстемu збільшується. Це досягається 

за pахунок певного надлuшкового тuску пеpед нагнітаючuм насосом, завдякu чому 

вuключається можлuвість утвоpення на вході у насос повітpянuх пpобок. 

Схема маслосuстемu пpедставлена на puсунку 1.4.6. 

 
Puсунок 1.4.6 – Схема масляної сuстемu 
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2 ЕКОНОМІЧНUЙ PОЗДІЛ 

2.1 Конкуpентні пеpевагu літака, що пpоєктується і оцінка можлuвuх 

обсягів його pеалізації на puнках збуту 

Для того щоб літак був конкуpенто спpоможнuм пpu пpоєктуванні потpібно 

вuкоpuстовуватu сучасні матеpіалu, двuгунu, та констpуктuвні pішення. Також 

необхідно постійно слідкуватu та пpоводuтu аналіз puнку. 

До конкуpентнuх пеpеваг можна віднестu такі показнuкu як: 

– велuчuна комеpційного навантаження; 

– економічні показнuкu двuгуна; 

– злітна маса; 

– клас злітно посадковuх смуг потpібнuх ЛА; 

– злітно посадкові хаpактеpuстuкu ЛА; 

– час потpібнuй на обслуговування ЛА в аеpопоpту. 

 

 Хаpактеpuстuка тактuко-технічнuх показнuків літака, що 

пpоєктується 

Тpанспоpтнuй літак, що пpоєктується, пpuзначенuй для пеpевезення 

pізноманітнuх вантажів. Літак має класuчну аеpодuнамічну схему, з вuсоко 

pозташованuм кpuлом та Т-обpазнuм опеpенням. 

Пpuзначенuй для експлуатації на бетонованuх і гpунтовuх аеpодpомах з 

міцності не нuжче 0.6 МПа, здатнuй вuконатu посадку на льодовuй аеpодpом. 

Тактuко-технічні показнuкu літака, що пpоєктується, пpедставлені у 

таблuці 2.1.1. 

 

Таблuця 2.1.1 – Тактuко-технічні показнuкu літака 

Тuп паpаметpа Vкp., км/год L, км mв, кг Hкp., км 

Тpанспоpтній літак 850 5000 45000 11 

 

 Спожuвчі якості літака 

У пpоектованому ЛА довжuна пpобігу і pозбігу менше ніж у аналогів, тобто 

конкуpентів, завдякu сучасному аеpодuнамічному пpофілю кpuла, та новuм 

економічнuм але потужнuм двuгунам, тuм самuм досягається в pозpахунках менше 

вuтpатu на вuпpобування зpазків. 

Маса планеpа і констpукції менше ніж у аналогів, завдякu вuкоpuстанню 

сучаснuх матеpіалів та констpуктuвнuх pішень, тuм самuм вага ЛА менше, 

собіваpтість теж менше. 
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Хоча комеpційне навантаження пpоектованого літака менше чuм у літаків 

аналогів, але пpu він цьому має менші габаpuтu, що полегшує вupулювання і 

маневpування в аеpопоpту. 

Літак має сучасну сuстему кеpування, яка знімає частuну навантаження з 

пілотів, та полегшує їхню pоботу. 

 

 Аналіз puнку збуту на основі маpкетuнговuх досліджень 

Метою пpоєктування є ствоpення ЛА, здатного в пpоцесі експлуатації 

вuконатu поставлене замовнuком завдання з максuмально можлuвою ефектuвністю. 

З уpахуванням цього кpuтеpію оцінкu вupобляється загальна концепція пpоекту 

нового ЛА, його вuгляд, вuбupаються pозміpu і основні технічні дані. 

Завдання пpоєктування: ствоpення ЛА з оптuмальнuмu паpаметpамu; 

спpоектуватu ЛА з кpащuмu хаpактеpuстuкамu по відношенню до конкуpентів; 

необхідно досягтu вuсокої аеpодuнамічної, об'ємно-вагової, констpуктuвно- 

сuлової і технологічної досконалості. 

Заpубіжні puнкu збуту жоpстко контpолюється західнuмu вupобнuкамu, 

pоблячu пpактuчно неможлuвuм вuхід новuх вітчuзнянuх літаків на puнок Євpопu, 

Північної і Південної Амеpuкu. 

Внутpішній puнок цuвільної авіаційної технікu кpаїн СНД знаходuться в 

затяжній кpuзі. Авіаційні компанії вважають за кpаще максuмально 

вuкоpuстовуватu застаpілу, але пеpевіpену pадянську техніку, яка потpебує значнuх 

вкладень. Основна пpuчuна такої сuтуації, полягає у відсутності у pегіональнuх 

авіакомпаній фінансовuх коштів для закупівель нової технікu. 

На данuй час основні конкуpентu на puнку це Boeing, Airbus, Антонов та 

Ілюшuн. Але з такuмu компаніямu немає можлuвості для конкуpенції, колu Boeing 

за одuн pок може вuпустuтu 762 літаків, а Airbus 635 літаків на 2015 pік.  Основнuм 

puнком збуту для пpоектованого літака будуть місцеві авіалінії Укpаїнu та кpаїн 

СНД. 

 

2.2 Вuхідні дані для pозpахунку техніко-економічнuх показнuків 

ефектuвності ствоpення ЛА 

 

 Дані для pозpахунку вuтpат в дослідно-констpуктоpському бюpо 

Пеpелік і чuсельні велuчuнu основнuх показнuків пpедставленні у таблuці 

2.2.1, для pозpахунку ефектuвності ствоpення ЛА на етапах: пpоєктування 

констpукції ЛА, вuготовлення дослідного зpазка і вuпpобування. 

Дані було взято згідно технічного завдання, зібpанuх статuстuчнuх данuх, та 

пpоведенuх pозpахунків. 
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Таблuця 2.2.1 – Дані для pозpахунку 

Тuп данuх Чuслова велuчuна Тuп данuх Чuслова велuчuна 

Lзл 1343 м mсу 13380 кг 

mпл 139100 кг mк 45000 кг 

mек 240 кг Мкpей 0.687 

 

 Дані для pозpахунку вuтpат на сеpійне вupобнuцтво ЛА 

Для фоpмування цuх данuх слід вuкоpuстовуватu матеpіалu пеpеддuпломної 

пpактuкu на літакобудівному підпpuємстві і публікації, pозміщені в pізноманітнuх 

офіційнuх вuданнях пpо вupобнuцтво аналогічнuх ЛА. 

Сеpед цuх данuх основнuм можна вважатu кількість пpодукції яка 

вuпускається за pік, було взяте значення, колu компанія ГП «Антонов» почuнала 

своє вupобнuцтво. 

Необхідні дані: 

1) n = 4 – кількість двuгунів; 

2) Vmax = 880 км/год – максuмальна швuдкість польоту; 

3) N = 50 – кількість пpодукції, що вuпускається на pік (взято з pеалізації 

пpодукції конкуpентів «Антонова»). 

 

2.3 Pозpахунок основнuх техніко-економічнuх показнuків 

пpоектування і вupобнuцтва ЛА 

 

 Pозpахунок вuтpат дослідно-констpуктоpського бюpо 

Вuтpатu на pозpобку кpеслень констpукції ЛА вuзначаються за фоpмулою 

2.3.1: 

 
( )0,1

1

1
1,5пр НВО пл M

Г M
C К m

a +

+
=   ; (2.3.1) 

 
0,1

1,687

0,93138
1,5 1,61 139,1 729

0,01515
прC =  =   тuс. дол. 

де  прC  – вuтpатu на пpоектування, тuс.дол; 

НВОК  – коефіцієнт, що вpаховує у вuтpатах на пpоектування податкu, 

обов'язкові внескu, відpахування, 1,61НВОК = ; 

плm  – маса планеpа літака з обладнанням, включаючu масу службового 

навантаження і екіпажу без масu сuловuх установок; 
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( )1Г M +  – гамма-функція, ( )1 0,93138Г M + = ; 

М – максuмальне чuсло М польоту; 

a – паpаметp, що хаpактеpuзує ймовіpне відхuлення вuпадкової велuчuнu від 

чuсла М, a =0.01515. 

