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ВИЗНАЧЕННЯ МАСИ ЛІТАКА  ЙОГО ТА

ГОЛОВНИХ ПАРАМЕТРІВ
 – азлітна маса літак

До групи "конструкція літака" відносяться:
- крило з герметизацією паливних відсіків;
- фюзеляж із підлогою, перегородками, герметизацією відсіків, рамами, люками, гондолами шасі, 

щитками гальмування (на маневрених літаках);
- оперення з форкілями, гребенями та шайбами;
- злітно-посадкові пристрої (шасі) з циліндрами бирання, гальмівними парашутами;при
- абарвлення поверхні літака.з
До групи "силова установка" належать:
- двигуни (основні, допоміжні, підйомні, прискорювачі) із системами реверсу, шумоглуш ння, і

управління вектором тяги, літаковими агрегатами двигунів;
- овітряні гвинти, коки;п
- пілони, капоти, моторами;
- повітрозабірники (на літаках з двигунами всередині фюзеляжу масу повітроводів, конструктивно 

пов'язаних з фюзеляжем, слід відносити до групи "конструкція літака"), механізми та стулки 
регулювання сопла;

- системи двигунів (запуску, регулювання повітрозабірників та сопл, охолодження, вогнегасіння, 
управління, протизледеніння та маслосистема);

- паливна система, включаючи баки з протекторами, арматуру установки баків, систему подачі 
палива, систему аварійного зливу палива, дренажну систему, систему нейтрального газу, систему 
автоматичного керування витратою палива, систему заправки паливом у повітрі та на землі. 

До групи "обладнання та управління" відносяться:
- гідросистема з джерелами енергії, арматурою, баками, комунікаціями, робоча рідина, кріплення та 

експлуатаційні пристрої;
- пневмосистема із джерелами енергії, арматура, комунікації, балони, робочі механізми; - 

електроустаткування (генератори, акумулятори, перетворювачі, електропроводка, апаратура, 
кріплення, комутаційні пристрої);

- управління літаком: управління кермами та елеронами; керування закрилками, передкрилками, 
інтерцепторами;

- керування іншими механізмами та агрегатами (крім силової установки);
- радіообладнання: зв'язок, радіонавігаційне та радіолокаційне обладнання, системи автоматичного 

зльоту та посадки;
- аеронавігаційне обладнання;
- система протизледеніння;
- система теплозвукоізоляції кабін та відсіків приладів;
- система життєзабезпечення та побутове обладнання;
- спеціальне обладнання, озброєння та бронювання.
Маса рідин та газів у системі обладнання, які не витрачаються в польоті, відносяться до маси цієї групи.
Технічні рідини, які витрачаються в польоті, наприклад, рідина для протизледеніння, відносяться до групи 

"спорядження та службове навантаження".
До цієї групи також входять:
- екіпаж (льотчики та бортпровідники); парашути екіпажу (на військових та спортивних літаках);
- особисті речі та багаж екіпажу;
- невикористане паливо;
-  для силових установок;мастило
- знімне обладнання буфетів, гардеробів, туалетів, посуд, килими, штори тощо;
- вода та хімрідина для туалетів;
- аварійно-рятувальне обладнання (човни, пояси, аварійні паяння, переносна апаратура, аварійні трапи);
- службове навантаження (трапи, сходи, чохли, інструмент, запасні частини, сигнальні ракети тощо);
- додаткове обладнання (підвісні та додаткові баки без палива, підвіски спеціальних вантажів, знімна 

броня).
До корисного навантаження (комерційного, платного) слід відносити тільки цільове навантаження, заради 

транспортування якого і створюється літак.
Для пасажирських літаків комерційне (цільове) навантаження це ; для пасажири зі своїми багажем

транспортних (вантажних) літаків це вантаж, що транспортується;
 для бойових літаків бойове навантаження це боєкомплект для стрілецького озброєння (снаряди), 

ракети, бомби та ін.
 



 Л05-ЗП 2 
1. РОЗРАХУНОК МАСИ ЛІТАКА В НУЛЬОВОМУ НАБЛИЖЕННІ

, параметри крила, оперення...) – маса конструкції;

, параметри силової установки) – маса силової
установки;

, режим польота) – маса палива;

, параметри обладнання та всього літака);
– маса обладнання та керування;

– відоме службове навантаження та спорядження;
– задане цільове навантаження;

Залежність                                    від       дуже сильна та складна залежність
практично лінійна.

Розподіл злетної маси літака

Злітнаї маса літака в нульвому наближенні
Якщо прийняти (зі статистики), то з (2)

маємо Злітна маса літака в нульовому наближенні

Значення        з табл. 1 може бути скоректовано в кожному окремому випадку за формулою 
нульового наближення

у у км/год;

для літаків з ТВД;
для літаків з ТРДД;

для надзвукових літаків 
Таблиця 1

Призначення літака

Дозвукові
пасажирські
магістральні

Легкі
середні
важкі

Надзвукові пасажирські

Багатоцільові для місцевих авіаліній

Злітна маса літака

Маса порожнього
     літака

Конструкція
літака

Обладнання
та керування

Маса повного
навантаження

Силова
установка

Паливо

Маса порожнього спорядженого літака –

Спорядження
та службове
навантаження

Корисне (цільове, 
комерційне, бойове) 
навантаження

Відносні маси конструкції, силової установки, обладнання керування, а також 
палива літаків звичного зліта та посадки  
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2. ДЛЯ РОЗРАХУНКУ МАСИ ЛІТАКА У ПЕРШОМУ НАБЛИЖЕННІ 

Для розрахунку маси літака у першому наближенні використовується формула, отримана на основі 
рівняння балансу мас:

            –Де  маса комерційного (цільового) навантаження, задана в технічному завданні, кг;
                                       – маса екіпажу, обладнання та службового навантаження
(Формули для обчислення цієї маси будуть наведені далі);
                          – відносні маси конструкції, силової установки та палива.

Суть методу  аналітичний розрахунок величин  та відповідних питомому навантаженню  –
на крило p* парметрів крила,  які забезпечують мінімальну величину                                              

 
Залежність відносної маси силової установки

mс.у. від подовження та питомого 
навантаження на крило р:  1λ= 6; 2λ=10 

Залежність відносної маси конструкції літака  mкон

від питомого навантаження  та подовження  p
крила λ: 1 λ=6; 2λ=8; 3λ=10

         
Злітна маса літака = f(p λ)m0 , :

0 1λ = 6; 2λ = 8; 3λ = 1
Залежність відносної маси палива  від  mт

подовження та питомого навантаження р: 
1λ = 6; 2λ= 8; 3λ= 10

2.2. Розрахунок коефіцієнта підйомної сили та аеродинамічної якості літака 
під час зльоту

            
Залежність аеродинамічної якості  літака  Квзл

від подовження крила питомого 
навантаження р: 1λ = 10; 2λ=8; 3λ = 6

Залежність коефіцієнта підйомної сили при 
зльоті   від подовження крила λСувзл
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КОНСТРУКЦІЯ З

ПРЕСОВАНИХ ДОВГОМІРІВ

КОНСТРУКЦІЯ З
ККАТАНИХ ПЛИТ

ДОПУСТИМІ НАВАНТАЖЕННЯ НА ВАНТАЖНУ ПІДЛОГУ ТА РАМПУ

 
Приклад реалізації технічного рішення другого 
рівня оптимізація за масою вантажної підлоги 

літака Ан 124 

Приклад використання рішення третього рівня 
(оптимізація за масою кесона крила літака 

Ан 124) 
СТРУКТУРА ЦІЛЬОВОЇ ПРОГРАМИ ЗАБЕЗПЕСЕННЯ 

ХАРАКТЕРИСТИК МАСИ 
навантаження
аєропружн.

проектир.
рішення міцність

матеріали
напівфабрикати технологія

аналіз та
сінтез

розр. ріш.
САПР

аналіз напруж.
стану

дослідж. мат.
та напівфабр.

дослідж.
техпроц.

формування вимог до конструкції

теоретичні
розробки

сінтез
вимог

моделювання

експеримент
відпрацювання

створення
робоч. проєкта

льотн. та наземна
сертифікац.

льотні вироби випробування
міцності

результати
8000 льотних годинn=

створення робочої документації

формування
вимог до
конструкції

аєропружні
моделі

3800 зразків конструкт. рішень
всі випробування міцності та ЕЦ

10 натурних відскоків

дослідження 
рішень

розробл. метод
виготовл.

