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Исследуется вопрос управляемости воздушного судна при допущении отказов органов управления (ОУ) 
путем моделирования характеристики управления с учетом особенности его системы автоматического управления. 
Приводятся виды отказов органов управления самолетом, такие как клинение, колебание, увод в крайнее положе-
ние и снижение производительности. 

Обосновано, что при допущении отказа вследствие потери привода (actuator) или разрушения конструкции 
ОУ эксплуатационно-летные характеристики самолета значительно ухудшаются. Гражданские воздушные суда 
(ВС) нередко могут находиться в зонах конфликтов и террористической активности, где не исключена вероятность 
обстрела, например, в Сирии, Ираке, Южном Судане и т. д. Следовательно, необходима модель отказов, способная 
идентифицировать отказы вследствие разрушения конструкций и отказов компонентов, органов управления.   

Результаты данного исследования показывают, что адекватная модель отказов является первым шагом в 
сторону решения задач потери управляемости ВС при допущении отказов и частью дальнейшей адаптационной 
модели управления. Таким образом, можно обеспечить высокую эксплуатационную живучесть и надежность ВС, а 
также экономически рационально повысить уровень безопасности его полетов (БП). 

Результаты исследования, полученные в данной статье на основе моделирования нелинейного движения 
ВС при стабилизации углов по тангажу и крену, позволят в дальнейшем разработать алгоритм своевременного вы-
явления отказа конкретной ОУ, который будет использован при проектировании автоматизированной системы 
управления самолета и на стадии разработки перспективных бортовых систем управления (БСУ). Внедрение полу-
ченных результатов позволит эффективно повысить отказоустойчивость ОУ, надежность элементов конструкции 
ЛА и поддерживать приемлемый уровень БП при допущении частичной или полной потери управляемости ВС из-
за разрушения конструктивных компонентов органов управления и отказов ОУ ВС. 

Ключевые слова: система управления, модель отказов, управляемость, орган управления, рулевая по-
верхность, отказоустойчивость.  

ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время возросла потребность в производстве современных высокоэффектив-
ных ВС гражданского назначения. Это влечет за собой развитие технологий авиастроения: 
применение композиционных материалов в конструкции ВС и силовых установках; совершен-
ствование алгоритмов при проектировании систем управления; повышение аэродинамических 
характеристик ЛА и другие. Необходимо отметить, что современные самолеты оборудуются 
высокотехнологичными средствами, такими как электронная дистанционная система управле-
ния (ЭДСУ), электрогидравлические рулевые приводы (ЭГОУ) и электрические рулевые при-
воды (ЭОУ), обладающими высокой надежностью и многократным резервированием. 

Возможность обнаружения с дальнейшей локализацией отказов органов управления 
имеет большое значение в обеспечении БП, а также необходима для реализации сертификаци-
онных требований, предъявляемых к СУ самолетов гражданской авиации (ГА). 

За последнее десятилетие потеря управляемости, связанная с отказами органов управле-
ния ВС, является ведущей причиной АП со смертельным исходом. «Как минимум один человек 
погибает в половине всех случаев АП вследствие потери управляемости. В случаях потери 
управляемости авиационное событие редко заканчивается инцидентом из-за высокой степени 
повреждения самолета» [4]. Некоторые из таких АП представлены в табл. 1. 
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Таблица 1 
Тable 1 

Авиационные происшествия вследствие потери управляемости самолета 
Accidents due to aircraft loss of control (LOC) 

Дата АП Тип ВС Описание/причины АП 

16.02.2000 DC-8 
Потеря управляемости по тангажу в результа-
те отказа правого руля высоты 

31.01.2000 MD-83 
Потеря управляемости по тангажу самолета в 
результате отказа в полете горизонтального 
стабилизатора 

09.08.1994 B737-300 
Отклонение руля направления в противопо-
ложное направление в результате заклинива-
ния 

03.03.1991 B737-291 
Потеря управляемости самолета в результате 
отклонения руля направления за пределы до-
пустимого значения 