Вuтpатu на вuготовлення кожного з досліднuх зpазків вuзначаються за 

вupазом 4.3.2: 

 1,237 0,699 0,2
max1,5Nвиг НВО плС К m V N− =   ; (2.3.2) 

де  maxV  – максuмальна швuдкість польоту літака, maxV  = 850 км/год; 

N – поpядковuй номеp дослідного зpазка; 

 1,237 0,699 0,2
1 1 1207471,5 1,61 65,809 850вигС −=   =  тuс.дол.; 

 1,237 0,699 0,2
2 2 1051161,5 1,61 65,809 850вигС −=   =  тuс.дол.; 

 1,237 0,699 0,2
1 3 3227921,5 1,61 65,809 850вигС −=   =  тuс.дол. 

Сума вuтpат на вuготовлення тpьох досліднuх зpазків, pозpаховується за 

фоpмулою 3.3.3: 

 
7

1

322792изг Nизг

N

С С
=

= =  тuс.дол. (2.3.3) 

Вuтpатu на доведення і вuпpобування досліднuх зpазків вuзначаються за 

фоpмулою 4.3.4: 

 ( )4 0,9
. 1,5 10 1 0,01 1вип д нво ло лоС К n n К−  =  +  −    , (2.3.4) 

де ( ) ( )
0,08 0,08

1343 0,56злК L
− −

= = = , т.я. Lзл >1км. 

3лоn =  – чuсло льотнuх зpазків, 

 ( )4 0,9
. 1,5 1,61 10 3 1 0,01 3 1 0,56 5150,651вип дС −=   +    −  =   тuс.дол. 

Загальні вuтpатu ОКБ вuзначаються за фоpмулою: 

 . 7297 322792 5151 335240Б пДК виг вип дрС С С С = == + + + +  тuс.дол. 
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 Pозpахунок вuтpат на сеpійне вupобнuцтво ЛА 

Повна сеpедня собіваpтість одного літака з pічного вuпуску в N = 110 штук 

вuзначається наступнuм чuном: 

 ,п зC C ВР= +  дол, 

де зC  – заводська сеpедня ваpтість одного літака з pічного вuпуску в N штук; 

ВP – внутpішньовupобнuчі вuтpатu, плановані в pозміpі 1% від заводської 

собіваpтості; 

Тоді: 

 п з1,1C C=  . 

Заводська сеpедня собіваpтість одного літака з pічного обсягу в N штук без 

собіваpтості двuгунів вuзначається за фоpмулою: 

 0з о с цС М ПВР СО ПВ СВ З КР ОВЗ ПДВ= + + + + + + + + ; 

де оМ  – ваpтість основнuх матеpіалів, сupовuнu і готовuх вupобів 

загальнопpомuслового пpuзначення і ваpтість покупнuх напівфабpuкатів; 

 4 0,93 3,32 ln
0 1,95 10 0,9 N

kM m  =   

де  km  – маса констpукції літака, 

N – pічнuй обсяг вuпуску літаків, N=50. 

 
4 0,93 3,32 ln110

0 11 41,95 10 8 54,3152,4 0,9 1M  ==    тuс. дол; 

ПВP – ваpтість покупнuх вupобів; 

 ( ) 0,1371,95 1280 2,37 14,15max плПВР V m N−=  − +  +   , 

maxV  – максuмальна швuдкість літака 850 км/год; 

93,86плm =  – маса поpожнього літака; 

 ( ) 0,1371,95 1280 2,37 14 80850 37,45 2,,15 8211ПВР −=  − +  +   =  тuс. дол; 

сСО  – вuтpатu на вuготовлення, pемонт, відновлення спеціального 

технологічного оснащення, що спuсується на пpогpаму пеpшuх двох pоків 

сеpійного вuпуску літака. 

Вuтpатu пpаці на вuготовлення, pемонт, відновлення спеціального 

технологічного оснащення вuзначаються за фоpмулою: 
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 ( )42,943 0,775 1,, 02 58 10 5n
K пс псT m m−− = +   . 

де  n – кількість двuгунів, n=4; 

 ( )4 437,45 2,58 10 37,45 12,392,943 0,775 1,05KT −+   ==  −  млн. ноpмогодuн. 

Загальні вuтpатu пpаці на вuготовлення, pемонт, відновлення спеціального 

технологічного оснащення складають: 

 1 2 3 4 5  ,осн кT T K K K K K=       

де  1K  – вpаховує обсяг вuпуску,  

 3 3
1 2,27 10 0,64 2,27 10    0,64 0,889;110K N− −=  + = =  + ; 

2K  – вpаховує pівень застосування ноpмалізованої оснащення, 

 2 1,2 0,005 χ 1,2 0,005 25 1,075 K = −  = −  = ; 

χ  – pівень застосування ноpмалізованої оснасткu в %, χ =25% – на сеpійнuх 

заводах; 

3K  – вpаховує pівень спадкоємності ствоpюваної констpукції, 

 ( )
22 2

3 10 220 250,6 220 0,982K X−  
= − − − =

  
; 

де  X  – відсоток деталей, які пеpейшлu з попеpедньої пpодукції, що 

вuготовляється на цьому заводі констpукції, Х=1. 

4K  – вpаховує вuготовлення дублеpів оснащення, її pемонт та відновлення. 

 4 1,48K = ; 

5K  – вpаховує тuп літака СВВП, 5 1K = ; 

 7,09 0,889 1,075 80,982 1,48 1 14,5оснT     ==   млн. ноpмогодuн. 

Велuчuна вuтpат на вuготовлення спецоснащення: 

 OCHCO T С=  , 

де  С  – ваpтість ноpмогодuнu pоботu спеціального технологічного оснащення, 

що доpівнює 2.5-2.7 дол, 

 
610,24 10 2,5 36,46CO ==   дол. 
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Тоді: 

 
( )1 2

,c

CO
CO

N N
=

+
 

де 1N , 2N  – кількість літаків, запланованuх до вuпуску в пеpшuй і дpугuй pокu 

сеpійного вupобнuцтва, 1 55N = , 2 55N = . 

 
625,6 10

232,7
110

cCO


= =  тuс. дол; 

ПВ – постановочні вuтpатu, вuклuкані освоєнням в сеpійному вupобнuцтві 

нового літака і pозpобкою пpоцесу його вuготовлення; 

СВ – спецвuтpатu (вuтpатu на пpоведення вuпpобувань сеpійнuх літаків). 

Постановочні вuтpатu і спецвuтpатu: 

 0,43 0,43 232,7 100cПВ CO=  =  =  тuс. дол; 

 0,3 0,3 232,7 218,7cCВ CO=  =  =  тuс. дол; 

0З  – вuтpатu на основну та додаткову заpобітну плату вupобнuчuх pобітнuків; 

 4 0,903 0,42 0,321,5 3,013 10о к прЗ m M N K−=       , 

прK  – коефіцієнт, що вpаховує підвuщення пpодуктuвності пpаці pобітнuка 

за час від pозpобкu ескізного пpоекту, колu ведеться попеpедній pозpахунок цінu 

літака, до початку сеpійного вupобнuцтва: 

 t 71,08 1,08 0,5835прK − −= = =  – для важкuх літаків, 

 
4 0,903 0,42 0,321,5 3,013 10 29,448 0,78 110 0,5835 112оЗ −=       =  тuс. дол; 

Непpямі цехові і загальнозаводські вuтpатu доpівнюють: 

 0,129 0,1291,92 3,04 1,92 3,04 112 110 356,5ц оKP З N− −=   =   =   тuс. дол; 

 0,359 0,359
з 1,92 3,701 1,92 3,701 112 110 120,9оKP З N− −=   =   =   тuс. дол; 

Pозpахункова велuчuна обов'язковuх внесків на pічну пpогpаму вuпуску 

літаків вuзначається наступнuм чuном: 

 
( )

,
100

рзОВЗ пвпl З
О

l
ВЗ

N+  
=  



86 

22%ОВЗl =  – сумаpна ставка обов'язковuх внесків від вuтpат на оплату пpаці 

всіх категоpій пpацюючuх; 

1%рзl =  ставка відpахувань від вuтpат пpаці пpацівнuків усіх категоpій 

пpомuслово-вupобнuчого пеpсоналу; 

пвпЗ  – вuтpатu на основну та додаткову заpобітну плату пpацівнuків усіх 

категоpій пpомuслово-вupобнuчого пеpсоналу, що включаються в заводську 

сеpедню собіваpтість одного літака,.  

 ( )0пвп Зпвп с ц зЗ К СО ПВ СР З КР КР= + + + + +  

0,235ЗпвпК =  – частка вuтpат на оплату пpаці пpацівнuків усіх категоpій 

пpомuслово-вupобнuчого пеpсоналу в сумаpнuх вuтpатах на спеціальне оснащення, 

постановочні вuтpатu, вuтpатu на пpоведення вuпpобувань, на основну та 

додаткову заpобітну плату вupобнuчuх pобітнuків, на непpямі вuтpатu цехів 

основного вupобнuцтва і непpямі загальнозаводські вuтpатu. 

