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На сьогодні безпілотні літальні апарати створюються

більш як у сорока країнах світу. Авіаційний ринок

пропонує величезну кількість апаратів різних типів. Їхні

виробники, рекламуючи товар, заявляють певні льотно#

технічні характеристики. Як за такими характеристиками

хоча б приблизно оцінити технічну досконалість зразка

традиційних аеродинамічних компонувань, є предметом

розгляду цієї статті.

Б
езпілотна авіаційна техніка за декілька остан1
ніх десятиліть стала невід’ємною частиною
збройних сил усіх провідних країн світу. Її
ефективність продемонстрована практично
в усіх збройних конфліктах останнього часу [1].

Безпілотні літальні апарати (БпЛА), їхні бортові сис1
теми, цільове навантаження та озброєння безперервно
вдосконалюються, пропонуються проекти створення
стандартизованого інтерфейсу в інтересах підвищення
оперативності планування застосування БпЛА в різних
регіонах світу. У зв’язку із цим з’являється потреба
в оцінюванні досконалості цих апаратів.

Сучасні безпілотні авіаційні комплекси (БпАК) є до1
сить складними технічними системами. Вони охоплюють
безпосередньо літальний апарат (ЛА), силову установку,
бортове обладнання, системи зв’язку, розвідувальне
обладнання, озброєння. Кожний із цих компонентів по1
требує спеціальних підходів до їх оцінювання. Розгляне1
мо один з методів оцінювання технічної досконалості
власне ЛА разом з його силовою установкою.

1. Формування показника для комплексного
оцінювання економічності БпЛА 
з гвинтомоторною силовою установкою

З курсу динаміки польоту відомо, що дальність L
і тривалість польоту T визначаються запасом пального на
горизонтальний політ mТ, а також кілометровою qк та го1

динною qh витратами пального за такими формулами [2]:

Годинна витрата пального, у свою чергу, залежить від
питомої витрати Се (кількості пального, яке витрачаєть1

ся на 1 к. с. за 1 годину роботи силової установки) та
ефективної потужності на валу двигуна Ne:

Основними факторами, які впливають на величину
Се, є частота обертання вала двигуна (кількість обертів за

хвилину n), висота Н і швидкість польоту V.
Залежності Ne (n), Се (n) називають дросельними ха1

рактеристиками [3]. Їхній типовий вид представлений на
рисунку 1. З рисунка видно, що при збільшенні обертів
від малого газу до номінальних потужність двигуна зрос1
тає, а питома витрата пального скорочується. Подальше
збільшення обертів приводить до зворотного ефекту. 

На деяких двигунах номінальні оберти збігаються
з максимальними. Таким чином, номінальний режим
звичайно є найекономічнішим, розрахунковим для три1
валого польоту.

Зі збільшенням висоти польоту густина повітря r
зменшується, отже зменшується кількість паливно1
повітряної суміші, котра надходить у циліндр двигуна,
тож його потужність зменшується. Зміну потужності
можна оцінити за допомогою формули [3]:
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У даній формулі р0, Т0 – тиск і абсолютна температура
повітря біля землі, а рН, ТН – на заданій висоті.

Зміна питомої витрати пального за висотою відбу1
вається меншою мірою, ніж зміна потужності, оскільки
вплив висоти виявляється тільки через температуру

, тобто при збільшенні висоти до 11000 м
питома витрата пального скорочується, а далі зали1
шається постійною, оскільки ТH > 11000м = const. Як видно
з графіка, збільшення висоти від 0 до 6000 м привело до
зменшення Се лише на 15%. Отже, для апаратів, які
мають діапазон висот застосування до 4000 м, можна
знехтувати впливом висоти на питому витрату пального
й не вважати її залежною від висоти. Для висотних
БпЛА, безумовно, вплив висоти слід ураховувати.

При переміщенні ЛА в прямолінійному горизонталь1
ному польоті на нього діє сила лобового опору Ха, яку
можна виразити через силу тяжіння gm (яка дорівнює
підйомній силі) та аеродинамічну якість К:
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Добуток цієї сили на швидкість польоту є потрібною
потужністю NП:

При цьому в першому випадку швидкість береться
в метрах на секунду, а в другому – у кілометрах на го1
дину. З рівняння (5) випливає очевидний зв’язок:
1 кВт = 0,735 к. с.

