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Введение 
Сучасні концепції ведення бойових дій припу-

скають використання меншої кількості більш живу-
чих ЛА з широкими можливостями у порівнянні з 
тими, які раніше знаходилися на озброєнні бойової 
авіації [1 – 5]. У зв'язку з цим виникла необхідність 
розробки і вдосконалення ЛА військового призна-
чення як багатофункціональних комплексів, які 
включають також навчально-тренувальні літаки 
(НТЛ), навчально-бойові літаки (НБЛ), винищувачі, 
легкі штурмовики та ін. 

При модернізації існуючих та розробці нових лі-
таків для бойової авіації України необхідно ретельно 
проаналізувати не тільки потреби Повітряних Сил 
України, але і можливу кон'юнктуру світового авіацій-
ного ринку. Перспективний літак повинен задовольня-
ти сучасним техніко-економічним вимогам і предста-
вляти інтерес для потенційних зарубіжних замовни-
ків [6]. Аналіз показує, що Військово-Повітряні сили 
більшості зарубіжних країн зацікавлені в першу чергу 
в літаках класу “легкий бойовий літак” (ЛБЛ) зі зліт-
ною масою не більше 10 т або “легкий винищувач” зі 
злітною масою не більше 20 т [7, 8]. 

Категорія “легкий бойовий літак” сьогодні 
представлена в основному застарілими F-5Е, МиГ-
21 (декількома китайськими версіями), невеликою 
кількістю Hawk 200 і L-159А, а сучасні і перспекти-
вні легкі тактичні літаки (типу F-16, МиГ-29, Mirage 
2000, F-35) мають злітну масу більше 15 тонн (окрім 
JAS 39, який відрізняється меншою масою) і ціни 
більше 20 млн. доларів [4, 9]. 

Постановка завдання. Таким чином, існує не-
обхідність розробки і вдосконалення ЛА військово-
го призначення як багатофункціонального комплек-

су. Проте створення нового покоління ЛА і його 
силової установки (СУ), як однієї із самих витрат-
них його підсистем, вимагає вирішення складних 
комплексних науково-технічних і економічних за-
вдань в умовах суперечливої безлічі різних ситуа-
цій, пошуку раціональних компромісів [4, 10 – 12]. 

Важливість технічної і економічної оцінки ух-
валюваних рішень при проектуванні авіаційної тех-
ніки пов'язана з непомірно високою вартістю розро-
бки, виробництва та експлуатації літаків і двигунів, 
що стало основною проблемою сучасної авіації. В 
цих умовах актуальною є оцінка економічної ефек-
тивності авіаційного ГТД в системі ЛА, що відпові-
дає принципу системного підходу [7 – 9, 13]. 

Практика авіаційного двигунобудування свід-
чить, що тільки при комплексному підході до забез-
печення якості на всіх взаємозв'язаних етапах жит-
тєвого циклу можуть бути забезпечені задані показ-
ники і характеристики двигунів [14 – 16]. Тому ак-
туальним науковим завданням є створення методики 
оцінки параметричного обрису СУ в системі НТЛ 
або НБЛ з урахуванням їх життєвого циклу (ЖЦ). 

Аналіз останніх досліджень і публікацій. До 
теперішнього часу підходи до формування парамет-
ричного обрису СУ в системі НТЛ, НБЛ або ЛБЛ 
обмежувалися розрахунками і обгрунтуванням ви-
мог тактико-технічного завдання по окремих підси-
стемах. При цьому ступінь впливу параметрів і ха-
рактеристик одних підсистем на інші не завжди ко-
ректно враховується [17 – 19]. Внаслідок цього 
конструктивно-компонувальні варіанти ЛА і його 
проектно-технічні рішення відпрацьовуються аж до 
етапу випробувань. 

При розгляді особливостей параметричної інтег-
рації необхідно уточнити це поняття. В сучасній нау-
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ково-методичній літературі стосовно дослідження ха-
рактеристик двигуна і планера зустрічаються поняття 
узгодження, синтезу та інтеграції підсистем ЛА. 