ЕТ
АП

И

- товсте крило
- зняття баланс
- малий запас уст.
- управл. масою
- АСМУ й ОПР
- дворядний стик
- авар. стик
- 4-х лонж. кесон
- 4-х крапк. піддон
пілонів
- моноліт. інтегр.ю
конструк.
- САПР
- чисті алюм. спл.
- крупногабар. нап/ф
- алюм-літ спл.
- ТИ й ВИС
- КМ й МТУ
- напруж кріпл.
- штампування 
вибухом
- внутришовна
герметизація

 
РЕАЛІЗАЦІЯ ПРОГРАМИ МАС АН-124

АНАЛІЗ СІНТЕЗ РОБОТА АСВК ТА НТК

ЕТАПИ СТВОРЕННЯ АН-124

ПРОЄКТУВАННЯ ПОБУДОВА ВИПРОБУВАННЯ
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8. АЛГОРИТМ ВИБИРАННЯ ГЕОМЕТРИЧНИХ ПАРАМЕТРІВ ПАСАЖИРСЬКОГО ЛІТАКА З 

ТВД 
Базовими вихідними даними для розрахунку геометрії літака є: m0min, λопт, χп.к., та також 

дані статистики або попередніх розрахунків за відносними розмірами й формами закрилків, 
елеронів, рулів, горизонтального та вертикального оперення, фюзеляжу й шасі. 

8.1. РОЗРАХУНОК ГЕОМЕТРИЧНИХ ПАРАМЕТРІВ ЛІТАКА 
8.1.1. ГЕОМЕТРИЧНІ ПАРАМЕТРИ ЛІТАКА 

 

Площа крила

Розмах крила

 
Коренева хорда крила 0

2
1

Sb
l

η
η

= ⋅
+

, м. Кінцева хорда крила 0
k

bb
η

= , м. 

Координата носка кінцевої хорди по відношенню до носка кореневої хорди: .2нкх n k
lx tgχ= ⋅ , м. 

Середня аеродинамічна хорда крила: ( )
( )

2
02 1

3 1a

b
b

η η
η η

⋅ + + ⋅
=

⋅ ⋅ +
, м. 

Координата за розмахом середньої аеродинамічної хорди крила: 
2

6 1a
lz η

η
 +

= ⋅  + 
, м. 

Поточна хорда крила: 0
1 21z

zb b
l

η
η

 − ⋅
= ⋅ + ⋅ 

 
, м. Розмах закрилка: 

2
2

ф зб
з з

l d
l l

− − ∆
= ⋅ , м. 

Коренева та кінцева хорда закрилка: 0 0

211 ф зб
з з

d
b b b

l
η
η

+ ∆ −
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м, 

0

2 211 ф зб з
кз з

d l
b b b

l
η
η

+ ∆ + −
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. Розмах елерона: 

2
ф

ел з зб зе зк

l d
l l

−
= − − ∆ − ∆ − ∆ , м. 

Коренева хорда елерона: 0ел ел 0 0ел
1b b b 1 Zη

η
 −

= ⋅ ⋅ − ⋅ 
 

, м. 

Кінцева хорда елерона: кел ел 0 кел
1b b b 1 Zη

η
 −

= ⋅ ⋅ − ⋅ 
 

, м 

Товщина крила за бортовою нервюрою: . .
ц

б кр б 0

l1С С b 1
l

η
η

 −
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Товщина крила за кінцевою нервюрою: . .
0

к кр к
bС С
η

= ⋅ , м (без урахування закінцівки крила); 
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. .
зк

к кр к 0
1 l 2С С b 1

l
η
η

 − − ∆
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м (з урахуванням закінцівки). 

Вертикальне зміщення кінцевої хорди крила по відношенню до бортової хорди (через вплив кута 

ψ поперечного V): .
ц

к кр

llС tg
2 2

ψ
 

= ± − ⋅ 
 

 

Вертикальна координата носка бортової хорди крила (хорди центроплана): 

. .
ц

н ь х 0 уст

l1y b 1 tg
l

η α
η

 −
= ⋅ − ⋅ ⋅ 

 
, м. 

Вертикальна координата носка кінцевої хорди крила: . .
0

н к х геом
by tgφ
η

= ⋅ , м 

 
8.2.2. РОЗРАХУНОК ПАРАМЕТРІВ ГОРИЗОНТАЛЬНОГО ОПЕРЕННЯ 

 
Площа горизонтального оперення: . .г о г оS S S= ⋅ , м2, . , ... ,г оS 0 15 0 3≈ , . ... ,г о 2 3 5η ≈ . 

Розмах горизонтального оперення: . . .г о г о г оl Sλ= ⋅ , м, . ...г о 5 7λ ≈ . 

Коренева та кінцева хорда горизонтального оперення: . .
.

. .

г о г о
0 г о

г о г о

2 Sb
l 1

η
η

⋅
= ⋅

+
, м, .

.
.

0 г о
к г о

г о

bb
η

= , м. 

Середня аеродинамічна хорда горизонтального оперення: ( )
( )

. . .
.

. .

2
0 г о г о г о

а г о
г о г о

2 b 1
b

3 1
η η

η η
⋅ ⋅ + +

=
⋅ ⋅ +

, м. 

Координата носка кінцевої хорди: .
. .

г о
нкх г о нк г о

lx tg
2

χ= ⋅ , м, . ...нк г о 0 20χ ≈ ° , . , ... ,р вb 0 25 0 35≈ . 
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Координата середньої аеродинамічної хорди горизонтального оперення: . .

.
.

г о г о
а г о

г о

l 2Z
6 1

η
η

+
= ⋅

+
, м. 

Поточна хорда горизонтального оперення: .
. .

. .

г о
z г о 0 г о

г о г о

1 2zb b 1
l

η
η

 −
= ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Розмах керма висоти (одна консоль): .
.

г о
р в кор кон

ll
2

= − ∆ − ∆ , м. 

Коренева хорда керма висоти: .
. . .

. .

корг о
0 р в р в 0 г о

г о г о

21b b b 1
l

η
η

∆ −
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Кінцева хорда керма висоти: . .
. . .

. .

г о г о кон
к р в р в 0 г о

г о г о

1 l 2b b b 1
l

η
η

 − − ∆
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Товщина горизонтального оперення за нульовою хордою: . . .0 г о 0 г о 0 г оС С b= ⋅ , м. 
Товщина горизонтального оперення за кінцевою хордою:  

без урахування закінцівки .
. . . .

.

0 г о
к г о к г о к г о к г о

г о

b
С С С b

η
= ⋅ = ⋅ , м; 

з урахуванням закінцівки . .
. . .

. .

г о г о кон
к г о к г о 0 г о

г о г о

1 l 2С С b 1
l

η
η

 − − ∆
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Вертикальне зміщення кінцевої хорди горизонтального оперення по відношенню до нульової 
хорди без урахування кута встановлення г.о. (αуст=0): 

без урахування закінцівки г.о. .
. .

г о
к г о г о

ly tg
2

ψ= ⋅ , м; 

з урахуванням закінцівки г.о. .
. .

г о
к г о кон г о

ly tg
2

ψ = − ∆ ⋅ 
 

 

Встановлення горизонтального оперення за висотою визначається координатою нульової 
хорди .0 г оy  величина якої залежить від місця розташування горизонтального оперення: на 
фюзеляжі, у місці стика вертикального оперення та фюзеляжу, на кінці вертикального оперення 
(Т-образне оперення). 

8.2.3. Розрахунок геометрії вертикального оперення 
Площа вертикального оперення: . .в о в оS S S= ⋅ , м2, . , ... ,в оS 0 08 0 2≈ . 
Розмах вертикального оперення: . . .в о в о в оl Sλ= ⋅ , м. 

Коренева хорда вертикального оперення: . .
.

. .

в о в о
0 в о

в о в о

2 Sb
l 1

η
η

⋅
= ⋅

+
, м. 

Кінцева хорда вертикального оперення: .
.

.

0 в о
к в о

в о

b
b

η
= , м. 

Середня аеродинамічна хорда вертикального оперення: ( )
( )

.. .
.

. .

в о

2
0 в о в о

a в о
в о в о

2 b 1
b

3 1
η η

η η

⋅ ⋅ + +
=

⋅ ⋅ +
, м. 

Координата (за висотою в.о) середньої аеродинамічної хорди вертикального оперення: 
. .

.
.

в о в о
a в о

в о

l 2y
3 1

η
η

+
= ⋅

+
, м. 

Поточна хорда вертикального оперення: .
.

. .