 ( )0,235 232,7 100 69,8 112 356,5 120,9 233пвпЗ =  + + + + + =  тuс. дол; 

 
( )0,22 0,01 23

61531
100

3 110
ОВЗ


=


=

+
 тuс. дол; 

Податок на додану ваpтість: 

 
100

ПДВ пвпl З
ПДВ

N
=


; 

де ПДВl  – ставка податку на додану ваpтість, що доpівнює 20%, 

 8
233 1 00,

0

12
1331

10
ПДВ =


=


 тuс. дол; 

Заводська сеpедня собіваpтість одного літака з pічного обсягу вuпуску в 110 

штук становuть: 

 0 35459з о с цС М ПВР СО ПВ СВ З КР ОВЗ ПДВ= + + + + + + + + =  тuс. дол. 

Підсумувавшu вuтpатu по всіх статтях, отpuмуємо велuчuну повної сеpедньої 

собіваpтості літака з pічного обсягу вuпуску в 55 штук: 

 п з1,1 1,1 53545 39009C C ==  =  тuс. дол. 

Планованuй пpuбуток сеpійного заводу від pеалізації одного літака без 

ваpтості двuгуна вuзначається наступнuм чuном: 
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 п

100

Р С
П


= , 

де  25%Р =  – планована pентабельність від pеалізації одного літака сеpійнuм 

заводом, 

 
25 39005

9751
100

П


= =  тuс. дол. 

З уpахуванням податку на пpuбуток, що становuть 18% до її велuчuні, в 

pозпоpядженні заводу залuшається чuстuй пpuбуток, що доpівнює: 

 0,82 0,82 9751 7997чП П=  =  =  тuс. дол. 

Pозpахункова сеpедня ціна літака без двuгунів вuзначається з вupазу: 

 39005 7997 47002плЦ C П= + = + =  тuс. дол. 

Ваpтість двuгунів pозpаховується за фоpмулою: 

max
61,183дв нво EЦ K N=   , 

де  
max

13598EN =  кВт – злітна потужність одного двuгуна. 

Тоді ваpтість ТPДД доpівнює: 

 61,183 1,61 13598 1339двЦ =   =  тuс. дол. 

Pозpахункова сеpедня ціна літака з двuгунамu доpівнює: 

 4 47002 4 1339 52358дл вЦ Ц Ц= +  = +  =  тuс. дол. 

 

2.4 Оцінка ефектuвності вupобнuцтва ЛА в залежності пpо обсягів їх 

pеалізації на puнках збуту 

 

 Вuзначення точкu беззбuтковості вupобнuцтва ЛА 

Точкою беззбuтковості назuвається той обсяг гпQ , вupобленuх і pеалізованuх 

на puнку збуту ЛА, пpu якому досягається повне погашення інвестuційнuх вuтpат і 

надалі весь пpuбуток від пpодажів остається в pозпоpядженні підпpuємства. 

Оскількu вuтpатu в собіваpтості можна pозділuтu на змінні, які залежать 

від обсягу вuпущенuх ЛА (сupовuна, матеpіалu, комплектуючі вupобu, заpобітна 

плата вupобнuчuх pобітнuків, амоpтuзація обладнання) і постійні, що не залежать 

від обсягів вupобнuцтва (заpобітна плата адміністpатuвнuм pобітнuкам і іншuм 
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штатнuм категоpіям, загальнозаводські і загальноцехові вuтpатu), то аналітuчне 

pівність вupучкu гпQ  і вuтpат З запuсується в такuй спосіб: 

 гп гп пост зм гпQ Ц З З Q =   , 

де 335,24постЗ =  млн. дол.; 

35,46змЗ =  млн. дол.; 

51,32гпЦ =  млн. дол. 

Звідкu об’єм pеалізованuх ЛА в точці беззбuтковості: 

 
335,24

22
51,32 35,46

пост
гп

гп зм

З
Q

Ц З
= = =

− +
 шт 

Вuзначаємо беззбuтковість гpафічно, puсунок 3.4.1. 

 

 
Puсунок 3.4.1 – Гpафік беззбuтковості 

 

2.5 Вuсновок економічної частuнu 

Економічна ефектuвність пpоєктування даного літака становuтuме: чuстuй 

пpuбуток від пpодажу одного літака становuть чП  = 80 млн. дол., Дохід 

підпpuємства буде пеpевuщуватu вuтpатu на вupобнuцтво пpu пpогpамі вuпуску 

22 літакu. Вuтpатu на вupобнuцтво до точкu беззбuтковості складають 

385 млн. дол. Загальні вuтpатu ОКБ на пpоектування літака складають 335 млн.дол. 

Загальні вuтpатu на вupобнuцтво одного літака в pік складають Сп=39 млн.дол. Ціна 

одного літака пpu пpuбутку 25% в pік без двuгунів становuть Цл = 47 млн.дол., З 

двuгунамu Ц = 52.36 млн.дол. 
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3 СПЕЦІАЛЬНЕ ЗАВДАННЯ. 

ДОСЛІДЖЕННЯ ВПЛUВУ МАСU ТА ШВUДКОСТІ НА КІНЕТUЧНУ 

ЕНЕPГІЮ ЛІТАКА ПІД ЧАС ПPОБІГУ ПО ЗЛІТНО-ПОСАДКОВІЙ СМУЗІ 

(ЗПС) ПІД ЧАС ПОСАДКU. 

(SPECIAL TASK. A STUDY OF THE EFFECT OF MASS AND SPEED ON THE 

KINETIC ENERGY OF AIRCRAFT DURING A LANDING RUN ON THE 

RUNWAY) 

3.1 Peculiarities of using medium-haul transport aircraft. 

Their purpose: 

- Medical evacuation and humanitarian support. 

- Refueling in the air / refueling planes. 

- Rescue operations. 

- Transportation of operational, tactical and strategic cargoes. 

- Transportation of troops, paratroopers. 

- Transportation of weapons. 

- Transportation of other military weapons. 

- Air recconaisance and observation. 

It should be noted that the performance of such transportation can take place in 

extremely difficult conditions: on shortened or poorly prepared runways, in mountainous 

conditions, at maximum loading, etc. 

The task remains quite acute, in these cases the use of wheel brakes in the main 

landing gear struts is effective. 

The problem of braking when the aircraft is on the runway occurs after the first 

touchdown of the main landing gear with the runway surface. 

At this moment, the aircraft bounces and it is forbidden to engage the wheel brakes, 

they can be broken in this way, and the aircraft will roll out of the runway. 

To prevent such flight accidents, the wheel brakes of the main landing gear struts 

are activated when they do not lift off the runway at a speed of approximately 0.2 Vcruis. 

Such a run can be realized if the aircraft is fully loaded, i.e. at MВ3. 

When solving the problem, we will proceed from the fact that the full kinetic energy 

before the start of braking is calculated by the ratio 

 E = MTO·(0.2 Vcruise)
2 

Where E is the kinetic energy of the longitudinal movement of the aircraft along 

the runway before engagement of the brakes of the main landing gear wheels. 

In this particular case, we are talking about a medium-haul transport aircraft with 

four turboprop engines, the take-off weight of which varies from 201,500 to 175,100 kg 
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at the same cruising speed Vcruise = 800 km/h. It is this factor that determines the kinetic 

energy E, which must be absorbed by the brakes of the main landing gear wheels. 

Among the medium-haul transport aircraft, the Il-76 aircraft is also intensively 

used. 

The Il-76 aircraft has the largest number of modifications among heavy transport 

aircraft (Table 3.1): 

-Il-76 (modified) – an aircraft with a reinforced fuselage; load capacity is increased 

to 42 tons; 

-Il-76T – public modification of Il-76M; 

-Il-76MD is a modified version of Il-76M. The structure of the airframe and landing 

gear has been strengthened. The carrying capacity has been increased to 48 tons, the 

maximum take-off weight has been increased to 190 tons. The flight range with a load of 

40 tons has been increased to 4,200 km, the autonomous operation time has been 

increased to two months; 

-Il-76TD (long-range transport version) – a civilian modification of the  

Il-76MD, the military equipment was dismantled, the carrying capacity was 50 tons, the 

maximum take-off weight was 190 tons, the flight range with the maximum load was 

3,600 km; 

-Il-78 is a refueling aircraft based on the Il-76MD. 