Узгодження параметрів СУ з планером літака 
виконується на рівні інтегральних характеристик. 
При цьому мається на увазі процедура вибору оди-
ничних показників і характеристик на рівні відпові-
дності декільком підсистем ЛА [20, 21]. 

Синтез підсистем припускає процес об'єднання 
їх функціональних властивостей з урахуванням осо-
бливостей робочого процесу. 

При інтеграції підсистем ЛА передбачається 
глибше поєднання параметрів, характеристик і функ-
ціональних властивостей, яке забезпечує нові інтег-
раційні властивості об'єкту дослідження [22]. Як ві-
домо, інтеграція елементів планера і СУ включає чо-
тири основних етапи: параметричний, критерійний, 
конструктивний і технологічний. З розглянутих ета-
пів найбільший інтерес представляє параметрична 
інтеграція, оскільки вона робить пріоритетний вплив 
на льотно-технічні характеристики ЛА при проекту-
ванні об'єктів АТ на етапі попередніх розробок, а та-
кож на етапах модернізації і модифікації літака. 

Тому метою статті є розробка методики фор-
мування параметричного обрису силової установки 
в системі навчально-бойового літака на попередніх 
етапах проектування. 

Основна частина досліджень 
Аналіз існуючих тактико-технічних вимог 

(ТТВ) до сучасної авіаційної техніки дозволяє зро-
бити висновок, що на етапах попереднього проекту-
вання виникає завдання прогнозування і моделю-
вання складних технічних систем з повною оцінкою 
варіанту ЛА, яка повинна включати технічний і еко-
номічний модулі окремих підсистем з розвиненою 
ієрархічною структурою. Як відомо, таке завдання 
не може бути вирішене на основі якого-небудь од-
ного підходу або методу. Враховуючи велику кіль-
кість чинників, що роблять вплив на властивості 
НТЛ, НБЛ або ЛБЛ, необхідність великого об'єму 
різнорідної інформації для аналізу, порівняння і ух-
валення рішення, доцільно застосувати математичне 
моделювання з урахуванням: 

- експериментальних даних і ретроспективного 
аналізу ОАТ; 

- евристичного методу; 
- моделювання робочого процесу СУ; 
- розрахунку типового польотного циклу НБЛ 

або ЛБЛ з моделюванням польоту ЛА; 
- моделювання життєвого циклу двигуна СУ в 

системі НТЛ, НБЛ або ЛБЛ; 
- оцінки тактичних, технічних і економічних 

характеристик НБЛ або ЛБЛ. 
В основі такого підходу лежить поетапне і систе-

мне дослідження параметричного обрису силової 

установки в системі НТЛ, НБЛ або ЛБЛ. Вибір варіан-
ту конструктивно-компонувального рішення проекту з 
якнайкращими характеристиками життєвого циклу 
передбачає особливості науково-методичного характе-
ру, які підкреслюють вагомість і значущість технічних 
рішень на стадії військово-технічних прогнозів. 

Враховуючи складність і комплексність науко-
вого завдання в даній роботі представлений науко-
во-методичний апарат формування параметричного 
обрису СУ в системі НТЛ, НБЛ або ЛБЛ (рис. 1). 
Виділені етапи проектування підсистем ЛА побудо-
вані за безперервним модульним принципом. 

Виконання етапів початкового проектування 
ЛА припускає собою безперервний моніторинг про-
цесу створення об'єкту. Основні етапи формування 
параметричного обрису СУ в системі ЛА полягають 
у наступному: 

1. На основі проведених пошукових досліджень 
по створенню або модифікації НТЛ, НБЛ або ЛБЛ 
виділяються напрями розвитку ОАТ даного типу, ана-
лізуються ТТВ до перспективних об'єктів, проводиться 
аналіз фінансового проекту і експортних перспектив 
об'єктів досліджень. На цьому етапі формується і об-
ґрунтовується ТТВ до перспективного об'єкту. 