Приклад залежності потрібної потужності від швид1
кості польоту для висот від 0 до 3000 м наведений на
рисунку 2. Потужність великою мірою залежить від

швидкості: . Її мі1
німальна величина відповідає економічній швидкості
(економічному куту атаки, економічному коефіцієнту
підйомної сили Су ек).

Відношення потрібної потужності до швидкості в будь1
якій точці графіка (наприклад, у точці А) дорівнює силі
лобового опору. На графіку це відношення виражається
тангенсом кута y нахилу лінії ОА до осі швидкостей.
Очевидно, що цей кут буде мінімальним у випадку
торкання лінією ОА кривої потрібної потужності. Точка
торкання відповідає найвигіднішій швидкості, а також
найвигіднішому куту атаки й максимальній аеродина1
мічній якості [2]. 

Поляра звичайно має квадратичну залежність, і тоді
найвигідніший коефіцієнт підйомної сили виражається
через її параметри [4]: 

Використовуючи потрібну потужність і коефіцієнт
корисної дії гвинта hв, формулу (2) можна записати у ви1
гляді [5]:
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Рис. 1. Дросельні характеристики двигуна
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Рис. 2. Залежність потрібної потужності 
від швидкості польоту на різних висотах
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З даної формули видно, що режим польоту й перед1
усім швидкість і кут атаки (через якість) можуть суттєво
впливати на qh. Однак найбільший інтерес являє визна1
чення мінімальної годинної витрати. 

З формули (7) видно, що мінімальній годинній витра1
ті пального повинне відповідати мінімальне відношення
V/K. Визначимо режим польоту, який відповідає даній
умові. Для цього запишемо вираз для швидкості прямо1
лінійного горизонтального польоту й розділимо його на
якість К = Суа/Сха: 

Тепер залишається тільки знайти мінімальне відно1

шення . Для цього скористаємося рівнянням поля1

ри (6) і розділимо його на :

Продиференціювавши праву частину (9) по Суа і дорів1
нявши її до нуля, знайдемо вираз для економічного
коефіцієнта підйомної сили:

Суек виявився більшим за найвигідніший в 1,73 раза.
Оскільки швидкість горизонтального польоту обернено
пропорційна кореню квадратному з коефіцієнта підйом1
ної сили, то для VHB отримаємо:

Коефіцієнт лобового опору на економічному куті
атаки:

З урахуванням формули (10) і того, що 

, знайдемо , а аеродина1

мічна якість на економічному режимі дорівнюватиме:

Таким чином, економічна швидкість відповідає ре1
жиму найбільшої тривалості, а найвигідніша – режиму
максимальної дальності польоту. Аеродинамічна якість
на економічному режимі приблизно на 13% менша, ніж
на найвигіднішому. 

У деяких випадках замість поняття найвигіднішої
вживають поняття крейсерської швидкості, що не зовсім
коректно для ЛА з гвинтомоторною силовою установкою.
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При збільшенні висоти польоту криві потрібних по1
тужностей піднімаються вгору і зміщуються вправо –
найвигідніша швидкість збільшується при незмінному
куті атаки (аеродинамічній якості). 

Зменшення густини повітря з підвищенням висоти
доводиться компенсувати збільшенням частоти обертан1
ня вала двигуна. При цьому Се зменшується. На деякій
висоті двигун вийде на номінальні оберти. Такий режим
польоту відповідає мінімальній годинній витраті паль1
ного, коли Се досягає мінімуму, аеродинамічна якість –
максимальна, ККД гвинта за умовами його підбору по1
винен бути також максимальним, а тривалість польоту –
гранично досяжною. Її значення зазвичай наводиться
в рекламних проспектах.

Годинна витрата і запас пального дають можливість
визначити максимальну тривалість польоту:

Як видно з формули (13), аеродинамічна якість на
економічному режимі складає 0,866 від максимальної
якості. Підставивши це значення у формулу (14), можна
перейти від Кек до Кmax.