 
Потеря управляемости самолета является одной из значимых проблем авиации, требую-

щей новых технологических решений. Анализ статистических данных АП ВС показывает, что 
четверть таких событий возникает вследствие отказов и неисправностей органов управления 
самолетом, что является чрезвычайно катастрофическим по результативности, поскольку они 
чаще возникают на этапах полета, где вероятность избежать крушения ВС очень мала, что при-
водит к многочисленным жертвам и пострадавшим. Стремление решать проблемы потери 
управляемости и устойчивости ВС привело к развитию конструктивных решений отказоустой-
чивых систем и систем резервирования агрегатов ВС, а также применению высокоинтеллекту-
альных систем управления. 

Электродистанционная система управления является одним из функциональных способов 
решения, предложенных для устранения проблем потери управляемости ВС. Однако возможности 
данной системы ограничены. Наряду со снижением вероятности обнаружения отказа также сни-
жаются показатели процесса технической эксплуатации ЛА (ПТЭ) из-за увеличения количества 
ложных сигналов, которые в свою очередь увеличивают эксплуатационные затраты, способствую-
щие увеличению времени нахождения ЛА в неисправном состоянии и снижающие показатель го-
товности ВС к полету, что является нежелательным с точки зрения эффективности ПТЭ. Целью 
настоящей статьи является анализ опасности отказов органов управления воздушного судна. 

 
ФОРМАЛИЗОВАННАЯ МОДЕЛЬ ОТКАЗОВ 

 
Нерасчетное функционирование (отказы) органов управления ВС может быть вызвано 

различными причинами. Основные из которых следующие. 
Отказ органов управления: представляет собой полную или частичную потерю управле-

ния. Отказы ОУ могут возникать в результате обгорания или обрыва кабельных линий, корот-
кого замыкания, повреждения, попадания посторонних предметов в привод ОУ и т. д. Отказ 
ОУ, приводящий только к частичной потери работоспособности, может возникать в результате 
гидравлической утечки, снижения напряжения питания или в результате нерасчетного повыше-
ния внешней нагрузки и т. д. 

Отказ датчика обратной связи представляет собой неправильные показания датчиков, их 
также можно разделить на частичные и полные отказы датчиков. Полный отказ датчика пока-
зывает информацию, не отражающую реальное значение измеряемого параметра. 
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Повреждение рулевой поверхности приводит к изменениям физических параметров си-
стемы. Например, массовых или аэродинамических коэффициентов; или констант демпфирова-
ния и подобных, которые зачастую являются следствием структурных повреждений или разру-
шения конструкций. Такие отказы разнообразны и охватывают обширный класс нерасчетных 
случаев. На рис. 1. представлены виды отказов ОУ самолетом. 

 

 
Рис. 1. Виды отказов органов управления самолетом 

Fig. 1. Aircraft control surface fault types 
 
Известны разные методы, применяемые для описания модели отказов органов управле-

ния. В целом моделирование отказов ОУ математически описывается методами, представлен-
ными на рис. 2 [10]. 

 

 
Рис. 2. Виды математического моделирования отказов органов управления самолетом 

Fig. 2. Aircraft control surface faults mathematical modeling types 
 
В общем случае отказ ОУ можно математически описать следующим уравнением: 
 

ݑ ൌ ቐ
ሻݐሺݑ
ܿ

ߩ ∙ ,ሻݐሺݑ	 10 ൏ ߩ ൏ 10,
 (1)

 
где ܿ ∈ ,,ݑൣ   – клинение i-й  рулевой поверхности в промежуточном	,௫൧ݑ
нии, ݑሺݐሻ – исправное состояние i-й ОУ и ߩ, 10 ൏ ߩ ൏ 10 – коэффициент ошибки  
в отклонений ОУ. 
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ИМИТАЦИОННАЯ МОДЕЛЬ САМОЛЕТА 
 
Основой имитационной модели является нелинейная модель динамики самолета, состоя-

щая из двенадцати обыкновенных дифференциальных уравнений (ОДУ) и уравнений состояния. 
Основой уравнений движения самолета являются основные Ньютоновские уравнения механики. 