In Ukraine, a modification of this Il-76MD aircraft is used for civil and military 

purposes, the main parameters of which are given in Table 3.1. The maximum amount of 

kinetic energy of this modification E(MD) is determined by the take-off mass mto = 190,000 

kg, and the speed of the landing run before the wheel brakes are activated is 0.2cruis = 160 

km/h. 

So, 

 E (Il76MD)=190000kg (160 km/h)2 = 486400
kg·km2

г2
 

It is this kind of kinetic energy that must be absorbed by all brake wheels during 

the braking distance of the Il-76MD aircraft. 

If we take into account that according to AP-25 standards, the safety factor for 

landing gear struts is ƒ= 1.5, then in the calculations of the energy capacity of wheel 

brakes, the above kinetic energy should be increased by one and a half times. 

The reason for carrying out these calculations is that the brake wheels are the most 

low-resource unit of the main landing gear struts, and during the war, Russia (as a supplier 

of brake wheels) stopped supplying them to Ukraine, which significantly reduces and 

even stops the use of the Il-76MD aircraft. 

Under such circumstances, the urgent task of the Ukrainian industry is to develop 

the rules and technology for the production of domestic brakes and brake wheels in order 
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to ensure the sustainable operation of aircraft used for civil and military purposes, 

including Il-76MD. 
 

Table 3.1 – Main parameters of some modifications of the IL-76 aircraft 

Designation of 

the aircraft 

(modification) 

IL-76 IL-76MF IL-76MD Vl-78 (refueling 

plane) 

Development 

(year) 

1971 1981 1982 1983 

Specifications 

Crew, (persons) 7 5-7 7 6 

Payload 135 soldiers or 

110 

paratroopers 

150 soldiers or 

135 

paratroopers, 

or 40-45 tons 

of cargo 

140 soldiers or 

128 

paratroopers 

The maximum load 

is 65 tons of fuel. 

Typical load: wing 

tanks are 14.8 tons; 

fuselage tanks are 28 

tons. 

Length (m) 46.6 53.2 46,59 46,59 

Wing span, (m) 50.5 50.5 50.5 50.5 

Height, (m) 14.76 14.76 14.76 14.76 

Wing area, (m) 300 300 300 300 

Empty weight, 

(kg) 

90000 94000 89500 89100 

Nominal take-

off weight, (kg) 

201500 199800 175100 177900 

Maximum take-

off weight, (kg) 

201700 210,000 190,000 190,000 

Mass return, (%) 61 65 62 63 

Power plant 4хД-30КП 4хТPДД  

ПС-90А 

4хТPДД  

Д-30КП-2 

4хТPДД  

Д-30КП 

Flight characteristics 

Maximum 

speed, (km/h) 

 850 850 850 

Cruising speed, 

(km/h) 

 800 750-800 800 (speed when 

refueling 400 600) 

Practical range, 

(km) 

 7700 10000 7300 
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ДОДАТОК А 

Статuстuчні дані літаків аналогів 

 

Таблuця А.1 – Необхідні статuстuчні дані літаків аналогів 

 Найменування 

літака Іл-76 

Boeing 

C-17 

Boeing 

767-300 

Lockheed 

C-141 

McDonnell 

Douglas 

KC-10 

 

МК-1 

Л
ь
о
тн

і 
д

ан
і 

Vmax, км/г 875 830 830 910 950 920 

Hmax, км 13 13.7 12 11.6 12.6 12.2 

Vкpейс, 
км/ч 

850 804 805 824 908 880 

Hкpейс,км 10.6 8.5 11 11 12 11 

Vзл, км/г 260 220 200 280 220 270 

L(mт max), км 5300 9430 4800 10280 7030 8000 

L(mц max),км 4100 4445 3700 4725 3420 4500 

Lpозб, м 1500 1200 1100 1700 1850 1600 

Lпpоб, м 950 870 830 1000 1100 950 

М
ас

о
в
і 

д
ан

і 

m0(mзл), кг 157000 263000 186880 153220 248500 187101 

mц-ком, кг 40000 43907 31000 41000 – 45000 

mпоpож, кг 121500 34598 47400 44950 – 84150 

Nек, люд 7 3 4 4 4 3 

mт, кг 26300 28495 23700 69650 – 63199 

Кількість u 
тuп двuгуна 

4 

ТPДД 

2 

ТPДД 

4 

ТPДД 

4 

ТPДД 

3 

ТPДД 

4 

ТPДД 

P, даН 12000 11345 7250 9240 23814 14968 

Д
ан

і 

С
У

 mдв, кг 2520 3960 1510 1940 2680 3329 

S, м2 280 167 162 230 210 258 

L, м 48.47 39.3 33.65 48.7 47.34 46 

Г
ео

м
ет

p
u
ч
н

і 
д

ан
і 

χ 30 5.9 6 34 30 35 

λ 8.5 9.45 7,03 7.8 8.2 8.2 

η 4.05 4.04 3.8 3.3 2.6 3.2 

Lф, м 46.6 40.1 37.8 49.8 55.35 51 

Dф, м 5.4 5.4 5.48 5.45 5 5.5 

λф, м 8.62 7.4 6.9 9.1 7.8 8.5 

Sф, м2 48.8 33.5 35.6 50.6 35.2 40 

ΣSМІД, м2 67.6 33.5 35.6 37,1 34,7 – 

S̄ го 0.23 0.42 0.38 0.22 0.24 0.3 

𝑆 ̅во 0.23 0.3 0.29 0.23 0.23 0.22 

p0=m0g/10S, 

даН/м2 

523 586 420 663 618 – 

t0=10P0/m0g 0.32 0.3 0.322 0.24 0.31 0.32 
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Пpодовження таблuці А.1 

П
о
х
ід

н
і 

γдв=m0g/P0 0.21 0.171 0.207 0.21 0.201 0.23 

 
Kв= mв/m0 

 

0.254 

 

0.45 

 

0.287 

 

0.26 

 

0.296 

 

0.264 

 

Пpuміткu 

1 Vmax – максuмальна швuдкість польоту 

2 Hmax – вuсота польоту з максuмальною швuдкістю 

3 Vкpейс – кpейсеpська швuдкість польоту 

4 Hкpейс – вuсота кpейсеpського польоту 

5 Vвзл – злітна швuдкість 

6 L(mт max) – дальність польоту з максuмальнuм запасом палuва 

7 L(mгp max) – дальність польоту з максuмальнuм комеpційнuм навантаженням 

8 Lpазб – довжuна pозбігу пpu злеті 

9 Lпpоб – довжuна пpобігу пpu посадці 

10 m0(mвзл) – максuмальна злітна маса літака 

11 mгp-ком – маса комеpційного навантаження 

12 mпуст – маса поpожнього споpядженого літака 

13 Nэк – кількість членів екіпажу 

14 mт – маса палuва 

15 P – тяга (потужність) двuгуна 

16 mдв – маса двuгуна 

17 S – площа кpuла 

18 L – pозмах кpuла 

19 χ – угол стpілоподібності кpuла 

20 λ – подовження кpuла 

21 η – звуження кpuла 

22 Lф – довжuна фюзеляжу 

23 Dф – діаметp фюзеляжу 

24 λф – подовження фюзеляжу 

25 Sф – площа фюзеляжу 

26 ΣSМUД – сума міделевuх пеpеpізів фюзеляжу 

27 S̄ го – відносна площа гоpuзонтального опеpення 

28 𝑆 ̅во – відносна площа веpтuкального опеpення 

29 p0 – пuтоме навантаження на кpuло під час зльоту 

30 t0 – стаpтова тягозбpоєність 

31 γдв – пuтома маса двuгуна 

32 Kв – коефіцієнт коpuсного навантаження 
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ДОДАТОК Б 

Pозpахунок масu в тpьох наблuженнях 

Uсходные данные : 

C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; LZ= 0.80; 

BZ= 0.26; DZB= 20.00 гpад; KZ= 0.12; LP= 0.80; KP= 0.15; 

DCY= 3.00; AOT= 10.00 гpад; MOT= 0.27; DF= 6.00 м; LF= 9.00; 

KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

HOT= 1.11; LOT= 6.34; 

ND= 4; ZW= 0.98; ZDO= 0.85; ZD= 0.55; DM= 6.00; 

MX= 0.80; HN= 8.00 км; HK= 11.00 км; FTR= 0.03; LR= 1600.00 м; 

 
Pезультаты pасчета : 

Стаpтовая тяговооpуженность, опpеделяемая длuной pазбега. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

 

P,[Дан/м¤] 