2. За наслідками параметричних досліджень 
перспективних літаків як елементів бойової систе-
ми, аналізу їх взаємодії з компонентами бойового 
комплексу, в якому вони функціонуватимуть, про-
гнозуються необхідні характеристики перспектив-
ного ЛА. При цьому здійснюються багатоваріантні 
дослідження технічних, економічних і експлуата-
ційних показників передбачуваного літака. Розроб-
ляється і обгрунтовується тактико-технічне завдан-
ня до перспективного НТЛ, НБЛ або ЛБЛ. При цьо-
му враховується досвід розробок і застосування СУ 
на ЛА попередніх проектів або поколінь, всесторон-
ньо використовуються бази даних по всіх підсисте-
мах ЛА даного типу. 

3. При створенні нового зразка авіаційної тех-
ніки або її модифікації починається попереднє прое-
ктування і аналіз всіх підсистем з видачею технічної 
пропозиції. Для порівняння і аналізу результатів 
досліджень використовуються різні підходи і мето-
ди за оцінкою рівня техніко-економічної досконало-
сті ЛА. Проте для обгрунтування параметричного 
обрису СУ в системі ЛА з урахуванням експлуата-
ційних характеристик життєвого циклу НТЛ, НБЛ 
або ЛБЛ необхідний єдиний науково-методичний 
підхід. 

4. Враховуючи той факт, що в даний час розро-
бка підсистем ЛА проводиться в різних організаці-
ях, і застосовуючи основні теоретичні положення 
відомих методів проектування ЛА, пропонується 
єдиний науково-методичний апарат у вигляді мето-
дики формування і обгрунтування параметричного 
обрису СУ в системі НБЛ або ЛБЛ. 
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Рис. 1. Науково-методичний апарат формування параметричного обрису СУ в системі НБЛ або ЛБЛ 
 
В основі методики використовується матема-

тичне моделювання підсистеми силової установки 
ЛА впродовж всього життєвого циклу з використан-
ням евристичних методів, ретроспективних методів 
і експериментальних даних. Обґрунтування льотно-
технічних і експлуатаційних характеристик ЛА про-
водиться за допомогою дослідження типового 
польотного циклу для УТС, УБС або ЛБС, що при-
пускає використання математичних моделей польо-
ту ЛА, робочого процесу СУ і життєвого циклу ма-
ршового двигуна у складі ЛА. 

5. За результатами оцінки тактичних, технічних 
і економічних характеристик НБЛ або ЛБЛ вибира-
ється параметричний обрис СУ, а отже і конструк-
тивно-компонувальне вирішення варіанту ЛА з ви-
користанням відповідних показників. 

Запропонована методика формування і обґрун-
тування параметричного обрису СУ в системі НБЛ 

або ЛБЛ припускає розробку математичної моделі 
складної технічної системи “літальний апарат-
силова установка” з урахуванням тактичних, техніч-
них і економічних характеристик НБЛ, а також ви-
трат, пов'язаних з експлуатацією двигуна і ЛА. 

Як відомо, параметри режиму польоту ЛА і 
режиму роботи СУ взаємозв'язані. Формування па-
раметричного обрису високоефективного ТРДД або 
ТРДДФ для навчально-бойового літака повинне від-
буватися з визначенням параметрів і характеристик 
як СУ, так і літака в цілому [23, 24]. 

Проаналізуємо математичну модель ЛА і виді-
лимо основні складові, які впливають на ефектив-
ність виконання навчального або бойового завдання.  

Ефективність польотного циклу літака істотно 
залежить від вибраних програм керування режима-
ми роботи силової установки і програм керування 
режимами польоту літака. Ці програми вельми тісно 
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зв'язані один з одним і їх реалізація (потім коректу-
вання) повинна виконуватися одночасно. На вибір 
оптимальних програм керування режимами роботи 
силової установки і режимами польоту літака силь-
ний вплив роблять умови польоту (число М, висота 
польоту Н, кут атаки літака  та інші). 