 

ܨ ൌ ݉൬
߲ܸ
ݐ߲

 ߗ ∙ ܸ൰ ; (2)

 

ܯ ൌ
߲ሺܫ ∙ ሻߗ
ݐ߲

 ߗ  ሺܫ ∙ ሻ, (3)ߗ

 
где ܸ ൌ ሾݑ	ݒ	ݓሿ் – вектор скорости в центре тяжести, ߗ ൌ ሾ	ݍ	ݎሿ் – вектор угловой скорости 
относительно центра тяжести, ܨ ൌ ሾܨ௫	ܨ௬	ܨ௭ሿ் – вектор всех внешних сил и М ൌ ሾ	ܮ	ܯ	ܰሿ் – век-
тор всех моментов. ܫ – тензор инерции твердого тела, выражается следующим образом: 
 

ܫ ൌ 
௫௫ܫ	 െ ௫௬ܬ െܬ௫௭
െ ௬௫ܬ ௬௬ܫ െ ௬௭ܬ
െ ௭௫ܬ െ ௭௬ܬ ௭௭ܫ

. (4)

 
Уравнения (2) и (3) составляют основу модели движения ЛА. Компоненты линейных  

и вращательных осей ЛА можно рассматривать как переменные состояния из этой модели,  
а компоненты осей ЛА внешних сил и моментов являются входными переменными этих  
уравнений. 

Однако эти уравнения можно переписать в виде нелинейных пространственных состоя-
ний системы: 

 
ሶݔ ൌ ݂൫ݔ,ܨ௧௧ሺݐሻ,ܯ௧௧ሺݐሻ൯; 

 
௧௧ܨ ൌ ଵ݃ሺݔሺݐሻ, ,ሻݐሺݑ ,ሻݐሺݒ  ;ሻݐ

 
௧௧ܯ ൌ ݃ଶሺݔሺݐሻ, ,ሻݐሺݑ ,ሻݐሺݒ  .ሻݐ

(5)

 
Система уравнений (5) соответствует нелинейному уравнению состояния 
 

ሶݔ ൌ ݂ሺݔሺݐሻ, ,ሻݐሺݑ ,ሻݐሺݒ ,ሻݐ (6)
 
где ݔ – вектор состояния, ݑ – входной вектор, ݒ – вектор возмущения и время ݐ. 
 

ሶݔ ൌ ݂ሺݔሺݐሻ, ሶݔ ሺݐሻ, ,ሻݐሺݑ ,ሻݐሺݒ ሻ (7)ݐ
 
В свою очередь, уравнение (7) можно переписать следующим образом: 
 

ሶݔ ൌ ଵ݂ሺݔሺݐሻ, ,ሻݐሺݑ ,ሻݐሺݒ ሻݐ  ଶ݂ሺݔሶ ሺݐሻ, ሻ, (8)ݐ
 
что упрощает задачу для его численного решения, особенно при том, что ݂2 представляет собой 
линейную функцию. Вектор состояния ݔ содержит линейные и угловые составляющие скоро-
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сти, т. е. компоненты от ݒ и ߗ. Помимо этих переменных, информация о пространственной ори-
ентации самолета нужна для нахождения распределения гравитационной силы. 

Таким образом, полный вектор состояния ݔ ൌ ሾܸ	ߙ	ߚ		ݍ	ݎ	߰	ߐ	߮	ݔ	ݕ	Нሿ் состоит из 
двенадцати параметров: три линейные скорости, три угловые скорости, три угла Эйлера, опре-
деляющие ориентацию самолета относительно земли, две координаты и высоту, которые опре-
деляют положение самолета относительно земли. 