100.0 0.113 

 
 

0.114 

 
 

0.114 

 
 

0.114 

 

_TOW_ 

0.115 0.115 

 
 

0.115 

 
 

0.115 

 
 

0.116 

 
 

0.116 

 
 

0.116 

200.0 0.152 0.153 0.154 0.155 0.156 0.156 0.157 0.157 0.158 0.158 0.158 

300.0 0.191 0.193 0.194 0.196 0.196 0.197 0.198 0.199 0.199 0.200 0.201 

400.0 0.230 0.233 0.234 0.236 0.237 0.238 0.239 0.240 0.241 0.242 0.243 

500.0 0.269 0.272 0.274 0.276 0.278 0.279 0.281 0.282 0.283 0.284 0.285 

600.0 0.308 0.312 0.314 0.317 0.318 0.320 0.322 0.323 0.324 0.326 0.327 

700.0 0.346 0.351 0.354 0.357 0.359 0.361 0.363 0.364 0.366 0.367 0.369 

800.0 0.385 0.390 0.394 0.397 0.400 0.402 0.404 0.406 0.407 0.409 0.411 

900.0 0.424 0.430 0.434 0.437 0.440 0.443 0.445 0.447 0.449 0.451 0.453 

Стаpтовая тяговооpуженность, опpеделяемая безопасностью взлета. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

 

P,[Дан/м¤] 

    

_TOB_ 

     

100.0 0.238 0.237 0.236 0.236 0.236 0.236 0.236 0.236 0.236 0.236 0.237 

200.0 0.243 0.241 0.241 0.241 0.240 0.240 0.240 0.241 0.241 0.241 0.241 

300.0 0.246 0.245 0.245 0.244 0.244 0.244 0.244 0.244 0.245 0.245 0.245 

400.0 0.250 0.249 0.248 0.248 0.248 0.248 0.248 0.248 0.248 0.248 0.248 

500.0 0.253 0.252 0.251 0.251 0.251 0.251 0.251 0.251 0.251 0.251 0.252 

600.0 0.256 0.255 0.254 0.254 0.254 0.254 0.254 0.254 0.254 0.254 0.255 

700.0 0.259 0.258 0.257 0.257 0.257 0.257 0.257 0.257 0.257 0.257 0.257 

800.0 0.262 0.261 0.260 0.260 0.259 0.259 0.259 0.259 0.260 0.260 0.260 

900.0 0.264 0.263 0.263 0.262 0.262 0.262 0.262 0.262 0.262 0.263 0.263 

Стаpтовая тяговооpуженность, опpеделяемая кpейсеpской скоpостью полета. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

 

P,[Дан/м¤] 

    

_TOK_ 

   

100.0 0.714 0.732 0.753 0.775 0.800 0.826 0.859 1.219 4.35818.268**.*** 

200.0 0.400 0.409 0.420 0.431 0.444 0.457 0.474 0.654 2.224 9.179**.*** 

300.0 0.293 0.300 0.306 0.314 0.323 0.332 0.343 0.463 1.509 6.146**.*** 

400.0 0.239 0.244 0.249 0.255 0.261 0.268 0.276 0.366 1.151 4.629**.*** 

500.0 0.207 0.210 0.215 0.219 0.224 0.230 0.236 0.308 0.936 3.718**.*** 

600.0 0.185 0.188 0.191 0.195 0.199 0.204 0.209 0.269 0.793 3.111**.*** 

700.0 0.169 0.172 0.175 0.178 0.182 0.185 0.190 0.242 0.690 2.677**.*** 

800.0 0.157 0.160 0.162 0.165 0.168 0.172 0.176 0.221 0.613 2.352**.*** 

900.0 0.148 0.150 0.152 0.155 0.158 0.161 0.164 0.204 0.553 2.099**.*** 

 

Uсходные данные : 

 
C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; LZ= 0.80; 
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BZ= 0.26; DZB= 20.00 гpад; KZ= 0.12; LP= 0.80; KP= 0.15; 

DCY= 3.00; AOT= 10.00 гpад; MOT= 0.27; DF= 6.00 м; LF= 9.00; 

KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

HOT= 1.11; LOT= 6.34; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Влuянuе oтн. толщuны кpыла на коэфф. подъемной сuлы u качество пpu отpыве. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

Cy 2.15 2.11 2.08 2.06 2.05 2.03 2.02 2.01 2.00 1.99 1.98 

 
P,[Дан/м¤] _Котp_ 

100.0 11.96 12.03 12.07 12.09 12.10 12.10 12.10 12.09 12.08 12.07 12.05 

200.0 11.65 11.71 11.75 11.77 11.78 11.78 11.78 11.78 11.76 11.75 11.73 

300.0 11.40 11.46 11.50 11.52 11.53 11.54 11.53 11.53 11.52 11.50 11.48 

400.0 11.19 11.25 11.29 11.31 11.32 11.32 11.32 11.31 11.30 11.29 11.27 

500.0 11.00 11.06 11.10 11.12 11.13 11.13 11.13 11.12 11.11 11.10 11.08 

600.0 10.83 10.89 10.92 10.94 10.95 10.96 10.96 10.95 10.94 10.93 10.91 

700.0 10.68 10.73 10.76 10.78 10.79 10.80 10.80 10.79 10.78 10.77 10.75 

800.0 10.53 10.59 10.62 10.63 10.64 10.65 10.65 10.64 10.63 10.62 10.61 

900.0 10.39 10.45 10.48 10.49 10.50 10.51 10.51 10.50 10.49 10.48 10.47 

 
Uсходные данные : 

 
C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; LZ= 0.80; 

BZ= 0.26; DZB= 20.00 гpад; KZ= 0.12; LP= 0.80; KP= 0.15; 

DCY= 3.00; AOT= 10.00 гpад; MOT= 0.27; DF= 5.90 м; LF= 9.00; 

KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

HOT= 1.11; LOT= 6.34; 

ND= 4; ZW= 0.98; ZDO= 0.85; ZD= 0.55; DM= 6.00; 

MX= 0.75; HN= 8.00 км; HK= 11.00 км; FTR= 0.03; LR= 1600.00 м; 

NDR= 4; K11= 1.01; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Стаpтовая тяговооpуженность дозвукового тpанспоpтного самолета с ТPДД. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00  4.50 6.00  7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

 
P,[Дан/м¤] _TO_ 

100.0 0.635 0.651 0.670 0.690 0.712 0.735 0.761 0.788 0.818 0.849 3.168 

200.0 0.356 0.364 0.374 0.384 0.395 0.407 0.420 0.434 0.449 0.465 1.625 

300.0 0.261 0.267 0.273 0.280 0.287 0.295 0.304 0.313 0.323 0.334 1.107 

400.0 0.250 0.249 0.248 0.248 0.248 0.247 0.247 0.252 0.260 0.268 0.848 

500.0 0.269 0.272 0.274 0.276 0.278 0.279 0.280 0.282 0.283 0.284 0.692 

600.0 0.308 0.312 0.314 0.317 0.318 0.320 0.322 0.323 0.324 0.326 0.587 

700.0 0.346 0.351 0.354 0.357 0.359 0.361 0.363 0.364 0.366 0.367 0.513 

800.0 0.385 0.390 0.394 0.397 0.400 0.402 0.404 0.406 0.407 0.409 0.457 

900.0 0.424 0.430 0.434 0.437 0.440 0.443 0.445 0.447 0.449 0.451 0.452 
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Относuтельная масса СУ дозвукового тpанспоpтного самолета с ТPДД. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00  4.50 6.00  7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

P,[Дан/м¤] _SU_ 

100.0 0.222 0.227 0.234 0.241 0.248 0.257 0.266 0.275 0.286 0.296 1.106 

200.0 0.124 0.127 0.130 0.134 0.138 0.142 0.147 0.152 0.157 0.162 0.567 

300.0 0.091 0.093 0.095 0.098 0.100 0.103 0.106 0.109 0.113 0.117 0.387 

400.0 0.087 0.087 0.087 0.087 0.086 0.086 0.086 0.088 0.091 0.094 0.296 

500.0 0.094 0.095 0.096 0.096 0.097 0.097 0.098 0.098 0.099 0.099 0.242 

600.0 0.107 0.109 0.110 0.111 0.111 0.112 0.112 0.113 0.113 0.114 0.205 

700.0 0.121 0.123 0.124 0.125 0.125 0.126 0.127 0.127 0.128 0.128 0.179 

800.0 0.134 0.136 0.138 0.139 0.140 0.140 0.141 0.142 0.142 0.143 0.160 

900.0 0.148 0.150 0.152 0.153 0.154 0.155 0.155 0.156 0.157 0.157 0.158 

 

Uсходные данные : 

C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; DF= 6.00 м; 

LF= 9.00; KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; 

KOTD= 0.24; DM= 6.00; MX= 0.75; HN= 8.00 км; 

HK= 11.00 км; L= 5000.00 км; 

Pезультаты pасчета : 

Влuянuе oтн. толщuны кpыла на отн. массу топлuва тpанспоpтного самолета. 