У загальному випадку при математичному опи-
сі ЛА розглядається як тверде матеріальне тіло з 
шістьма степенями руху. Характер руху визначаєть-
ся взаємодією зовнішніх масових і аеродинамічних 
сил і моментів, а також силою реактивної тяги дви-
гуна [25]. Слід зазначити, що в даному випадку сила 
реактивної тяги не може бути представлена як зосе-
реджена сила, що додається до реактивного сопла, а 
є результатом взаємодії вхідного імпульсу повітря, 
яке поступає в повітрозабірник, і вихідного імпуль-
су, який відхиляється від початкового положення 
відповідно до повороту сопла. Система диференціа-
льних рівнянь, які описують рух літака як матеріа-
льного тіла, записується таким чином: 

x
ЛА y z z y xi ЛА

i

dV
m V V R m g sin

dt
           
 

 , 

z
ЛА x y y x z i ЛА

i

dV
m V V R m g cos sin

dt
            
 

  

 x
x y z y z x i

i

d
J J J M

dt


     , 

 y
y x z z x y i

i

d
J J J M

dt


     , 

 z
z x y x y z i

i

d
J J J M

dt


     , 

 x y z
d cos sin tg
dt

          , 

 y z
d 1 cos sin
dt cos

      


,  

y z
d sin cos
dt

      , 

де mЛА – маса літака; Jx, Jy, Jz - моменти інерції від-
носно вісей X, Y, Z зв’язаної системи координат; Vx, 
Vy, Vz - проекції швидкості літака на вісі координат; 
Rx, Ry, Rz - проекції зовнішніх і реактивних сил на 
вісі координат; Mx, My, Mz - моменти зовнішніх і 
реактивних сил відносно відповідних вісей; x, y, 
z - складові вектора кутової швидкості літака; , , 
 - кути тангажа, крена і рискання. 

Вирішення такої повної системи рівнянь руху 
літака з оптимізацією управління є дуже складним 
завданням. Зазвичай на практиці це завдання розби-
вається на два простіші. Перше завдання зводиться 
до вибору оптимальних програм керування літака як 
матеріальною точкою для отримання високих ЛТХ. 
Метою другого завдання є забезпечення стійкості і 
керованості літака як матеріального тіла при його 
обертанні навколо центру мас. 

Для загальної оцінки технічної досконалості 
ЛА використовують його рівень ЛТХ, які отриму-
ють при моделюванні польоту літака [23, 25]. Для 
моделювання польотного циклу в спрощеній формі 
запишемо систему диференціальних рівнянь руху 
центру мас літака у формі проекцій сил на осі траєк-
торної системи координат: 

p
dVm P cos X G sin
dt

       , 

 p
dm V P sin Y cos G cos
dt


           , 

 p
dm V P sin Y sin
dt


         , 

питP Cdm
dt 3600


  ,  dL V cos

dt
   ,  dH V sin

dt
   , 

де Р – вектор тяги двигуна; спит – питома витрата 
пального; Х – сила опору ЛА; V – швидкість польо-
ту ЛА; Н – висота польоту літака; L – довжина діля-
нки польоту; G – вага ЛА; р – кут між будівельною 
віссю літака і вектором тяги двигуна. 

Розрахункова траєкторія руху ЛА складається з 
окремих ділянок, кожна з яких імітує якийсь етап 
польоту: зліт, розгін, віраж, набір висоти та інші. 
Для кожної ділянки задається форма траєкторії 
(прямолінійна, віраж, траєкторія похилої) і закон 
зміни висоти Н і числа Мн польоту. Завдання форми 
траєкторії і законів зміни Н і Мн замикає систему 
рівнянь в межах кожної ділянки траєкторії, а отже, 
всієї траєкторії. Ділянки траєкторії обмежуються 
початковими і кінцевими значеннями одного з па-
раметрів, який є визначальним для даної ділянки. 

Як видно, в систему рівнянь входять не тільки 
основні польотні дані літака, але і інтегральні пара-
метри силової установки - Р і спит. При цьому інтег-
ральні системи керування забезпечують одночасну 
оптимізацію режимів роботи силової установки і 
польоту літака в різноманітних умовах. 

Розглянемо авіаційний ГТД, який є складною ди-
намічною системою і детальний опис процесів, що 
відбуваються в двигуні та викликають певні труднощі. 
Залежно від вирішуваного завдання, зазвичай викори-
стовуються математичні моделі ГТД різної складності 
[26 – 28]. У даній роботі застосовується повузлова ма-
тематична модель авіаційного ГТД, яка будується на 
базі статичних характеристик вузлів, що дозволяє ши-
роко використовувати експериментальні дані і підви-
щити точність ідентифікації. Застосування основних 
рівнянь газової динаміки в нестаціонарній формі дає 
можливість враховувати динамічні властивості газу в 
тракті двигуна і розширити частотний діапазон засто-
сування моделі (наприклад, при розрахунку процесів у 
форсажній камері згорання і соплі). 