в о
y в о

в о в о

1 yb b 1
l

η
η

 −
= ⋅ − ⋅ 

 
, м. 
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Геометричні параметри фюзеляжу та вертикального оперення 

 
Координата носка кінцевої хорди вертикального оперення: . . .нкx в о в о нк в оx l tgχ= ⋅ , м, 

. ...нк в о 10 30χ ≈ ° ° . 

Розмах керма напряму: . . .к н в о кн з к в оl l= − ∆ − ∆  

Коренева хорда керма напряму: . .
. . .

. .

в о к н
0 к н к н 0в о

в о в о

1b b b 1
l

η
η

 − ∆
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Кінцева хорда керма напряму: . ..
. . .

. .

в о зк в ов о
к к н к н 0в о

в о в о

l1b b b 1
l

η
η

− ∆ −
= ⋅ ⋅ − ⋅ 

 
, м. 

Товщина вертикального оперення за кінцевою хордою: 

без урахування закінцівки .
. . . .

.

0 в о
к в о к в о к в о к в о

в о

b
С С C b

η
= ⋅ = ⋅ , м. 

з урахуванням закінцівки . . .
. . .

. .

l
l

в о в о зк в о
к в о к в о 0в о

в о в о

1
С С b 1

η
η

 − − ∆
= ⋅ ⋅ − ⋅  

 
, м. 

8.2.4. Розрахунок геометричних параметрів фюзеляжа 
Довжина фюзеляжа: lф ф фdλ= ⋅ , м, ...ф 4 10λ ≈ , ...фd 2 3≈ , . , ... ,y ф 1 3 1 8λ = , . , ... ,к ф 2 5 3 5λ = . 

Довжина носової частини фюзеляжа: н.ф н.ф фl dλ= ⋅ , м. 

Довжина кормової частини фюзеляжа: к.ф к.ф фl dλ= ⋅ , м. 

Довжина циліндричної частини фюзеляжа: ц.ф ф н.ф к.фl l l l= − − , м. 

Обводи носової частини фюзеляжа: 

m

н.ф ф
н.ф

н.ф

x d
y а

4λ
 ⋅

= ± ⋅   
 

. 

Коефіцієнти m та а 
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Обводи кормової частини фюзеляжа: 
( ) n

к.ф ф ф
к.ф

к.ф

d x d
y b

4
λ

λ

 ⋅ − ⋅
 = ± ⋅
 
 

. 

Коефіцієнти n та b 

 
8.2.5. Ув’язання крила та оперення з фюзеляжем 

 
Розташування крила та оперення за довжиною фюзеляжа визначається плечима 
горизонтального Lг.о й вертикального оперення Lв.о 

г .о a
г .о

г .о

A bL
S
⋅

= , м. г .о
в.о

в.о

В lL
S
⋅

= , м. 

Для літака цього класу: Аг.о=0,8–1,1; г .оS 0,2...0,28= ; в.оВ 0,05 0,08= − ; в.оS 0,13...0,19= . 

 
Положення крила за висотою фюзеляжа визначається координатою площини хорд 

центроплана відносно будівної горизонталі літака. 
Відстань від площини хорд центроплана Yц до будівничої горизонталі наводиться тут без 

урахування кута встановлення крила. Якщо врахувати кут встановлення крила, то треба 
рахувати до хвостика бортової хорди. 

Для фюзеляжа колового поперечного розрізу: 

ф ф ц
ц б.кр б 0

d d l1Y С С b 1
2 2 l

η
η

    −
= ± ± = ± ± ⋅ ⋅ − ⋅   
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Для фюзеляжа неколового поперечного розрізу: 

ф ф ц
ц б.кр б 0

h h l1Y С С b 1
2 2 l

η
η

    −
= ± ± = ± ± ⋅ ⋅ − ⋅   

    
. 

Відстань від продольної осі літака (площини 

симетрії до осі гвинта): ф ф
в.н ф

d d
Z B

2
+

= + ∆ , м. 

Якщо діаметр гвинта невідомий (його треба 
визначити), то у першому наближенні це можна 

зробити за формулою: 04в.н
Nd
8,1

= , м. 

Проміжок між гвинтом та фюзеляжем повинен 
бути в межах: ( )ф внB 0,1 0,3 d∆ = − ⋅  
Винесення площини оберта гвинта від 
передньої кромкикрила (по осі гвинта) повинен 
обиратись в межах: ( )вн внX 0,5 1 b= − ⋅ . 

8.2.7. Розрахунок геометричних параметрів шасі 
Винесення головних стояків шасі для літаків з 
високим розташуванням крила при гранично 
задній центровці 

3Tx 0,25=  можна прийняти: 

( ) ф
н

d
e 0,18 0,2 h

2
 

= − + 
 

, м, ( )1 3γ ϕ= + − ° . 

Для літака з високим розташуванням крила 
висота шасі диктується мінімальною відстанню 
від нижньої точки фюзеляжа до поверхні 
злітнопосадкової полоси нh .  
Тут висота нh  має забезпечити кут опрокидування ( )10...13ϕ = ° . 
Відстань внh  у більшості випадків вибирається у межах ( )вн внh 0,17 0,25 d= − ⋅ , м. 
Для літака з низьким розташуванням крила винос головних стояків шасі:  

( ) ae 0,15 0,20 b= − ⋅ , м. 
База шасі незалежно від розташування крила за висотою фюзеляжа приймається: 

( )ш фB 0,3 0,4 l= − ⋅ , м. 
Колія шасі для літаків з високо розташованим крилом та головними стояками, закріпленими на 
фюзеляжі та тими, що прибираються у фюзеляж, має бути: шК 0,11 l≥ ⋅ , м. 
Коли головні стояки шасі співпадають з гондолами двигунів, то колія шасі є: 

ш ф вн фК d d B= + + ∆ , м. 
9. КОМПОНУВАННЯ ТА ЦЕНТРУВАННЯ ЛІТАКА 

9.1 Термінологія 
Компонування – це взаємна просторова ув’язка частин літака, їх зовнішніх форм й 
конструктивносилової схеми з розташуванням екіпажа, пасажирів, вантажів, обладнання, 
палива й двигунів (для військових літаків та озброєння). 
Центрування літака визначається положення центром мас всього літака по відношенню до 
крила та має бути у відсотках САХ. Центрування рівняється відношенню відрізка від початку 
САХ, що спроєктована на площу симетрії літака, до центру мас , до величина САХ та має бути 

у відсотках її довжини: м а
м

а

х хх 100%
b
−

=  
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Біля поверхні землі центр мас системи співпадає з центром тяжіння, тоді: Т а

Т
а

х хх 100%
b
−

= . 

9.2. Аеродинамічне компонування 
9.2.1.Завдання аеродинамічного компонування 

1. За для вирішення задачі ефективності скомпонований за всіма правилами літак мусить мати 
мінімальні розміри. 

2. У крейсерському польоті з визначеною швидкістю літак повинен мати максимальну 
аєродинамічну якість, щоб забезпечити мінімальну витрату палива. У зв’язку з цим у літака 
має бути мінімальний супротив та мінімальна втрата на балансування. 

3. Під час зльоту та посадки повинен мати якомога більшу величину y maxC  при забезпеченні 
нормованих запасів безпеки. 

4. На усіх режимах польоту літак повинен мати нормовані запаси стійкості й керованості. 
5. На літаку мають бути забезпечені найсприятливіші умови для роботи силової установки, які 

визначаються мінімально можливими втратами на вході повітря у двигуни та на виході газів 
з вихідних сопел двигунів. 

6. Вихід літака на граничні режими польоту (наприклад великі швидкості чи велькі кути атаки) 
не має супроводжуватися небезпечними нвслідками (флатер, біфінг, глибокий зрив, штопор 
та ін.), мають бути передбачені заходи, що попереджують вхід в такі режими та 
передбачають вихід з цих режимів на нормальні. 

9.2.2 Зменшення втрат на балансування. 
 

Як відомо, рівняння балансувальної поляри для нормальної схеми має вигляд: 

2
xбал х0 y

креф

1C С Сω
πλ
+

= + , де ( ) rh/ ta
б .г .о б .г .о

г .о г .о г .о

2 K 1 1 2K
k Sε ε
λω σ σ
λ

  
= − + − +  

  
, 

yC
б.г .о zб .г .о г .о.ефm Lσ = . 