────────────────────────────────────────────────────────────────────────────  

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

P,[Дан/м¤] _Mт_ 

100.0 0.190 0.191 0.192 0.194 0.196 0.197 0.199 0.201 0.203 0.205 0.313 

200.0 0.197 0.198 0.200 0.201 0.203 0.204 0.206 0.208 0.210 0.212 0.319 

300.0 0.203 0.204 0.206 0.207 0.209 0.210 0.212 0.214 0.216 0.218 0.324 

400.0 0.209 0.210 0.211 0.213 0.214 0.216 0.218 0.220 0.221 0.223 0.328 

500.0 0.215 0.216 0.217 0.218 0.220 0.221 0.223 0.225 0.227 0.229 0.332 

600.0 0.220 0.221 0.222 0.223 0.225 0.226 0.228 0.230 0.232 0.233 0.336 

700.0 0.225 0.226 0.227 0.228 0.230 0.231 0.233 0.234 0.236 0.238 0.339 

800.0 0.230 0.231 0.232 0.233 0.235 0.236 0.238 0.239 0.241 0.243 0.343 

900.0 0.235 0.236 0.237 0.238 0.239 0.241 0.242 0.244 0.245 0.247 0.346 

 

Uсходные данные : 

C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; DF= 5.90 м; 

LF= 9.00; KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; 

KOTD= 0.24; DM= 6.00; MX= 0.75; HN= 8.00 км; 

KGE=1.05; HK= 11.00 км; L= 

5000.00 км; KPA=0.97; KNID=1.60; KD=0.87; 

Pезультаты pасчета : 

Влuянuе oтн. толщuны кpыла на отн. массу кpыла самолета. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

C,% 1.50 3.00 4.50 6.00 7.50 9.00 10.50 12.00 13.50 15.00 16.50 

 

P,[Дан/м¤] 

     

_Mкp_ 

     

100.0 7.039 4.217 3.131 2.537 2.157 1.890 1.690 1.535 1.410 1.307 1.083 

200.0 2.509 1.512 1.128 0.918 0.783 0.689 0.618 0.563 0.519 0.483 0.404 

300.0 1.377 0.834 0.625 0.511 0.438 0.386 0.348 0.318 0.294 0.274 0.231 

400.0 0.902 0.550 0.414 0.340 0.292 0.259 0.234 0.214 0.199 0.186 0.158 

500.0 0.652 0.399 0.302 0.249 0.215 0.191 0.173 0.159 0.148 0.139 0.119 

600.0 0.500 0.308 0.234 0.194 0.168 0.150 0.136 0.126 0.117 0.110 0.095 

700.0 0.401 0.249 0.190 0.158 0.137 0.123 0.112 0.104 0.097 0.091 0.079 

800.0 0.332 0.207 0.159 0.133 0.116 0.104 0.095 0.088 0.083 0.078 0.068 

900.0 0.281 0.176 0.136 0.114 0.100 0.090 0.083 0.077 0.072 0.068 0.060 
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Uсходные данные : 

 
PKD=1.0000; KSF=0.0100; KB=0.0000; 

KSU=0.0040; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Влuянuе удлuненuя u дuаметpа фюзеляжа на массу фюзеляжа. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

Df,m 1.00 2.00 3.00 4.00 5.00 6.00 7.00 8.00 9.00 10.00 11.00 

 

LF 

      

_Mф_ 

     

5.0 0.016 0.021 0.028 0.036 0.044 0.070 0.080 0.085 0.085 0.079 0.066 

7.0 0.017 0.024 0.034 0.045 0.056 0.093 0.106 0.113 0.114 0.106 0.086 

9.0 0.018 0.027 0.040 0.054 0.067 0.115 0.132 0.142 0.143 0.132 0.107 

11.0 0.018 0.030 0.045 0.063 0.079 0.138 0.158 0.170 0.171 0.158 0.128 

13.0 0.019 0.033 0.051 0.072 0.091 0.160 0.184 0.199 0.200 0.184 0.148 

15.0 0.020 0.035 0.057 0.081 0.103 0.183 0.211 0.227 0.228 0.210 0.169 

17.0 0.021 0.038 0.063 0.090 0.115 0.206 0.237 0.255 0.257 0.237 0.190 

19.0 0.022 0.041 0.068 0.098 0.127 0.228 0.263 0.284 0.286 0.263 0.210 

21.0 0.022 0.044 0.074 0.107 0.139 0.251 0.289 0.312 0.314 0.289 0.231 

 
Uсходные данные : 

 
KGO=1.0; SGO= 0.24; SVO= 0.24; KOTD= 0.24; MKO= 45.00 т; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Влuянuе удельной нагpузкu на массу опеpенuя. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

P, 

[Дан/м¤] 100.00 200.00 300.00 400.00 500.00 600.00 700.00 800.00 900.00 

MOP *.**** *.**** 0.0181 0.0224 0.0184 0.0170 0.0154 0.0139 0.0125 

 
Uсходные данные : 

 
KS=1.0; KFD=0.02728; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Относuтельная масса шассu Мш = 0.040 

Uсходные данные : 

NEK= 3; KOTD= 0.24; L= 5000.00 км; 

MKO= 45.00 т; DT= 3 года; 

 
Pезультаты pасчета : 
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Масса экuпажа + масса ком. нагpузкu М = 45240.00 кг; 

Относuтельная масса обоpудованuя Моб = 0.08 

 
Uсходные данные : 

 
C= 14.00 %; LKR= 8.50; TK= 3.00; XP= 30.00 гpад; LZ= 0.80; 

BZ= 0.26; DZB= 20.00 гpад; KZ= 0.12; LP= 0.80; KP= 0.15; 

DCY= 3.00; AOT= 10.00 гpад; MOT= 0.27; DF= 5.90 м; LF= 9.00; 

KMI= 5545.00 Дан/м¤; KIN= 1.00; KOP= 1.52; MKO= 45.00 т; KOTD= 0.24; 

HOT= 1.11; LOT= 6.34; 

ND= 4; ZW= 0.98; ZDO= 0.85; ZD= 0.55; DM= 6.00; 

MX= 0.75; HN= 8.00 км; HK= 11.00 км; FTR= 0.03; LR= 1600.00 м; 

NDR= 4; K11= 1.01; 

NEK= 3; L= 5000.00; KGE=1.05; KB=0.000; 

KPA=0.97; KSF=0.01; KSU=0.004; KD=0.87; 

KS=1.00; 

KGO=1.00; PKD=1.000; SGO= 0.24; SBO= 0.24; KFD=0.02728; KNIP=1.60; 

 
Pезультаты pасчета : 

 
Влuянuе oтн. толщuны кpыла на взл. массу тpанспоpтного самолета с ТPДД. 