Розглянемо газотурбінний двигун як об'єкт ке-
рування, який формально можна представити у ви-
гляді зображеному на рис. 2. 
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Рис. 2. Умовна схема керування ГТД 
 

Величина параметра U  є вектором регулюю-
чих чинників (

0TG , 
ФTG , крF , в , к , …), які є не-

залежними змінними для об'єкту керування, розгля-
нутого ізольовано від регуляторів. Система автома-
тичного керування являє собою замкнуту систему, 
яка включає об'єкт керування і регулятори. До регу-
люючих чинників відносяться витрата пального в 
основній 

0TG  і у форсажній камерах згорання 
ФTG , 

площа сопла крF , кути установки направляючих 

апаратів вентилятора в , компресора к . 
Вхідними незалежними змінними також є па-

раметри зовнішнього середовища, які задаються 
векторами U  і W . Вони включають висоту польоту 
Н, температуру Тн, тиск рн, густину навколишнього 
середовища н, швидкість польоту (число М) літака і 
інші параметри атмосферного повітря, якщо вони 
відрізняються від стандартних. 

Вектором E  позначені додаткові експлуата-
ційні чинники, які відрізняються від номінальних, і 
приводять до зміни властивостей ГТД як об'єкту 
регулювання. До них відносяться параметри, які 
характеризують стан потоку повітря на вході в дви-
гун (турбулентність атмосфери, вологість повітря, 
число Rе і т.д.), а також величини, які характеризу-
ють відбір від двигуна потужності і витрат повітря 
на літакові потреби та ін. 

Вектор початкових параметрів Y ( вn , кn , *
кp , 

*
тp , *

тТ , …) включає в себе параметри регулювання, 
які є вхідними для регулятора, такі як частота обер-
тання роторів вn  і кn , тиск повітря за компресором 

*
кp , тиск *

тp  і температура газу *
тТ  за турбіною та ін. 

Вектор X  - це вектор параметрів ГТД, зміну 
яких характеризує його ефективність і залежить від 
характеристик керування. До них відносяться пара-
метри, які безпосередньо впливають на льотно-
технічні характеристики літака: тяга двигуна Р, 
швидкість її зміни (визначається часом приймаль-
ності tпр), питома витрата палива спит, запаси газоди-

намічної стійкості 
ВyK  і 

КyK , рівень і час пере-

вищення параметрів вn , кn , *
тТ  над заданими мак-

симальними величинами, які визначають ресурс 
двигуна і його надійність. Таким чином, математич-
ну модель ГТД як об'єкту регулювання формально 
можна визначити у вигляді таких співвідношень: 

X X(U, W, E, Y);

Y Y(U, W, E, X).

 



 

Оскільки початкові параметри X  і Y  є пара-
метрами робочого процесу або визначаються через 
них, то розглянута модель є моделлю робочого про-
цесу ГТД. 

У даній роботі використовується математична 
модель робочого процесу двигуна, яка складається з 
нелінійних диференціальних і алгебраїчних рівнянь, 
які послідовно описують роботу основних вузлів дви-
гуна (вентилятора, компресора, камери згорання, ту-
рбіни, сопла та ін.). Рівняння є перетвореними рів-
няннями термодинаміки, газової динаміки і механіки, 
записаними в нестаціонарній формі. Ця математична 
модель дозволяє враховувати вплив всіх перерахова-
них умов експлуатації на характеристики двигуна. 
При зміні характеристик якогось вузла двигуна змі-
нюються лише ті рівняння моделі, які описують да-
ний вузол. При підвищенні точності завдання почат-
кових характеристик вузлів модель може точно іміту-
вати статичні і динамічні характеристики двигуна. 