Видно, що мінімальне значення xбалC  буде при 0ω = :  

( )
( )

бг.о

бг .о
кр.еф г.о г .о.еф г.о

0
2 K 10 при

1 2K k S
ε

ε

σ

ω
σ

λ λ

=
 −=  = − +

 

Для літака схеми «утка»: ( )
бг.о

кр г .о г .о г .о кр.еф
бг.о

кр.еф

0

0 при 2 K S Kε ε

σ

ω λ λ
σ

λ

=


= +
=



 

Побудова балансувальних поляр для літаків нормальної 
схеми й схеми «утка». 
1 – літак без г.о.; 
2 – літак з г.о. при yС

zm 0= ; 
3 – балансувальна поляра схеми «утка»; 
4 – балансувальна поляра нормальної схеми при yС

zm 0< . 
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Втрати maxK  в різних схемах в 

залежності від величини yС
zm : 

–––– – нормальна схема; 
------- – схема «утка». 
 
 
 
 
 
 
 
 

9.2.3. Правило площин 
Для забезпечення мінімального супротиву літака при великих дозвукових швидкостях та у 

тансзвуковій зоні швидкостей епюра суми поперечних розрізів всіх елементів літака має 
відповідати епюрі еквівалентного тіла оберту мінімального супротиву. 

9.2.5. Розташування горизонтального оперення 
Для забезпечення повздовжньої статичної стійкості літака, за перевантаженням його 

центр мас має знаходитись перед фокусом літака й відстань між цими точками, віднесена до 
величини САХ крила, визначають ступінь повздовжньої стійкості: 

yC
z T Fm x x 0= − <  

В нормальній схемі літака фокус комбінації «крило-фюзеляж» після встановлення 
горизонтального оперення переміщується назад, у схеми «утка» уперед. Величина цього 
переміщення оцінюється рівнянням: 

( )
г .о

г .о
y г .о

F г .о г .о
y

C
x k A 1

C

α
α

α ε∆ = −  

При деякій необхідній або заданій ступені повздовжньої стійкості yC
z потрm  та при відомому 

положенні центру мас (відносно САХ) необхідне переміщення фокуса комбінації крило-
фюзеляж за рахунок горизонтального оперення визначається формулою: 

y

г .о г .о

C
F z потр T Fx m x x±∆ = − + , де - 

г .оFx∆  – для нормальної схеми; + 
г .оFx∆  для схеми «утка». 

 

Типи літаків г .оA  в.оA  г .о в.о

a a

L L
b b

=  

Магістральні пасажирські з ТВД 0,8…1,1 0,05…0,08 2,0…3,0 
Магістральні пасажирські з ТРД та 
ТРДД 0,65…0,8 0,08…0,12 2,5…3,5 

Важкі неманеврові зі 
стрілоподібним крилом 0,5…0,6 0,06…0,1 2,5…3,5 

Важкі неманеврові з прямим 
крилом 0,45…0,55 0,05…0,09 2,0…3,0 

Швидкісні маневрові 0,40…0,50 0,05…0,08 1,5…2,0 
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Характер граничних ліній («хрест»), 
що обмежують область вибору г .оA  й 

Tx  з умов забезпечення мінімально 
допустимої ступені повздовжньої 
стійкості за перевантаженням (1) та 
балансування літака на великих кутах 
атаки (2) 

 

 

Розвиток зриву потока 
на стрілоподібному 
крилі з верхнім 
розташуванням 
горизонтального 
оперення і характерне 
протікання залежності 

( )zm f a=  

 

 

Вплив висоти 
розташування 
горизонтального 
оперення на характер 
залежностей 

( )zm f a=  характер 
змінення за висотою 
величини скосу потока 
та вибір місця 
розташування 
горизонтального 
оперення 
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Приклад змінення скосу потока 
за крилом при зміненні 
коефіцієнта піднімальної сили 
крила й чисел М польоту 
(пунктиром показано змінення 
скосу в горизонтальному 
польоті); характер змінення 
коефіцієнта гальмування 
потока г .оk  за крилом та кутів 
атаки оперення при різних 
положеннях за висотою на 
великій надзвуковій швидкості 
(М=4; α=5°) 

9.2.5. Вибирання параметрів вертикального оперення й 
поперечного V крила 

 
Вплив зміни поперечного \/ крила (ψ<=> 0) на статичні та динамічні характеристики літака 

в бічному русі:  
а – характер змінення залежності ( )x ym f Cβ =  літаків зі стрілоподібним крилом; б – змінення 

характеристик бічної динаміки стійкості літака Боїнг В-47 на режимах заходження на посадку,  
Т – період бічних короткоперіодичних коливань; 2t - час зменшення амплітуди коливань удвічі;  
I - зона поперечної нестійкості; II – зона занадто великої поперечної нестійкості. 
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Вибір параметрів вертикального оперення (в.о.) та кута поперечного \/ крила. 
а – область вибору коефіцієнтів статичного моменту в.о. та ефективності керма напрямку; 
б – вибір відносної площі в.о. 
в – приклад побудови граничних ліній та отримання області вибору відносної площі в.о. та кута 
поперечного \/ крила легкого дозвукового літака зі стрілоподібним крилом. 

 

 
Вплив зміни площі вертикального оперення на статичні та динамічні характеристики бічного 

руху літака: а – змінення путьової статичної стійкості літака на надзвукових швидкостях, б – 
змінення похідної 

y

ym
ω

, що характеризує демпфірування коливань ризкання при різних кутах 
атаки; в – змінення характеристик бічної динамічної стійкості літака В-47 на режимах заходу 
посадку. 

9.2.6. Взаємне розміщення горизонтального  
та вертикального оперень 

Для літаків з Т-подібним оперенням затінення вертикального оперення горизонтальним не 
відбувається. При розташуванні горизонтального оперення на фюзеляжі треба дуже ретельно 
вибрати його положення як по висоті кормової частини фюзеляжу, таки вздовж нього. 

Область вибору 

Область 
вибору 
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Приклад взаємного 
розташування 
вертикального та 
горизонтального оперень. 
Ефективна площа керма 
напрямку заштрихована 

 

Супутній струм від крила й 
стабілізатора літака F18 
при дуже великих кутах 
атаки (∼45°). Керама 
напрямку знаходяться за 
межами потоків 
(заштриховані) 

 
Центрувальна відомість літака 

 
Для розрахунків центрування необхідно скласти вагове зведення й відомості. При 

розрахунку центрування у першому наближенні за початкові маси приймають маси другого 
наближення. Підраховують статистичні моменти маси головних елементів (вантажів) відносно 
початку координат: частка від ділення суми цих статичних моментів на суму мас та дає 
координату розташування центра мас літака. 

Після підрахунків  
( )i
mgx∑ , ( )i

mgy∑  та ( )i
mg∑  

отримають координати центра мас: 
( )
( )

i
m

i

mgx
x

mg
= ∑
∑

, 
( )
( )

i
m

i

mgy
y

mg
= ∑
∑

,  

а значення центрування визначаємо: 
T A

T
A

x xx
b
−

= . 

Положення центра мас літака за висотою необхідно враховувати і тоді, коли він 

знаходиться далеко від крила: ( ) ( )T A
T A T T A

x xx y y x x tg sin
cos

ϕ ϕ
ϕ

−′ = + − − −   . 

Після розрахунків центрування у першому наближенні необхідно мати наступні значення 
Tx′  (положення центра мас літака відносно Ab ). 
літаки з прямим крилом 0,15…0,25 
літаки зі стрілоподібним крилом ( )30...40χ = °  0,26…0,30 
літаки зі стрілоподібним крилом ( )50...60χ = °  0,30…0,34 
літаки з трикутним крилом малого подовження 0,32…0,36 

 
 
 

Центрувальна відомість літака 
 

 
Розташування осей OX й OY при розрахунку 

центрування літака 
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Агрегат, вантаж ( )i

mg , 
даН 

ix , 
м 

( )i
mgx , 

даН·м 
iy , 

м 
( )i
mgy , 

даН·м 
І. КОНСТРУКЦІЯ 
Крило 
Фюзеляж 
Горизонтальне оперення 
Вертикальне оперення 
Переднє шасі (випущено) 
Переднє шасі (прибрано) 
Основні стояки шасі (випущені) 
Основні стояки шасі (прибрані) 
ІІ. СИЛОВА УСТАНОВКА 
Двигуни середні 
Двигуни крайні 
Гондоли середніх двигунів 
Гондоли крайніх двигунів 
Паливна система 
ІІІ. ОБЛАДНАННЯ 
Радіо, навігаційне, керування, зв'язкове 

електричне обладнання 
Гідравлічне та інше обладнання 
ІV. СПОРЯДЖЕННЯ 
Льотчики 
Бортінженер 
Стюардеси 
Спеціальне спорядження 
V. ПАЛИВО 
Група І 
Група ІІ 
……………………… 
VІ. НАВАНТАЖЕННЯ 
Пасажири 
Багаж 
Бойове навантаження 
 

     

Сума ( )i
mg∑   ( )i

mgx∑   ( )i
mgy∑  

 
Якщо такі значення не отримані, то треба змінити положення центра мас літака. Це 

можливо двома шляхами: 

а) переміщення окремих вантажів: i i0 i1
T

c A

m x xx
m b

−
∆ =  

б) переміщенням усього фюзеляжу з розташованими в ньому вантажами відносно крила: 
*
T c A

гр.ф
гр.ф

x m bx
m

∆
∆ = . 