Отказы вследствие клинения и колебания ОУ в САУ можно рассмотреть в виде отклоне-
ния некоего требуемого параметра управления ߜ, заменяемого неисправным параметром 
управления ߜ̅, который в свою очередь становится параметром управления, как показано в 
уравнении (10). В сжатой форме истинное значение этого параметра для исправной САУ выра-
жается как показано в уравнении (9): 

 

ሻݐሺݑ ൌ ሻݐሺߜ  ߪ ቀߜ̅ሺݐሻ െ ሻቁ. (9)ݐሺߜ

 
В случае отказа ОУ, вектор (неизвестных) параметров примет следующий вид: 
 

ሻݐሺ̅ߜ ൌ ሻݐଵ̅ሺߜൣ ሻݐଶ̅ሺߜ … ሻ൧ݐ̅ሺߜ
்
 (10)

 
с ߪ ൌ ݀݅ܽ݃ሼߪଵ					ߪଶ							ߪሽ,  

 

ߪ ൌ 		 ൜
1, отказ ݆ െ ого ОУ

0, норма ൠ, (11)

 
где каждая модель соответствует определенному сценарию отказа. 

Рассмотрим следующее матричное уравнение, описывающее короткопериодическое 
движение самолета: 

 
ሶݔ ൌ ݔܣ  (12) ,ݑܤ

 

где ܤ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ۍ
ܾଵଵ	 … ܾଵߣ	 … ܾଵே
⋮ … ⋮ … ⋮
ܾଵ … ܾߣ … ܾே
⋮ ⋯ ⋮ ⋯ ⋮
ܾଵ ⋯ ܾߣ ⋯ ܾேے

ۑ
ۑ
ۑ
ې

ݑ	,  ൌ 		

ۏ
ێ
ێ
ێ
ۍ
	ଵݑ
⋮
ݑ
⋮
ےேݑ
ۑ
ۑ
ۑ
ې

.  

 
Параметр матрицы B учитывает возможный отказ j-го ОУ, j-й столбец матрицы заменя-

ется этим же столбцом для фактора ߣ, который меняется 0  ߣ  1. Промежуточное значение 
  указывает на снижение производительности  j-го органа управления с изменением динамикиߣ
самолета по заданным параметрам полета. 

Однако данный способ моделирования отказов ОУ ограничен. В случае полного отказа j-ого 
ОУ, ߣ равна нулю. Следовательно, независимо от исходного параметра контроля, генерируемого 
контроллером для j-го ОУ, это существенно не повлияет на динамику самолета, и отклонение неис-
правного ОУ принимается равным нулю. В случае фактического клинения j-го ОУ в ненулевом по-
ложении, сигнал управления, передаваемый на j-й ОУ, также не оказывает влияния на динамику 
самолета; из этого следует, что при отказе органа управления динамика самолета изменяется. 

При моделировании рассматриваются пять органов управления исследуемого самолета, 
это один левый элерон, один правый элерон, левый руль высоты, правый руль высоты и руль 
направления, как показано на рис. 3. Все ОУ независимы друг от друга, что означает, что эле-
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роны (или рули высоты) могут индивидуально отклониться вверх, вниз или одновременно в од-
но направление. Данная конфигурация позволяет создавать момент тангажа с элеронами или 
некоторый момент крена с рулями высоты. 

 

 
Рис. 3. Конфигурация органа управления самолетом 

Fig. 3. Aircraft controls configuration 
 
Вектор состояния ЛА ࢞ ൌ ሾ ݍ ݎ ߙ 	 ሿ். Вектор управления самолетомߚ

࢛ ൌ ሾߜଵ ଶߜ ଵߜ ଶߜ ߜ ߜ ,ሿ்்ܨ ൌ ሾߜଵ ଶߜ ଵߜ ଶߜ  .ሿ்ߜ
Среди нелинейных уравнений, описывающих динамику самолета, большое внимание в 

данной работе уделяется вычислениям, связанным со скоростью разворота самолета. Они пока-
зывают отношения между углами разворота и аэродинамическими моментами, действующими 
на самолет, т. е. ሾܮ ܯ ܰሿ், выраженными в системе координат самолета как (ݔݕ	ݖ,). 