До особливостей підходу відноситься наявність 
розрахунку вартості життєвого циклу двигуна [6, 19, 
29 – 33] в системі навчально-бойового літака з вра-
хуванням: 

- витрат на розробку літака і двигуна залежно 
від їх проектних параметрів; 

- розрахунку потреби в двигунах з урахуванням 
показників надійності і ресурсу для технічної екс-
плуатації по стану з відпрацюванням фіксованого 
ресурсу; 

- розрахунку складових амортизаційних витрат 
на літак і двигун; 

Регулятори 

W  E  

X  

Y  

U  

U  

Y  
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- розрахунку витрат на технічне обслуговуван-
ня і ремонт (ТОіР) літака та двигунів по окремих 
складових. 

В даний час кількісна оцінка експлуатаційної 
надійності двигунів проводиться за середньостатис-
тичними показниками, які оцінюють величину на-
працювання, що доводиться на одну відмову з тієї 
або іншої причини. Розглядаються відмови двигуна, 
які поділяються на три великі групи, пов'язані з нас-
лідками відмови: 

- відмова, що виявилася у польоті і яка призве-
ла за собою вимушене або самовільне виключення 
двигуна; 

- відмова, що призвела до дострокового зні-
мання двигуна з ЛА, тобто, до вироблення міжремо-
нтного ресурсу ; 

- відмова, що усувається в експлуатації. 
Число відмов може визначатися по конструк-

тивних, виробничих, експлуатаційних та іншим 
причинам як спільно, так і окремо. Оскільки у за-
пропонованому підході головним завданням є ви-
значення витрат на експлуатацію парку двигунів 
впродовж всього життєвого циклу, то в розгляд 
включаються відмови по всіх причинах, у тому чис-
лі і із-за попадання сторонніх предметів. 

Таким чином, на передній план виходить ви-
значення довговічності двигуна в системі НБЛ, тоб-
то чисельна її оцінка за допомогою ресурсів двигуна 
і планера літака (призначений і міжремонтний). 

Очевидно, що техніко-економічний зміст по-
няття ресурсу ГТД вимагає врахування багатьох 
чинників, зокрема фізичних, що визначають зміну 
властивостей двигуна в часі, і економічних, які ви-
значають доцільність подальшого збільшення ресу-
рсу за конкретних умов експлуатації, обслуговуван-
ня і ремонту. Окрім годин напрацювання регламен-
тується кількість польотних циклів для обліку мало-
циклової втоми деталей ротора ГТД. 

На основі розрахункових і статистичних даних 
визначаються значення ціни Цпл і собівартості пла-
нера літака, вартість розробки планера, ціна вироб-
ництва всього парку планерів літака, потрібні капі-
таловкладення для всього парку планерів літаків. 

Визначається ціна одного капітального ремонту 
(КР) планера к р плЦ  і витрати на цей ремонт, що до-
водяться на одну льотну годину, повні експлуатаційні 
витрати на планер, що доводяться на одну льотну 
годину При розрахунках різних витрат на експлуата-
цію парку літаків приймається гіпотеза про те, що 
планер літака завжди і повністю виробляє призначе-
ний ресурс. Вартість життєвого циклу двигуна сило-
вої установки обчислюється з урахуванням [32, 33]: 

- експлуатації по технічному стану з відпрацю-
ванням фіксованого ресурсу; 

- витрат на реновацію, приведених до льотної 
години; 

- капіталовкладень у виробництво двигунів з 
урахуванням витрат на запасні частини; 

- витрат на КР всіх двигунів парку за ЖЦ; 
- собівартості КР всіх двигунів за ЖЦ; 
- амортизаційних відрахувань на КР двигунів, 

що приводяться на льотну годину ( КР дчЦ ), 
- витрат на періодичне обслуговування двигуна 

за час відпрацювання ним міжремонтного ресурсу 
( ТО перЦ ); 

- витрат на ТОіР за весь ЖЦ ( ТО двЦ


) та ін. 

Вартість ТОіР двигунів літака на годину нальо-
ту розрахуємо по формулі: 

ч дв парка

ЛА
ТО ТОС Ц T

  , 

де 
парка

ЛАT  - потрібний фактичний ресурс парку. 
Ціна годинної витрати палива обчислюється за 

формулою: 

частопч т ГСМЦ m C  , 

де ГСМС  - середня вартість тони пально-мастильних 
матеріалів за ЖЦ; 

частm  - годинна витрата палива 
літака при польоті на розрахункову дальність. 