У розрахунках центрування першого наближення можна прийняти: 
а) положення центру мас крила на (0,4...0,42) ab ; 
б) положення центру мас оперення на (0,45...0,5) Aг .оb ; 
в) положення центру мас фюзеляжу приблизно на 0,5 довжини фюзеляжу, якщо крило 

пряме, та на 0,6 довжини фюзеляжу, якщо крило стрілоподібне; 
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г) центр мас палива та паливної системи у центрі мас площі паливних відсіків крила на 

плановій проекції літака; для паливних відсіків (баків) у фюзеляжі підраховується обсяг палива 

для кожного бака окремо. Максимальний об’єм палива в крилі (м3): 
1.5

ср
m.кр

С S
V 0,7

λ
≈  

Щільність палива для ВМД приймається: Рmon = 800 кг/м3; 
д) масу обладнання для розрахунків першого наближення можна розділити на чотири 

частини: 
– радіоелектронне обладнання; 
– електроустаткування; 
– гідравлічне обладнання; 
Обладнання пасажирських салонів. 
е) маса пілотів 100 кг для військових літаків та 80 кг для цивільних; бортпровідників 80 кг; 

маса пасажира залежить від типу літака, для місцевих або магістральних ліній та інших умов у 
середньому можна приймати масу пасажира 75 кг та його багажу 15 кг. 

 
Компонування пасажирських та багажних приміщень широкофюзеляжного 

пасажирського літака Іл-86: 
Т – туалети; Б - багажні приміщення, Г - гардероби; К – кухня; БП – бортпровідники. 

 
 

9.3. Об'ємномасове компонування 
9.3.1. Центровка літака. Основні поняття 

Завдання розрахунку центровки літака складається головним чином в математичному 
обґрунтуванні компонувальних схем літака, внутрішнього компонування салонів та відсіків, а в 
області експлуатації в вирішенні питань загрузки літака. 
9.3.2. Значення центровки при проектуванні та експлуатації літака 

Для літака, що має шість ступенів свободи, точне визначення його центру мас та 
створення достатньо широкого діапазону допустимих центровок має велике значення, тому що 
центровка значно впливає на стійкість та керованість літака на землі та в повітрі, а також на 
простоту пілотування, надійність та безпеку польота, на економічну ефективність літака, 
оперативність й економічність експлуатації. 

 
9.3.3. Вимоги до центровки дозвукових пасажирських літаків при 

проектуванні 
Комплекс вимог до проектування пасажирських літаків включає вимоги: 
– до величини діапазону центрування; 
 

9.3.4. Розрахунок центрування у першому наближенні 
Центр маси (ц.м.) літака має бути приведений у таке положення щодо середньої 

аеродинамічної хорди крила ab  при якому: 
– у варіанті найбільш заднього положення ц.м. Щоб забезпечувалася умова: 
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yC

Tпр.з F z допx x m− =  
– у варіанті найбільш переднього положення ц.м., щоб забезпечувалася умова достатності 

відхилення керм висоти або стабілізатора для балансування літака на режимі зльоту та посадки 
при відхиленій механізації крила. 

При розрахунках першого наближення можна набрати значення т; 
– для дозвукових пасажирських літаків      – 0,15; 
– для надзвукових пасажирських та важких військових літаків – 0,05; 
– для маневрених літаків – 0,03. 
 

 

Схема визначення 
центровки при великій 
відстані центру мас літака 
від площині середньої 
аеродинамічної хорди: ϕ 
кут між ab  та 
горизонтальною 
площиною ХОZ 

 
 

 
 

Розміщення осей ОХ та ОУ при розрахунку 
центровки літака: ax  –абсциса носка середньої 
аеродинамічної хорди крила (негативна, якщо 
носок ab  знаходиться попереду початку 
координат точки 0) 

Схема ув'язування горизонтального і 
вертикального оперень, крила та шасі з 
фюзеляжем літака і відносно щодо центру 
маси літака 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

9.3.5. Розрахунок центровки в другому та наступних наближеннях 
Цей розрахунок роблять так: 
– уточнюють вагове зведення літака з розбиванням на більш малі групи; 
– розраховується фокус літака; 
– відповідно до величини yC

zminm  перераховують центровку для забезпечення необхідного 
положення центру мас літака. 

Розрахунок центровки виконується для наступних варіантів: 
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а) максимально допустима маса літака з повною заправкою паливом і відповідно 

зменшеним навантаженням; 
б) максимально допустима маса літака з повним навантаженням (комерційним чи бойовим), 

баки заповнені відповідною кількістю палива; 
в) літак з повною заправкою паливом без навантаженням (перегінний варіант); 
г) літак з повним навантаженням без палива (граничний посадковий варіант); 
д) пустий літак без навантаження та палива: 
 – зі спорядженням (з екіпажем); 
 – без спорядження. 
 

9.3.6. Вибір діапазона центровок 
 

 
Графічне вираження 

центрувань у функції злітної 
маси (зрізана зона 

невикористаних центровок 
для зменшення величини 

навантажень на оперення та 
на фюзеляж від Г.О.) 

Шляхи виконання цих умов: 
а) створення широкого діапазону 
центрувань; 
б) досягнення такого положення 
ц.т. порожнього спорядженого 
літака (з екіпажем), яке було б 
поблизу точки, що лежить у 
центрі діапазону центровок; 
в) визначення положення - 
діапазону центровок за 
довжиною ab  

Необхідний для експлуатації діапазон центровок для 
літаків з різною вантажопідйомністю  

та дальністю польоту 
Умов вибору потрібного діапазону центровок небагато, та 
вони суперечливі. До них відносяться: 
1. Свобода маніпуляцій під час завантаження літака, тобто 
відсутність жорстких обмежень щодо розміщення 
пасажирів та вантажів. Щодо цього віддається перевага 
зосередженому розміщенню пасажирів і контейнерів і 
менше – зручно симетричному (в ідеальному випадку – 
довільне розміщення пасажирів). 
2. Безперешкодні (з умов центрування) можливості  
перекомпонування пасажирських салонів і, зокрема, 
варіації за кількістю та класністю крісел. 
3. Мінімальне відхилення центрування літака при 
заправленні та витраті палива. 
4. Можливість мінімальних запасів стійкості заради 
економії палива, що використовується. 

 
9.3.7. Визначення величини середньої аеродинамічної хорди ab  

ab  – це хорда прямокутного крила, еквівалентна даному крилу за моментними характерис-
тиками відносно поперечної осі Z, яка проходить через початок кореневої хорди даного крила. 
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У загальному випадку: ( )
l
2

2
A

0

2b b z dz
S

= ∫ ,  

а її початок відносно вісі Z: ( ) ( )
l
2

А
0

2x x z b z dz
S

= ∫ . 

В тому випадку , якщо крило має велике поперечне V: ( ) ( )
l
2

А
0

2y y z b z dz
S

= ∫ . 

Якщо крило має геометричну крутку кінцевої хорди щодо кореневої, то кутове положення 

щодо хорди кореневого перерізу визначається так: ( ) ( )
l
2

А
0

2 z b z dz
S

ϕ ϕ= ∫  

 
Схема розрахунку ab  для трапецієподібного 

крила 

 
Схема розрахунку ab  для складеного крила 

 
9.3.8. Особливі варіанти компоновок 

Деякі компоновки літаків мають відмінні особливості центровок. Характерні центровки 
великих пасажирських літаків в залежності від місця встановлення двигунів. 

 

 
 

Центровочний графік літака з двигунами на 
хвостовій частині фюзеляжа 

Центровочний графік літака з двигунами під 
крилом 
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9.3.9. Розрахунок моментів інерції літака 

Знання величин моментів інерції необхідне розрахунку стійкості і керованості літака, 
розрахунку інерційних навантажень, що виникають у процесі обертання літака, на вирішення 
завдань проектування шасі, керм управління та т. п. 