 


ሶ 	
ሶݍ
ሶݎ
൩ ൌ ሺܫሻିଵ ൭

ܮ
ܯ
ܰ
൩ െ ቈ


ݍ
ݎ
 ൈ ܫ ቈ


ݍ
ݎ
൱ (13)

 
В контексте данной работы объектом исследования является самолет Боинг 747. Модель 

динамики полета данного самолета в программе MATHLAB вместе с моделью отказов его ор-
ганов управления используется для анализа поведения (оценки управляемости) самолета при 
допущении частичного или полного отказа j-го ОУ самолета с учетом особенностей его САУ.  

Аэродинамические моменты исследуемого самолета можно выразить следующим  
образом: 

 
ܮ ൌ ,ଵߜሺܥܾܵݍ ,ଶߜ ,ଵߜ ,ଶߜ , ,ݎ  ,ሻߚ

 
ܯ ൌ ,ଵߜெሺܥ̅ܿܵݍ ,ଶߜ ,ଵߜ ,ଶߜ ,ߙ  ,ሻݍ

 
ܰ ൌ ,ଵߜேሺܥܾܵݍ ,ଶߜ ,ଵߜ ,ଶߜ ,ߜ ,ݎ  ,ሻߚ

(14)

 

где ݍ ൌ ఘ
మ

ଶ
 – скоростной напор, абсолютная скорость ்ܸ , плотность воздуха ߩ, площадь 

ла ܵ, размах самолета ܾ и ܿ̅ хорд крыла. 
Аэродинамические производные выражаются в виде линейной комбинации элементов 

состояния и исходных параметров управления самолетом: 
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ܥ ൌ ଵߜଵܥ  ଶߜଶܥ  ଵߜଵܥ  ଶߜଶܥ  ܥ  ݎ̃̃ܥ   ,ߚఉܥ

 
ெܥ ൌ ଵߜெଵܥ  ଶߜெଶܥ  ଵߜெଵܥ  ଶߜெଶܥ  ݍெܥ   ,ߙெఈܥ

 
ேܥ ൌ ߜேఋೝܥ  ݎே̃̃ܥ   ,ߚேఉܥ

(15)

 

 ൌ
ܾ
2்ܸ

, ݍ ൌ
ݍ̅ܿ
2்ܸ

, ݎ̃ ൌ
ݎܾ
2்ܸ

. (16)

 
Ниже приведена матрица отказов (Uସୟୣ୰୭), содержащая 9 ൈ 5 элементов, представляю-

щих органы управления исследуемого самолета. 
 

Uସୟୣ୰୭ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ێ
ێ
ێ
ێ
ۍ
0 0 0 0 0
1 0 0 0 0
0 1 0 0 0
0 0 1 0 0
0 0 0 1 0
0 1 1 0 0
1 0 1 0 0
1 0 0 1 0
0 1 0 1 ے0

ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ې

 

 
Данная матрица – модель отказов вводится в САУ для оценки ее влияния на изменение 

динамики самолета в целом. Вводятся отказы как индивидуально для каждого органа управле-
ния, так и совместно для некоторых органов управления.  

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ ВЛИЯНИЯ ОТКАЗОВ ОУ 

НА ДИНАМИКУ ДВИЖЕНИЯ БОИНГА 747 В ПОЛЕТЕ 
 
На рис. 4 представлено сравнение параметров движения самолета в исправном и отказном 

состояниях ОУ в балансировочном положении с внешним возмущением при движении по тангажу. 
 