Ціна пально-мастильних матеріалів за весь ЖЦ 
визначається з виразу: 

парка ч

ЛА
топ топ нзЦ T Ц k   , 

де kнз - коефіцієнт витрат палива на невиробничих 
ділянках польоту. 

Вартість льотної години силової установки 
НБЛ розраховується як: 

ч д ч чд ам то топC C C Ц   . 

Вартість життєвого циклу всього парку двигу-
нів силових установок НБЛ визначається як сума 
відповідних собівартостей і ціни палива за весь ЖЦ: 

дв д дв

парка
ЖЦ кап.д КР ТО топС С С С Ц

 
    . 

Вартість життєвого циклу силової установки 
одного НБЛ знаходиться по виразу: 

дв

СУ парка
ЖЦ ЖЦ ЛАС С n , 

де nла - кількість ЛА в парку. 
Початковими даними для проведення дослід-

жень є конструктивні, вагові, технічні, ресурсні і 
економічні дані по ЛА та його силовій установці. 

Висновки по дослідженню 
Розроблена методика дозволить на етапі попе-

реднього проектування або етапі модернізації ЛА і 
його підсистем вибирати раціональний варіант па-
раметричного обрису і конструктивно-компону-
вальної схеми ТРДД (або ТРДДФ) для ефективного 
виконання поставлених завдань перед ЛА. 

Перспективи подальших досліджень. У по-
дальших дослідженнях передбачається оцінити дос-
товірність розробленої методики шляхом порівнян-
ня розрахункових даних з експлуатаційними і льот-
но-технічними характеристиками літака Л-39. 
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МЕТОДИКА ФОРМИРОВАНИЯ ПАРАМЕТРИЧЕСКОГО ОБЛИКА СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ В СИСТЕМЕ 

УЧЕБНО-БОЕВОГО САМОЛЕТА НА ПРЕДВАРИТЕЛЬНЫХ ЭТАПАХ ПРОЕКТИРОВАНИЯ 
А.В. Еланский 

Предложена методика формирования параметрического облика силовой установки в системе учебно-боевого 
самолета на предварительных этапах проектирования. В основе методики используется математическое моделиро-
вание подсистемы силовой установки ЛА на протяжении всего жизненного цикла с использованием эвристических ме-
тодов, ретроспективных методов и экспериментальных данных. Обоснование летно-технических и эксплуатационных 
характеристик ЛА проводится с помощью исследования типового полетного цикла для учебно-тренировочного, учебно-
боевого или легкого боевого самолета, что предполагает использование математических моделей полета ЛА, рабочего 
процесса и жизненного цикла маршевого двигателя силовой установки в составе ЛА. 

Ключевые слова: учебно-боевой самолет, легкий боевой самолет, летательный аппарат, показатель, авиацион-
ный двигатель, силовая установка, параметрический облик, стоимость жизненного цикла авиационного двигателя, 
технико-экономическая эффективность, предварительный этап проектирования. 
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A POWER-PLANT PARAMETRIC VECTOR VIEW BUILD-UP TECHNIQUE IN THE SYSTEM OF TRAINING-

COMBAT AIRPLANE DURING THE PRELIMINARY STAGES OF DESIGN 
A.V. Yelansky 

A power-plant parametric vector view build-up in the system of training-combat airplane during the preliminary stages 
of design is offered. In basis of a technique the mathematical simulation of an aircraft power-plant subsystem during all of life 
cycle is used by the means of heuristic methods, retrospective methods and experimental data. The reasoning of flying-technical 
and field-performance data of an aircraft is conducted by research of a standard  flight cycle for an training airplane, training-
combat or light combat airplane, that supposes the use of mathematical models of airplane flight, working process and life cycle 
of an aircraft power-plant sustainer engine in the system of an aircraft. 

Keywords: training-combat airplane, light combat airplane, aircraft, index, aircraft engine, power-plant, parametric 
vector view, cost of the life cycle of an aircraft engine, techno-economic efficiency, preliminary stage of design. 

 