Для розрахунку осьових моментів інерції, наприклад, щодо осі Х, користуються залежністю: 
n

2 2
x x xi i

i 1v

I r dm r m
=

= ≈ ∆∑∫  

де xI  – момент інерції тіла щодо осі Х;  
dm  – елементарна маса тіла;  
v – об'єм тіла; 

im∆ - маса кінцевого елемента тіла; xr , xir , відстані елементарної та кінцевої мас осі Х. 
Для розрахунку моментів інерції щодо осей Х, У, користуються центрувальними 

відомостями. У першому наближенні осьові моменти інерції літака можна знайти з 
2

0
x x

m lI
12

ϕ= ; ( )2 20
y ф y

mI l l
12

ϕ= + ; 
2

0 ф
z z

m l
I

12
ϕ= , 

де 0m  – злітна маса літака, кг;  
l  – розмах крила, м;  

фl  – довжина фюзеляжа, м;  

xϕ , yϕ , zϕ  – коефіцієнти, що визначаються з графіків 

 

Коефіцієнти для розрахунку моментів інерції 
літака: 

 
а) – звичайні літаки;  

б – літаки з вертикальним зльотом та 
посадкою 

 

9.3.10. Розміщення екіпажа 
Важливим завданням об’мновагового компонування є розміщення екіпажа. Службова 

кабіна чи кабіна екіпажа розташовується у передній носовій частині фюзеляжу. Її розміри та 
компонування залежать від складу екіпажа. 

 
Схема приладової дошки літака Ту204: 

1 - монітор параметрів та режимів польоту;  
2 - навігаційний екран (карта польоту), 
3 - екран контролю бортових систем, 4 - монітор 
представлення параметрів роботи двигунів,  
5 - панель керування приладами контролю 
роботи двигунів, 6 - радіовисотомір, 7 варіометр 
(вимірювач вертикальної швидкості),  
8 - покажчик курсу, 9 - авіагоризонт,  
10 - барометричний вимірювач висоти, 11 - пульт 
контролю та керування автоматичними 
системами керування польотом 

 



 Л05-ЗП 40 

 
Кабіна пілотів літака Ту-204 

 

 
Варіант 1  Варіант 2 

 

Можливі схеми розміщення екіпажу в службовій 
кабіні: 

1 – перший пілот (командир повітряного судна); 
2 – другий пілот;  
3 – бортінженер;  
4 – штурман; 
5 – відсік радіолокатор 

 

Компонування кабіни екіпажу (ліворуч – екіпаж із 
двох осіб, праворуч екіпаж із трьох осіб): 

1 – перший пілот (командир);  
2 – другий пілот; 
3 – шафардероб; 4 – місце другого спостерігача-
інспектора (на вимогу);  
5 – шафа;  
6 – місце першого спостерігача-інспектора; 7 - 
бортінженер 
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Компонування носової частини фюзеляжу та 
кабіни екіпажу магістрального пасажирського 

літака Ту154: 
1 – лівий пульт пілота, 2 – педалі лівого пілота 
(командир корабля), 3 – штурвал лівого пілота,  
4 – дошка приладів пілотів, 5 – центральний 
пульт пілотів з РУД, 8 - правий пульт пілота, 
9 – елементи проведення управління під 
підлогою кабіни, 10 - тяги зв'язку управління 
лівого та правого пілотів, 11 - вихід тяг до органів 
управління, 12 - пульт бортового інженера з РУД, 
13 - дошка приладів штурмана. 

 

 

Огляд з кабіни льотчика, 
необхідний за Нормами 

льотної придатності 
пасажирських літаків: 

С1 - положення ока 
льотчика при зльоті та під 
час посадки літака,  
С2 - положення ока 
льотчика в крейсерському 
польоті. 
______ зона обов'язкового 
огляду, 
-------- зона бажаного 
огляду 

 
 

9.4.Конструктивно-силова компоновка 
9.4.1. Завдання конструктивно-силової компоновки 

Головним завданням конструктивно-силової компоновки є створення або вибір таких 
силових схем частин літака, в яких би забезпечувались: 

а) мінімальна маса конструкції частин літака й всього літака вцілому 
б) органічне об'єднання (з’єднання) силових елементів конструкції й корисних об'ємів 

всередині та зовні цієї конструкції, що використовується для розміщення цільового 
навантаження, екіпажу, обладнання, силової установки; 

в) урахування вимог виробничої та експлуатаційної технологічності; 
г) необхідна жорсткість конструкції з урахуванням динамічного навантаження та засобів 

демпфірування з ціллю статичної й динамічної стійкості конструкції у повітряному потоці; 
д) отримання необхідного ресурсу і безпеки при локальних руйнуваннях віх втоми. 
 

9.4.2. Закон "квадрата-куба" і проблема оптимізації силової конструкції літака 
При збільшенні лінійних розмірів літака злітна маса збільшується пропорційно квадрату 

коефіцієнта лінійного збільшення, а маса силової конструкції кубу коефіцієнта лінійного 
збільшення та відносна величина корисного навантаження лінійно зменшиться. 
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Оптимізація силової установки

Вимоги норм 
міцності та 

аеропружності

Статична 
міцність

Дивергенція й 
реверс (максимум 

жорсткості)

Динамічна 
компоновка 
(флаттер)

Активне 
демпфірування

Умови оптимального 
забезпечення вимог 

НП та 
аеропружності

Методи оптимізації 
силової конструкції 

при виконанні 
вимог НП та 

аеропружності

Оптимальний 
розподіл матеріалу 

в конструкції

Конструктивно-
технологічна 

розробка 
(мінімальна 

додаткова маса)

Методи оптимізації 
силової конструкції 

по витривалості, 
довготривалості й 

живучості

Визначення 
потребного рівня 

напруг та 
топографії 

втомних напруг

Конструктивне 
забезпечення огляду 

очагів втомних 
пошкоджень

 
Схема оптимізації силової конструкції літака 

 
Причини, що стримують зростання маси: 
– застосування все більш досконалих силових схем окремих частин літака та створення 

оптимальних конструкцій із меншою масою додаткових несилових частин цих конструкцій; 
– застосування нових матеріалів з великим рівнем допустимих напружень (якщо цей рівень 

допускається вимогами міцності від втоми); 
– вдосконалення методів розрахунків літака на статичну, динамічну та втомну міцність; 
– вдосконалення методів зменшення аеродинамічних навантажень. 
Незважаючи на всі ці заходи, зі збільшенням розмірів літака відносна маса конструкції 

літака все ж зростає. Це надає особливої важливості проблемі оптимізації силової конструкції та 
виконання оптимального конструктивно-силового компонування літака на ранніх стадіях 
проектування. 

 
9.4.3. Облік виробничої та експлуатаційної технологічності при конструктивно-силовій 

компоновці літака 
Одночасно з процесом конструктивно-силового компонування ведеться розробка 

директивної технології виготовлення частин літака і складання літака в цілому, тому що 
технологічні процеси, які вибираються, можуть визначити і особливості силової схеми 
конструкції. 

У процесі конструктивно-силового компонування повинні забезпечуватися експлуатаційний 
доступ у зони, де розміщені агрегати та проводка систем обладнання та керування літаком, та 
доступ до ділянок конструкції, що треба оглядати у процесі експлуатації літака. Це вимагає 
створення відповідних люків або знімних панелей в конструкції літака, крім люків, що 
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забезпечують розміщення цільового навантаження (для пасажирських літаків окрім вхідної та 
службової двері, вантажних і аварійних люків і віконних отворів). 

 
10. УЗГОДЖЕННЯ ФОРМИ І ПОБУДУВАННЯ 

ЗОВНІШНІХ ОБВОДІВ ЛІТАКА 
10.5.1. Ув'язування форм літака 

Формування, побудова зовнішніх обводів літака зазвичай проводиться у два етапи. На 
першому етапі проходить попереднє узгодження форми і визначається положення основних 
конструктивних елементів агрегатів, на другому – виконується остаточне завдання форм 
агрегатів в теоретичному кресленні за допомогою різних математичних методів. 

 
Побудова теоретичного креслення. 

Після того, як визначено математичний метод опису поверхні та за його допомогою задані 
і розраховані на комп’ютері обводи агрегату літака, можна приступити до формування 
теоретичного креслення.  