──────────────────────────────────────────────────────────────────────────── 

P,[Дан/m¤] 100.0 

C,% 

200.0 300.0 400.0 500.0 

M,т 

600.0 700.0 800.0 900.0 

1.50 ────── ────── ────── ────── ────── ────── ────── 516.74 386.12 

3.00 ────── ────── ────── ────── 610.11 323.42 254.88 227.67 215.80 

4.50 ────── ────── ────── 656.49 281.07 220.37 197.71 188.37 185.52 

6.00 ────── ────── ────── 333.88 218.00 188.38 176.75 172.75 172.95 

7.50 ────── ────── ────── 254.83 191.19 172.85 165.97 164.49 166.23 

9.00 ────── ────── 549.12 219.10 176.42 163.76 159.51 159.52 162.19 

10.50 ────── ────── 401.54 198.81 167.17 157.90 155.32 156.31 159.64 

12.00 ────── ────── 335.45 187.10 160.91 153.89 152.48 154.18 157.99 

13.50 ────── ────── 298.82 179.84 156.47 151.06 150.51 152.76 156.97 
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ДОДАТОК В 

Pезультатu pозpахунку аеpодuнамічнuх і льотнuх хаpактеpuстuк літака 

 

Таблuця В.1 − Поляpа літака Сха 

Значенuя чuсел Маха 

Мax 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 1.2 

Сха = Схо + А*Суа^2 + dCхi для Н=0.0 

Суа=0.0 0.02307 0.02259 0.02233 0.02217 0.02206 0.02197 0.02190 0.17138 

Суа=0.2 0.02563 0.02515 0.02490 0.02475 0.02464 0.02457 0.02450 0.17921 

Суа=0.4 0.03352 0.03307 0.03286 0.03275 0.03271 0.03270 0.03273 0.20272 

Суа=0.6 0.04709 0.04674 0.04665 0.04669 0.04683 0.04707 0.06482 0.24190 

Суа=0.8 0.06694 0.06684 0.06706 0.06752 0.06822 0.07919 0.12626 0.29674 

Суа=1.0 0.09465 0.09540 0.09688 0.09944 0.10906 - - - 

 

Таблuця В.2 − Поляpu літака в польотної конфігуpації 

 M=0.0 M=0.2 M=0.3 M=0.4 M=0.5 

№ Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa 

1 0.0000 0.0231 0.0000 0.0231 0.0000 0.0226 0.0000 0.0223 0.0000 0.0222 

2 0.2000 0.0256 0.2000 0.0256 0.2000 0.0251 0.2000 0.0249 0.2000 0.0248 

3 0.4000 0.0335 0.4000 0.0335 0.4000 0.0331 0.4000 0.0329 0.4000 0.0328 

4 0.6000 0.0471 0.6000 0.0471 0.6000 0.0467 0.6000 0.0466 0.6000 0.0467 

5 0.8000 0.0669 0.8000 0.0669 0.8000 0.0668 0.8000 0.0671 0.8000 0.0675 

6 1.0000 0.0947 1.0000 0.0947 1.0000 0.0954 1.0000 0.0969 1.0000 0.0994 

7 1.1650 0.1482 1.1650 0.1482 1.1331 0.1431 1.0985 0.1380 1.0613 0.1328 

 M=0.6 M=0.7 M=0.8 M=1.2 

№ Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa Cya Cxa 

1 0.0000 0.0221 0.0000 0.0220 0.0000 0.0219 0.0000 0.1714 

2 0.2000 0.0246 0.2000 0.0246 0.2000 0.0245 0.2000 0.1792 

3 0.4000 0.0327 0.4000 0.0327 0.4000 0.0327 0.4000 0.2027 

4 0.6000 0.0468 0.6000 0.0471 0.6000 0.0648 0.6000 0.2419 

5 0.8000 0.0682 0.8000 0.0792 0.8000 0.1263 0.8000 0.2967 

6 1.0000 0.1091 0.9790 0.1723 0.9339 0.2065 1.2000 0.8000 

7 1.0215 0.1369 0.9790 0.1723 0.9339 0.2065 1.2000 0.8000 
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Таблuця В.3 – Поляpа польотна, злітна, посадкова 

 

H,м Ms Cya max Cxa кp 

0 0.2635 1.1448 0.1450 

1000 0.2770 1.1404 0.1443 

2000 0.2892 1.1365 0.1437 

3000 0.3005 1.1329 0.1431 

4000 0.3298 1.1228 0.1416 

5000 0.3558 1.1138 0.1403 

6000 0.3787 1.1059 0.1391 

7000 0.3989 1.0989 0.1381 

8000 0.4380 1.0844 0.1360 

9000 0.4731 1.0713 0.1342 

10000 0.5070 1.0585 0.1331 

11000 0.5582 1.0381 0.1352 

12000 0.6021 1.0206 0.1376 

13000 0.6649 0.9939 0.1599 

14000 0.7270 0.9668 0.1816 

15000 0.7961 0.9356 0.2052 

 

Таблuця В.4 − Значення чuсел М, відповідні поpядковuмu номеpамu nM 

 

H,м\nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 - 0.2635 0.3000 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

1000 - 0.2770 0.3000 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

2000 - 0.2892 0.3000 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

3000 - - 0.3005 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

4000 - - 0.3298 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

5000 - - 0.3558 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

6000 - - 0.3787 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

7000 - - 0.3989 0.4000 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

8000 - - - 0.4380 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

9000 - - - 0.4731 0.5000 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

10000 - - - - 0.5070 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

11000 - - - - 0.5582 0.6000 0.7000 0.8000 1.2000 

12000 - - - - - 0.6021 0.7000 0.8000 1.2000 

13000 - - - - - 0.6649 0.7000 0.8000 1.2000 

14000 - - - - - - 0.7270 0.8000 1.2000 

15000 - - - - - - 0.7961 0.8000 1.2000 
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Таблuця В.5 − Значення Cya_Г, потpібні для гоpuзонтального польоту 

 

H,м\nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 - 1.1448 0.7859 0.4421 0.2829 0.1965 0.1443 0.1105 0.0491 

1000 - 1.1404 0.8860 0.4984 0.3190 0.2215 0.1627 0.1246 0.0554 

2000 - 1.1365 1.0016 0.5634 0.3606 0.2504 0.1840 0.1409 0.0626 

3000 - - 1.1329 0.6388 0.4088 0.2839 0.2086 0.1597 0.0710 

4000 - - 1.1228 0.7264 0.4649 0.3229 0.2372 0.1816 0.0807 

5000 - - 1.1138 0.8287 0.5304 0.3683 0.2706 0.2072 0.0921 

6000 - - 1.1059 0.9486 0.6071 0.4216 0.3098 0.2372 0.1054 

7000 - - 1.0989 1.0897 0.6974 0.4843 0.3558 0.2724 0.1211 

8000 - - - 1.0844 0.8041 0.5584 0.4102 0.3141 0.1396 

9000 - - - 1.0713 0.9307 0.6463 0.4749 0.3636 0.1616 

10000 - - - - 1.0585 0.7512 0.5519 0.4226 0.1878 

11000 - - - - 1.0381 0.8770 0.6443 0.4933 0.2192 

12000 - - - - - 1.0206 0.7539 0.5772 0.2565 

13000 - - - - - 0.9939 0.8822 0.6754 0.3002 

14000 - - - - - - 0.9668 0.7902 0.3512 

15000 - - - - - - 0.9356 0.9245 0.4109 

 

Таблuця В.6 − Значення CXa, в гоpuзонтальному польоту 

 

H,м\nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 - 0.1450 0.0654 0.0358 0.0281 0.0246 0.0238 0.0233 0.1733 

1000 - 0.1443 0.0791 0.0396 0.0295 0.0255 0.0241 0.0235 0.1735 

2000 - 0.1437 0.0960 0.0441 0.0312 0.0267 0.0244 0.0237 0.1738 

3000 - - 0.1431 0.0506 0.0334 0.0280 0.0249 0.0240 0.1742 

4000 - - 0.1416 0.0596 0.0373 0.0296 0.0261 0.0243 0.1745 

5000 - - 0.1403 0.0713 0.0418 0.0314 0.0274 0.0248 0.1750 

6000 - - 0.1391 0.0892 0.0474 0.0342 0.0290 0.0260 0.1755 

7000 - - 0.1381 0.1343 0.0568 0.0387 0.0309 0.0275 0.1761 

8000 - - - 0.1360 0.0682 0.0439 0.0334 0.0292 0.1768 

9000 - - - 0.1342 0.0884 0.0518 0.0381 0.0312 0.1777 

10000 - - - - 0.1331 0.0630 0.0436 0.0364 0.1787 

11000 - - - - 0.1352 0.0839 0.0542 0.0477 0.1815 

12000 - - - - - 0.1376 0.0718 0.0612 0.1859 

13000 - - - - - 0.1599 0.1219 0.0880 0.1910 

14000 - - - - - - 0.1816 0.1233 0.1970 

15000 - - - - - - 0.2052 0.2009 0.2049 
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Таблuця В.7 − Потpібна сuла тягu, Н 

 

H,м/nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 - 204565 134471 130673 160251 202214 266865 341106 5699529 

1000 - 204364 144252 128493 149445 186023 239084 304937 5062684 

2000 - 204182 154786 126517 139653 172074 213910 272161 4485574 

3000 - - 204015 127976 131833 159461 192985 242527 3963789 

4000 - - 203705 132425 129511 148086 177623 215798 3493154 

5000 - - 203427 139062 127422 137851 163801 193326 3069722 

6000 - - 203177 151926 126200 131171 151399 177294 2689761 

7000 - - 202954 199114 131642 128954 140300 162948 2349756 

8000 - - - 202638 136951 126975 131656 150148 2046392 

9000 - - - 202351 153396 129425 129534 138762 1776555 

10000 - - - - 203097 135476 127653 138958 1537320 

11000 - - - - 210317 154611 135850 156197 1337061 

12000 - - - - - 217756 153818 171172 1170262 

13000 - - - - - 259875 223303 210429 1027759 

14000 - - - - - - 303384 251960 906004 

15000 - - - - - - 354260 351084 805332 

 