 
Рис. 4. Записи симуляции полета исследуемого самолета при движении по тангажу 

Fig. 4. Investigated aircraft simulation records on pitch 
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На рис. 5 представлено сравнение параметров движения самолета в исправном и отказ-
ном состояниях ОУ в балансировочном положении с внешним возмущением при движении по 
рысканию. 

 

 
Рис. 5. Записи симуляции полета исследуемого самолета при движении по рысканию 

Fig. 5. Investigated aircraft simulation records on yaw 
 
На рис. 6 представлено сравнение параметров движения самолета в исправном и отказ-

ном состояниях ОУ в балансировочном положении с внешним возмущением при движении  
по крену. 

 

 
Рис. 6. Записи симуляции полета исследуемого самолета при движении по крену 

Fig. 6. Investigated aircraft simulation records on roll 
 
Наблюдаемые изменения параметров движения самолета после ввода матрицы отказов 

при управлении самолетом от САУ показывает, что наблюдается нерасчетное движение само-
лета по крену курса и тангажу. При таких заданных параметрах компьютерная визуализация в 
симуляторе FlightGear привела к полной потере управляемости самолета.  Один из примеров – 
отказ левого элерона на высоте 610 м, что привело к резкому крену ВС вправо, несмотря на 
противодействующую команду автопилота. Видно, что нет связи между заданным сигналом и 
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маневром самолета, это ясно показывает нарушение уравнения (15). Однако САУ самолета 
успешно справилась с парированием/сглаживанием некоторых видов отказов, например, огра-
ничение θ при отказах, связанных с колебанием ОУ.  

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
В результате моделирования при отказах (колебание, клинение, увод в крайнее положе-

ние и снижение производительности) ОУ обоснована целесообразность применения модели от-
казов ОУ в дальнейшем для оценки управляемости ВС при допущении частичного или полного 
отказа i-го ОУ. Таким образом, по наглядному примеру моделирования в программе Matlab 
Simulink и Aerospace Blockset, приведенному в работе, можно сделать вывод о том, что отказы 
вследствие увода в крайнее положение ОУ, клинения ОУ и снижения производительности ОУ 
из-за возможного разрушения конструкций при стабилизации углов по тангажу и крену, явля-
ются фатальными, что неизбежно приведет к катастрофе. С такими отказами САУ ВС не справ-
ляется, и в дальнейшем требуется разработка алгоритмов реконфигурации параметров управле-
ния, а также адаптации её к работоспособному функционированию. Реконфигурируемые алго-
ритмы существенно могут повлиять на повышение живучести, надежности, безопасности вы-
полнения полетов.  
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FAULT DIAGNOSIS OF AN AIRCRAFT CONTROL SURFACES 

WITH AN AUTOMATED CONTROL SYSTEM 
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АBSTRACT 
 
This article is devoted to studying of fault diagnosis of an aircraft control surfaces using fault models to identify 

specific causes. Such failures as jamming, vibration, extreme run out and performance decrease are covered. 
It is proved that in case of an actuator failure or flight control structural damage, the aircraft performance decreas-

es significantly. Commercial aircraft frequently appear in the areas of military conflicts and terrorist activity, where the risk 
of shooting attack is high, for example in Syria, Iraq, South Sudan etc. Accordingly, it is necessary to create and assess the 
fault model to identify the flight control failures. 

The research results demonstrate that the adequate fault model is the first step towards the managing the challeng-
es of loss of aircraft controllability.  This model is also an element of adaptive failure-resistant management model. 

 The research considers the relationship between the parameters of an ith state of a control surface and its angular 
rate, also parameters classification associated with specific control surfaces in order to avoid conflict/inconsistency in the 
determination of a faulty control surface and its condition.  

The results of the method obtained in this article can be used in the design of an aircraft automated control system  
for timely identification of fault/failure of a specific control surface, that would contribute to an effective role aimed at in-
creasing the survivability of an aircraft and increasing the acceptable level of safety due to loss of control. 

 
Key words: aircraft, control system, faults model, controllability, fault, control surface. 
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