 

 
Приклад теоретичного креслення 

Обводутворювальна документація 
містить математичні та цифрові моделі 

поверхні і дозволяє не тільки автоматично 
накреслити контури агрегату, але й 

виготовити його деталі на верстатах з 
числовим програмним керуванням. 

 
Загальний вигляд пасажирського літака з ТРДД 

 
Загальний вигляд пасажирського літака з 

ТРДД 

 
Приклад компоновки пасажирського літака  

Ту-154 
 

Загальний вигляд літака-винищувача 



 Л05-ЗП 44 
 

 
Компонувальна схема літака Су-27 

 
Компонувальна схема літака Миг-29 

 
СИЛОВІ УСТАНОВКИ ТА ЇХ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

 
У силову установку літака входять: двигуни з їх агрегатами та системами; вхідні пристрої 

(повітрозабірники); паливна система. 
Типи авіаційних двигунів. Для силової установки сучасних літаків застосовують такі типи 

двигунів: поршневі двигуни внутрішнього згоряння (ПД); повітряно-реактивні двигуни (ПРД); 
рідинно-реактивні двигуни (РРД). 

Поршневі двигуни в даний час встановлюються тільки на дуже легких літаках (спортивних, 
туристичних, сільськогосподарських і т.п.), бо малопотужний поршневий двигун краще за 
малопотужний повітряно-реактивного за питомою витратою палива. 

Рідинно-реактивні двигуни використовуються на повітряно-космічних літаках, а раніше 
встановлювалися на експериментальних літаках. 

Найбільшого поширення у сучасній авіації мають ПРД - газотурбінні (ГТД) і прямоточні 
повітряно-реактивні (ППРД). Останні можуть знайти застосування гіперзвукових літаках зі 
швидкістю польоту, що відповідає числу М>4. 

ГТД, у свою чергу, поділяються на: 
– турбореактивні (ТРД), що застосовувалися на реактивних літаках першого покоління, 

зараз не використовуються; 
– турбореактивні з форсажною камерою (ТРДФ), що встановлюються на надзвукових 

літаках, зараз не використовуються; 
– двоконтурні турбореактивні (ТРДД); 
– двоконтурні турбореактивні з форсажною камерою (ТРДДФ); 
– турбогвинтові (ТГД), що застосовувалися на дозвукових літаках, зараз встановлюються 

на порівняно легких літаках; 
– турбогвинтовентиляторні (ТГВД), що використовуються на важких літаках. 
Найбільшого поширення у сучасній авіації мають двоконтурні двигуни. Ступенем 

двоконтурності m двигуна називається відношення витрати повітря через другий контур до 
витрати повітря через перший (внутрішній) контур. ТРДД сучасних дозвукових літаків (всіх типів) 
мають ступінь двоконтурності m = 3...6 і більше. ТРДДФ встановлюються на сучасних 
надзвукових літаках (винищувачі всіх типів та ін.). Вони характеризуються значно меншим 
ступенем двоконтурності: m = 0,3...0,7 для винищувачів m = 1...2 для бомбардувальників. 

Характеристики авіаційних двигунів. Основними характеристиками авіаційних двигунів, 
за якими здійснюється їх порівняльна оцінка вже на етапі попереднього проектування (у тому 
числі при виборі схеми) літака, є: 

– питома сила тяги Рпит, даН*с/кг; 
– питома витрата палива Ср кг/(даН*ч); 
– висотно-швидкісні характеристики - повна сила тяги Р = f(Н; М) та питома витрата палива 

Ср= f(Н; М); 
– питома вага γдв. 
Ці характеристики визначаються головним чином наступними найважливішими 

газодинамічних параметрів двигуна: 
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– температурою газу перед турбіною ТГ, К; 
– сумарним ступенем підвищення тиску (ступенем стиснення) в компресорі π К; 
– ступенем двоконтурності двигуна m. 
У період попереднього проектування літака характеристики двигуна для стартових умов 

(Н=0; М=0) можна визначати в такий спосіб. 
Для ТРДД, а також ТРДДФ (режим без форсажу): 
-питома сила тяги, даН*с/кг, ( )*

пит0 T ГP T 1 0.05m 0.15mξ= + − ; 

де Tξ  = (0,052...0,054) – статистичний коефіцієнт, що враховує вплив відносної витрати палива, 
відносної витрати повітря, що охолоджує турбіну, швидкість витікання газу з сопла, коефіцієнт 
втрат у соплі, атмосферний тиск повітря на висоті польоту, ККД компресора, ККД турбіни та інші 
газодинамічні параметри; 

- питома витрата палива, кг/(даН*ч), ( )
*
Г

в0 T *0 ,25
к0

T
C 1 0,05m 0.14mξ

π
= + −  

де Tξ  = (0,051...0,053) – статистичний коефіцієнт; * *
к0 кπ π=  при Н = 0; М = 0. 

Для ТРДДФ (повний форсаж): 
– питома сила тяги ( )( )* *

пит0ф T Ф ГP T T 1 0,12mξ= + − ; 

– питома витрата палива ( )
ф

* *
ф Г 3

в0 * *
ф Г

Т 0,2Т
C 1 0,18m 0,01m

Т Тτξ
−

= + +
+

,  

де Tξ  = 0,029...0,031 – статистичний коефіцієнт; τξ  = 3,8...3,9 -статистичний коефіцієнт; *
фТ , *

ГТ   
– температура газу відповідно на виході із загальної форсажної камери та перед турбіною 
першого контуру, К; для сучасних ТРДДФ *

ГТ < *
фТ <2400 К. 

Включення форсажної камери ТРДДФ приводить до вагомого збільшення питомої сили 
тяги, а це означає збільшення повної сили тяги двигуна на 30…60%, однак при цьому питома 
витрата палива збільшується більш ніж на 200…250%. Тому повний форсаж двигуна вмикається 
на невеликий час: зліт, набір висоти та ведення повітряного бою. 

 
Вплив *

ГТ  та m на Рпит0 й Ср0 ТРДД та ТРДФ (без форсажа) 
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Коли літак після набору висоти переходить у крейсерський польот, двигун переводиться на 

крейсерський режим роботи: зменшується частота обертів ротора та питома витрата палива Ср. 
Підвищення величини *

кπ  приводить до зниження питомого витрати палива, тоді як на 
питому тягу цей параметр має слабкий вплив. 

 
Дросельна характеристика ТРДД  

при m=5, H=11 км, М=0,85 
Вплив ступені двоконтурності ТРДД на 
питому витрату палива при зльоті і в 

крейсерському польоті на висоті  
H=11 км 

 
nкр – частота оберту ротера при 

крейсерському режимі  
nном – частота оберту при нормальному 

режимі  
nмах – максимальна частота оберту 

 

 
Висотна швидкісні характеристики двигуна (ВШХ) використовуються для розрахунку злітно-

посадкових характеристик літака, набору висоти польоту, характеристик маневровості та інших 
характеристик літака, що проектують. 

На ранніх етапах проектування літака, коли ще не вибраний конкретний двигун, ВШХ можна 
визначити за наступними залежностями (для гіпотетичних ВРД). 

Для ТРДД та ТРДДФ (при виключеному форсажі): 
– для питомої сили тяги 

 
 

– для питомої витрати палива 

 

Крейсерські характеристики ТРДД  
при М=0,85, H=11 км 
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σвх – коефіцієнт встановлення повного тиску на вході в двигун; М – число Маха на висоті та 

швидкості польоту; Тн – температура повітря на висоті польоту по міжнародні стандартній 
атмосфер (МСА); * 2

н н1T Т 0,2М= +  – температура повного гальмування (на вході в компресор) 
на висоті польоту Н, К; к1=0,360…0,362 – статичний коефіцієнт; к=1,4 – показник адіабати для 
повітря; 0ρ ρ∆ =  відносна густина повітря на висоті польоту (по МСА); 

к2=1,21…1,23 – статистичний коефіцієнт; 
к3=0,92…0,94 – статистичний коефіцієнт; 
 
Для ТРДД (на повному форсажі): 

– для питомої сили тяги 

 

– для питомої витрати палива 

 
Тф – температура газа на виході з форсажної камери, К; к4=2,95…3,05; а – швидкість звука 

на висоті польоту, м/с; ξт =0,029…0,031 – статистичний коефіцієнт. 
Питома вага двигуна характеризує його вагову досконалість дв дв 0( ф )G / Pγ = , де двG  – 

суха вага двигуна; 0( ф )P  – максимальна стартова сила тяги двигуна; для ТРДДФ – на повному 
форсажі. 