Введемо коефіцієнт економічності ЛА

який оцінює економічність планера (через його аероди1
намічну якість), економічність повітряного гвинта (через
його ККД), а також економічність силової установки
(через питому витрату пального). 

Перевагою даного показника є його універсальність,
оскільки він визначається виключно відносними пара1
метрами, які змінюються в досить вузьких межах. 

Використовуючи формули (14) і (15), максимальну
тривалість польоту можна визначити у вигляді:

де – відносний запас пального на ЛА, m –

середня маса ЛА за політ. 
Таким чином, тривалість польоту визначається

двома параметрами: коефіцієнтом економічності й від?
носним запасом пального. 

Швидкість польоту є кінематичним параметром. Від неї
залежить потрібна потужність. Як було показано, для отри1
мання максимальної тривалості польоту швидкість повин1
на бути економічною, а оберти двигуна – номінальними.

З (16) можна одержати вираз для максимальної вели1
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що дає можливість розв’язати зворотну задачу: за еконо1
мічної швидкості Vек, максимальної тривалості польоту

Tmax і відносної маси пального обчислити максималь1
ний kе. 

На відміну від виразу (15), усі параметри формули
(17), як правило, надаються фірмами – виробниками
БпЛА. Більше того, вони підтверджуються льотним
експериментом і мають вищий ступінь довіри, ніж про1
дувочні й розрахункові параметри. Отже, коефіцієнт kе,
який визначається за формулою (17), об’єктивніше ха1
рактеризує технічну досконалість БпЛА. 

Кілометрова витрата пального пов’язана з годинною
витратою співвідношенням qk = qh/V. Годинна і кіломет1
рова витрати пального на найвигіднішій швидкості бу1
дуть відповідно рівними:

Політ на найвигіднішій швидкості забезпечує макси1
мальну якість і мінімальну кілометрову витрату пально1
го:

Із (19) випливає:

Слід зауважити, що обчислення за формулами (15)
і (20) повинні дати однаковий результат, а їх застосуван1
ня залежить від наявності тих або інших вихідних
даних. При цьому коефіцієнт kе можна використовувати
як абсолютний показник технічної досконалості БпЛА,
а також як інтегральний показник якості при оцінці гру1
пи ЛА за методикою, наведеною в [6].

2. Формування показника 
для комплексного оцінювання економічності БпЛА 
з турбореактивною силовою установкою

На сучасних БпАК великого розміру дедалі частіше
використовуються турбореактивні двигуни (ТРД). Для по1
льоту ЛА вони створюють діючу силу безпосередньо, а не
через повітряний гвинт. Тому для оцінювання льотних
характеристик використовують не потужність, а реактив1
ну тягу Р, що виражається однаково часто й у Ньютонах,
й у кілограмах. Питому витрату палива Ср відносять не до
одиниці потужності, а до одиниці тяги й виражають
в [кг / Н·год].

Для даних умов формули годинних та кілометрових
витрат пального записуватимуться у вигляді:

При цьому передбачається, що тяга силової установ1
ки врівноважує лобовий опір.

qh = CpХa,     qk = qh/V = Cp Хa/V.
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Залежність лобового опору від швидкості Ха(V) має
чітко виражений мінімум на найвигіднішому куті атаки.
Якщо зобразити її графічно, то отримаємо рисунок, по1
дібний до рисунка 2, на якому роль економічної швид1
кості виконує найвигідніша швидкість, а роль найвигід1
нішої швидкості – крейсерська швидкість [2]. Іншими
словами, максимальну тривалість польоту отримують на
найвигіднішій швидкості, а максимальну дальність – на
крейсерській.

Використовуючи такий самий прийом, як і в поперед1
ньому розділі, можна показати, що між обома швидкос1
тями існує зв’язок, обумовлений відповідними коефі1
цієнтами:

Ураховуючи зв’язок коефіцієнта підйомної сили зі
швидкістю в прямолінійному горизонтальному польоті,
одержимо зв’язок між швидкостями й аеродинамічними
якостями на обох режимах польоту:

При зростанні висоти польоту криві Ха(V) зміщуються
вправо. При цьому мінімальна величина Ха залишається
постійною. 