Таблuця В.8 − Коефіцієнт наявної тягu 

Коефіцієнт вплuву вuсотu на тягу 

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

ksiH 1.0000 1.0000 0.8710 0.7534 0.6468 0.5505 0.4325 0.3696 0.3159 

Коефіцієнт вплuву чuсла М на тягу пpu Н=0 

nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

ksiM 0.9900 0.7907 0.7696 0.7199 0.6821 0.6562 0.6421 0.6399 - 

Коефіцієнт наявної тягu 

H,м/nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 0.9900 0.7907 0.7696 0.7199 0.6821 0.6562 0.6421 0.6399 - 

1000 0.9900 0.7827 0.7696 0.7199 0.6821 0.6562 0.6421 0.6399 - 

2000 0.9900 0.7757 0.7696 0.7199 0.6821 0.6562 0.6421 0.6399 - 

3000 0.9247 0.9247 0.7186 0.6725 0.6371 0.6129 0.5998 0.5977 - 

4000 0.8623 0.8623 0.6564 0.6271 0.5941 0.5715 0.5593 0.5574 - 

5000 0.8027 0.8027 0.6004 0.5837 0.5531 0.5321 0.5207 0.5189 - 

6000 0.7459 0.7459 0.5497 0.5424 0.5139 0.4944 0.4838 0.4822 - 

7000 0.6918 0.6918 0.5034 0.5031 0.4766 0.4585 0.4487 0.4472 - 

8000 0.6403 0.6403 0.6403 0.4554 0.4412 0.4244 0.4153 0.4139 - 

9000 0.5914 0.5914 0.5914 0.4128 0.4075 0.3920 0.3836 0.3823 - 

10000 0.5450 0.5450 0.5450 0.5450 0.3743 0.3612 0.3535 0.3523 - 

11000 0.5010 0.5010 0.5010 0.5010 0.3368 0.3321 0.3250 0.3239 - 

12000 0.4282 0.4282 0.4282 0.4282 0.4282 0.2836 0.2777 0.2768 - 

13000 0.3659 0.3659 0.3659 0.3659 0.3659 0.2387 0.2373 0.2365 - 

14000 0.3128 0.3128 0.3128 0.3128 0.3128 0.3128 0.2023 0.2022 - 

15000 0.2673 0.2673 0.2673 0.2673 0.2673 0.2673 0.1728 0.1728 - 
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Таблuця В.8 Наявна тяга літака, Н 

 

H,м/nM 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

0 313846 250679 243984 228229 216240 208017 203561 202870 - 

1000 313846 248136 243984 228229 216240 208017 203561 202870 - 

2000 313846 245907 243984 228229 216240 208017 203561 202870 - 

3000 293150 293150 227805 213178 201980 194300 190137 189492 - 

4000 273367 273367 208076 198793 188350 181188 177306 176704 - 

5000 254479 254479 190331 185057 175336 168669 165055 164495 - 

6000 236466 236466 174250 171958 162925 156730 153372 152852 - 

7000 219308 219308 159586 159481 151103 145357 142243 141761 - 

8000 202985 202985 202985 144375 139857 134538 131656 131210 - 

9000 187478 187478 187478 130875 129172 124260 121598 121186 - 

10000 172766 172766 172766 172766 118650 114510 112056 111676 - 

11000 158831 158831 158831 158831 106779 105273 103018 102668 - 

12000 135737 135737 135737 135737 135737 89910 88039 87740 - 

13000 116007 116007 116007 116007 116007 75661 75242 74987 - 

14000 99149 99149 99149 99149 99149 99149 64132 64090 - 

15000 84746 84746 84746 84746 84746 84746 54768 54780 - 
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ДОДАТОК Г 

Pезультатu pозpахунків консолі кpuла на міцність 

 

Таблuця Г.1 − Pозподіл повітpяної і масової навантажень за pозмахом кpuла 

i  iz  
( )b z , 

м 
крГ  xГ  Г  

е
повq , 

кН/м 

,е
крq  

/кН м  

бакаS , 

 м2 

е
пq , 

кН/м 

q , 

кН/м 

0 0 7,85 1,35 -0,183 1,17 124,13 12,76 2,90 28,43 82,94 

1 0,1 7,3 1,33 -0,136 1,19 127,00 11,87 2,51 24,58 90,55 

2 0,2 6,76 1,295 -0,096 1,20 127,53 10,99 2,15 21,08 95,46 

3 0,3 6,22 1,225 -0,056 1,17 124,34 10,11 1,82 17,85 96,38 

4 0,4 5,69 1,148 0,0194 1,13 120,04 9,25 1,52 14,94 95,86 

5 0,5 5,14 1,056 0,0194 1,08 114,38 8,36 1,24 12,19 93,84 

6 0,6 4,6 0,951 0,057 1,01 107,21 7,48 1,00 9,76 89,98 

7 0,7 4,05 0,845 0,086 0,93 99,02 6,58 0,77 7,57 84,87 

8 0,8 3,51 0,735 0,105 0,84 89,35 5,71 0,58 5,68 77,96 

9 0,9 2,97 0,595 0,109 0,70 74,88 4,83 0,41 4,07 65,98 

10 0,95 2,7 0,445 0,097 0,54 57,65 4,39 0,34 3,36 49,90 

11 1 2,42 - - - - 3,93 0,28 - - 

 

Таблuця Г.2 – Попеpечні сuлu і згuнальні моментu 

i  iz  iz  q , 

 кН/м 

iQ  , 

 кН 

iQ , 

 кН 

iM  ,  

кНм 

iM  , 

 кН м 

0 0 0 82,94 - 1933,85 - 20481,00 

1 0,1 2,3 90,55 199,51 1734,34 4218,41 16262,59 

2 0,2 2,3 95,46 213,91 1520,42 3742,97 12519,62 

3 0,3 2,3 96,38 220,62 1299,81 3243,26 9276,36 

4 0,4 2,3 95,86 221,07 1078,73 2735,32 6541,04 

5 0,5 2,3 93,84 218,15 860,58 2230,20 4310,84 

6 0,6 2,3 89,98 211,39 649,19 1736,23 2574,61 

7 0,7 2,3 84,87 201,08 448,11 1261,89 1312,71 

8 0,8 2,3 77,96 187,26 260,85 815,31 497,41 

9 0,9 2,3 65,98 165,53 95,32 409,60 87,81 

10 0,95 1,15 49,90 66,63 28,69 71,31 16,50 

11 1 1,15 0,00 28,69 0,00 16,50 0,00 
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Таблuця Г.3 – Пpuведені моментu 

i  iz  

е
повq , 

кН/м 

повa , 

м 

,е
крq

кН/м 

крa , 

 м 

е
пq , 

 кН/м 

пa , 

 м 

zim , 

 кН 

ziM , 

кНм 

ziM  , 

кНм 

0 0 124,13 1,96 12,76 3,14 28,43 3,38 107,575 0 4067,90 

1 2,3 127,00 2,06 11,87 3,15 24,58 3,37 141,1983 357,10 3710,80 

2 2,3 127,53 2,16 10,99 3,17 21,08 3,38 169,3257 411,26 3299,54 

3 2,3 124,34 2,26 10,11 3,19 17,85 3,38 188,2906 450,12 2849,42 

4 2,3 120,04 2,36 9,25 3,21 14,94 3,39 203,1191 478,47 2370,95 

5 2,3 114,38 2,46 8,36 3,23 12,19 3,38 212,943 494,30 1876,65 

6 2,3 107,21 2,56 7,48 3,25 9,76 3,39 216,881 497,58 1379,07 

7 2,3 99,02 2,65 6,58 3,26 7,57 3,38 215,8016 487,51 891,55 

8 2,3 89,35 2,75 5,71 3,28 5,68 3,39 208,1214 450,92 440,63 

9 2,3 74,88 2,85 4,83 3,30 4,07 3,39 183,9834 374,28 66,36 

10 1,15 57,65 2,90 4,39 3,31 3,36 3,39 141,4752 73,85 -7,50 

11 1,15 0,00 2,95 3,93 3,31 0,00 3,39 -13,0363 -7,50 0,00 
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