Вплив газодинамічних параметрів двигуна на його питому вагу визначається 
функціональною залежністю ( )* *

дв пит Г к0f P ;T ;m; ;...γ π= . 
Для двигунів типа ТРД(Д): 

 
де кс – статистичний коефіцієнт, що враховує тип сопла, кс =0,95…1,05 для сопла без 

реверсу тяги; кс – 1,15…1,25 для сопла з реверсом тяги; кγ=(1,0…1,05)·106 – статистичний 
коефіцієнт.  

Треба відмітити, що параметри питP , m  та *
ГT  пов'язані між собою. 

Для двигунів типа ДРД(Д)Ф: 
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де кγ=(2,3…2,5)·105 даН·К3/2/кг/с; кс =0,85…0,95 для сопла, що регулюється, що звужується; 

кс =0,95…1,05 для сопла, що регулюється, що звужується розширюється; кс =1,0…1,1 для сопла, 
що регулюється з реверсом тяги; кс =1,10…1,20 для плаского сопла, що регулюється, з вектором 
тяги, що відхиляється. 

Для сучасних ТРДД питома вага двγ =0,16…0,18, а для ТРДДФ двγ =0,1…0,12. 
Габаритні розміри двигуна – максимальні довжина та діаметр двигуна визначають 

розміри гондоли двигуна чи хвостової частини фюзеляжа (якщо двигун встановлений внутрі 
фюзеляжа). 

Повну довжину Lдв сучасного авіаційного двигуна типу ТРДДФ можна надати у вигляді суми 
довжин його головних агрегатів. 

Вочевидь, найбільша кількість агрегатів буде мати двигун типу ТРДДФ: 

 
де lв – довжина вентилятора (компресора низького тиску), lк – довжина компресора (проміжного 
та високого тиску), lк.с – довжина камер згоряння, lТ довжина турбіни (сумарна), lф.к – довжина 
форсажної камери, lс – довжина сопла.  

 
Схема компоновок найбільш розповсюджених авіаційних двигунів 

 

 
Для безфорсажних двигунів типа ТРДД довжина двигуна залежить від максимальної 

стартової тяги, температури газа перед турбіною та ступені двоконтурності двигуна: 

 
де kl=(5,58…5,62)х102 – статистичний коефіцієнт, що зв'язує газодинамічні параметри з довжиною 
двигуна kс=0,95…1,05 для сопла без реверса тяги; kс=1,15…1,25 для реверсом тяги.  

Для двигунів типу ТРДДФ в залежність має вигляд: 
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де kl=(1,4…1,5)х102,  – ступінь форсування двигуна; kф=1,4…1,6 при kф=1,6…1,8 
при kс=0,95…1,05 для сопла, що регулюється; при kс=1,05…1,15 для сопла, що регулюється з 
реверсом тяги; kс=1,15…1,25 для сопла з вектором тяги , що відхиляється. 

При розрахунку центровки літака необхідні координати центра ваги двигуна. Положення 
центра ваги (від входа) можна приймати: 

 
де kц.т – статистичний коефіцієнт; kц.т =0,4…0,5 для ТРД; kц.т =0,3…0,4 для ТРДФ, ТРДД, ТРДДФ. 

Максимальний діаметр Dвх двигунів ТРД та ТРДД на вході в компресор (вентилятор), а 
максимальний діаметр Dф.к ТРДФ і ТРДДФ – по форсажній камері. Величини Dвх й Dф.к 
визначають діаметр і не тільки гондоли двигуна, але й повітряного каналу всередині фюзеляжу, 
якщо двигун розташований у фюзеляжі. 

 
Приклад встановлення двигуна (ТРДД) всередині хвостової частини фюзеляжа 

 
Dвх – діаметр двигуна на вході; f(ln.с) – розмір, що залежить від довжини поверхні визначення 

суміжного шару; 1 – підлога у пасажирській кабіні 
 

Залежності Dф.к від стартової сили тяги Р0ф на повному форсажі двигунів 

 
Для двигунів типа ТРД, ТРДФ, ТРДД, ТРДДФ вираз, що визначає діаметр двигуна на вході 

в компресор (вентилятор), має наступний вигляд: 
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де квх=0,375…0,395 – статистичний коефіцієнт що враховує вплив на Dвх параметрів Рн*, Тн*, σвх 
та ін.; Р0 – стартова тяга двигуна (без форсажу); Тг* – температура газу на вході у турбину.  

Для двигунів ТРДФ та ТРДДФ  

 
де кф.к=(0,103…1,107) – статистичний коефіцієнт; Р0ф – стартова тяга на повному форсажі; Руд0ф – 
стартова питома тяга; Ср0ф – стартовий питома витрата палива. 
 

Номограма для визначення Dвх ТРДЦФ по стартовій тязі (без форсажу) 

 
 
Повітрозабірники сучасних ГТД. Функції повітрозабірника в системі силової установки 

сучасного літака мають забезпечувати: 
– стійку роботу двигуна на всіх режимах польоту обов'язкових для літака, що проєктується; 
– стисканню повітря, що надходить до повітрозабірника, з перетворенням кінетичної енергії 

поток, що набігає у тиск. 
Втрати тиску при стисканні в повітрозабірнику мають оцінювати коефіцієнтом встановлення 

повного тиску  
де рв* – повний тиск на вході в компресор; рн* – повний тиск набігаючого потоку повітря.  

Для того щоб повітрозабірник сучасного літака ефективно виконував свої функції він має: 
– забезпечувати можливість більш високих значень коефіцієнта востановлення повного 

тиску σвх; 
– створювати достатньо рівномірне поле швидкостей на вході в компресор; 
– працювати стійко (без сильних зривів потоку та пульсації тиску) на всіх режимах 

експлуатації; 
– мати як найменш зовнішнього супротиву. 
Надзвукові повітрозабірники сучасних літаків є складним технічним пристроєм. Форма 

входу може бути круглою, напівкруглою, прямокутною (з горизонтальними поверхнями 
стискання), прямокутне з вертикальними поверхнями стискання та інше. Отримати достатньо 
велике значення σвх на надзвукових швидкостях (менше витрати сили тяги двигуна) надзвуковий 
повітрозабірник має мати як мінімум 2-3 косих стрибка і один прямий стрибок замикаючий. 
Площа горла та кути нахилу стрибків ущільнення обов'язково регулюється при зміненні 
швидкості польоту. Регулювання роботи повітрозабірника робиться автоматичною системою. 

 
 



 Л05-ЗП 51 
Схема до звукового повітрозабірника 

 
Dвх – діаметр вхуду повітрозабірника; 
Dвн =Dдв – діаметр двигуна по компресору; 
Dг – найбільший діаметр гондоли; 
L – відстань від носка гондоли до циліндричної частини. 
 

Схема надзвукового повітрозабірника змішаного стискання (розрахунковий режим течії) 

 
Вплив швидкості польоту на коефіцієнт σвх 

 
 

Компоновка повітрозабірника в значній мірі визначається загальною аеродинамічною 
схемою літака та вимогами до його льотних характеристик (маневреності, робочому діапазону 
висот та швидкостей польоту, граничним кутом атаки і ковзання, поверхні зльотної полоси та 
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інше). При невдалій компоновці повітрозабірника взаємний вплив крила та фюзеляжу може стати 
однією з головних причин викривлення поля течії особливо при зміненні кутів атаки та ковзання.  

 
Паливна система літака. У паливну систему літака входять наступні головні елементи: 

паливні баки, трубопроводи, помпи, клапани, крани, фільтри система різних автоматів, датчиків, 
вимірювальних приладів та інші. 

Призначення паливної системи – забезпечити подачу палива двигунам на всіх можливих 
для цього літака режимах польоту (по висот,і швидкості та перевантаженням) в необхідній 
кількості і з необхідним тиском. 

Розміщення палива в значній мірі визначає загальну вагову компоновку літака, тому що 
запас палива на сучасних дозвукових та надзвукових літаках може перевищувати 50% злітної 
маси літака (наприклад на літаку Конкорд маса палива досягає більш ніж 52% злітної маси).  

 
Принципова схема паливної системи сучасного літака 

 
1 – вхід дренажу; 2 – датчик заправлення; 3 – ежектор; 4 – дренажні поплавкові клапани;  
5 – клапани заправляння-зливу; 6 – кран низького тиску; 7 – розвантажувальний клапан 
(використовується тільки на поверхні землі); 8 – з’єднання системи зливу; 9 – крани ізолювання 
баків; 10 – перехресного живлення; 11 – паливний клапан та помпа ВСУ 
 
 
 