Виразимо лобовий опір через силу тяжіння й аероди1
намічну якість відповідно до формули (4): 

Із даної формули випливає, що мінімальну годинну
витрату пального можна отримати за максимальної
аеродинамічної якості, тобто при польоті на VHB.

Але на малих висотах двигун сильно задросельований
і має відносно велику питому витрату пального, політ на
малих висотах є неекономічним. При збільшенні обертів
двигуна зростає швидкість, а також Ха, але зменшується
Ср, причому значніше, ніж зростає лобовий опір. Тому на
малих висотах вигідніше літати на швидкостях, більших
за найвигіднішу. 

З підйомом на висоту тяга двигуна зменшується, і це
зменшення необхідно компенсувати зростанням обертів
двигуна. При цьому Ср зменшується як за рахунок обер1
тів, так і за рахунок зниження температури повітря. На
деякій висоті двигун вийде на номінальні оберти, Ср

досягне мінімуму (рис. 1), а найвигідніша швидкість за1
безпечить максимальну якість – отримаємо режим міні1
мальної годинної витрати пального (максимальної
тривалості польоту):

У формулі (25) прийнято позначення: 
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де keр – коефіцієнт економічності ЛА з ТРД. Із формули
(25) можна отримати в явному вигляді залежність keр від
тривалості польоту

яка дає змогу одержати коефіцієнт економічності ЛА
із ТРД за максимальною величиною тривалості польоту
ЛА та за відносним запасом пального. 

Використовуючи зв’язок між кілометровою та годин1
ною витратами пального, виразимо даний коефіцієнт
через максимальну дальність польоту:

Як видно з (28), максимальна дальність реалізується
при максимальному добутку VK. У [2] показано, що умо1
ва VK =  відповідає крейсерському режиму польоту, коли
V = Vкрс, а Kкрс = 0,866Kmax. З урахуванням цих співвід1
ношень знайдемо величину keр через максимальну даль1
ність польоту:

Очевидно, що розрахунки за формулами (27) і (29)
при однакових вихідних даних повинні дати однаковий
результат. Оскільки час польоту вимірюється безпосе1
редньо, а дальність визначається розрахунковим шля1
хом, перевагу зазвичай віддають польоту з максималь1
ною тривалістю.

3. Шкала оцінювання показників 
технічної досконалості ЛА

Для перевірки працездатності запропонованих показ1
ників був проведений аналіз характеристик діючих
і перспективних БпЛА. Основним джерелом інформації
щодо льотно1технічних даних БпЛА були [7], [8], а та1
кож [5] та Інтернет. Була обрана група ЛА з найповні1
шими даними (див. табл. 1). Для аналізу вибрані тільки
БпЛА з гвинтомоторними силовими установками і з бен1
зиновими дво1 й чотиритактними двигунами.

Як випливає з аналізу формули (15), коефіцієнт ke по1
винен змінюватися у відносно вузьких межах. Так, мак1
симальне значення ККД гвинта теоретично дорівнює 1,
а практично не перевищує 0,9; максимальна аеродина1
мічна якість для традиційних схем ЛА звичайно не
більша за 20, а для більшості реальних БпЛА – не більша
за 15; мінімальні питомі витрати пального бензинових
двигунів перебувають у межах 0,1–0,3. Тому максималь1
на величина kе не повинна перевищувати 200 к.с.· год/кг. 

Для порівняльного оцінювання можна обрати
близький до середньостатистичного зразок БпЛА
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з такими характеристиками: Кmax = 15, hв = 0,9,
Се min = 0,135 кг/к. с.· год і вважати його за еталонний.

Тоді матимемо для порівняння еталонну величину
kе = 100 к. с.· год/кг. Значення коефіцієнта kе для реаль1

них апаратів можуть відрізнятися від еталонної вели1
чини як у бік зменшення, так і в бік збільшення.

У таблиці 1 наведені розрахунки коефіцієнта kе для

прийнятої групи БпЛА за їх опублікованими параметра1
ми. При цьому були вибрані ЛА різних класів і призна1
чень від невеликого «Ремез13» масою 10 кг до БпЛА
стратегічного призначення типу «Predator RQ11A». За
величиною kе можна скласти уявлення про технічний рі1

вень цих апаратів. Він змінюється в достатньо широких
межах: від 11 до 137.

Але для зручності використання можна також побу1
дувати більш звичну (п’ятибальну) шкалу оцінок, на1
приклад таку, яка наведена в таблиці 2.

Використовуючи дану шкалу, можна виставити оцін1
ки апаратам, наведеним у таблиці 1. Так, найвищу оцін1
ку отримує перспективний БпЛА «Long Gun» (kе = 135,

або 5 балів), по 4 бали отримують «Hermes1450»

Назва
БпЛА

Tmax Vнв Vкрс mзл mТ Tm Hст N0 ke

год
км/
год

км/
год

кг кг м к.с.
к. с.·

год/кг

Scout 7 77 102 159 25 0,157 4575 22 46

Ranger 8 136 180 275 60 0,218 4500 38 67

Іркут1200 12 106 140 200 60 0,3 5000 60 85

Predator
RQ11A

24 91 120 1020 295 0,289 7925 115 99

Pioneer 5 91 120 205 35 0,171 4570 26 35

Searcher II 14 148 196 426 110 0,258 6000 47 107

Hunter 5A 8 112 148 726 136 0,187 4575 64 64

Shadow
RQ17B

9 127 167 170 33 0,194 4570 38 78

Shadow
RQ17A

5 126 166 148 28,6 0,193 4270 38 43

Long Gun 30 142 188 326 136 0,417 4575 28 137

Neptune 5,5 85 112 176 18 0,102 2425 15 61

Стрепет1С 12 114 150 180 52 0,289 4500 28 63

Hermes1
450

20 98 130 450 105 0,233 6100 52 113

Mirach126 6 129 170 230 24 0,104 3500 27 99

Стрепет1Л 6 106 140 95 12 0,126 3500 15 67

Ремез13 2 61 80 10 1,5 0,150 2,48 11

Hermes1
180

10 123 162 195 45 0,231 4575 38 71

(27)

(28)

(29)

Таблиця 1

Результати розрахунку коефіцієнта ke БпЛА

з поршневими двигунами

(26)
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i «Searcher II». Далі йде досить велика група з оцінками
3 бали і 2 бали. Завершує список «Ремез13» з одним балом.

Зауважимо, що до цих оцінок слід ставитися критич1
но. Їхня величина залежить виключно від вихідних
даних, які надає фірма1виробник і які можуть відрізня1
тися від реальних як через невисоку точність визначення
параметрів польоту (наприклад, дальності, тривалості
польоту), так і через навмисне завищення показників
якості з рекламною метою. 

Показники економічності БпЛА, обґрунтовані у стат1
ті, можуть знайти широке застосування на практиці під
час оцінювання технічного рівня ЛА: при закупівлі зару1
біжних зразків, при порівняльній оцінці ЛА різних
виробників, при виборі ЛА для вирішення певного так1
тичного завдання тощо. Ці показники можуть бути вико1

Кількість
балів

Величина kе,
к. с.·год/кг

Характеристика

1 Менше 60
Невдала аеродинамічна схема,
неекономічний двигун

2 60–80
Двигун і гвинт не узгоджені
з характеристиками планера,
значні витрати пального

3 80–100
Значна аеродинамічна якість,
невеликі витрати пального

4 100–120
Значна дальність і тривалість польо1
ту, запроваджені нові технології

5 Більше 120
Запроваджені новітні технології
з матеріалів, аеродинаміки, двигу1
нобудування, повітряних гвинтів

ристані при розробці норм, тактико1технічних та інших
завдань.

Даний метод автори пропонують зацікавленим фахів1
цям для обговорення. Ми з подякою сприймемо всі кри1
тичні зауваження.
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Таблиця 2

Нормалізована шкала оцінок 
технічної досконалості БпЛА
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