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Аннотация: При создании современных крупногабаритных транспортных самолетов широко используется компоновка с 
двигателями, размещенными на упругих пилонах под крылом. Такое расположение двигателей обладает известными 
преимуществами, однако имеют место и существенные динамические особенности, обусловленные тем, что парциальные 
частоты вертикальных и горизонтальных (боковых) колебаний двигателей на упругих пилонах близки к собственным 
частотам изгибных и крутильных колебаний консолей крыла низших тонов. Именно указанный частотный спектр и 
определяет динамический отклик летательного аппарата в целом на внешние возмущающие воздействия, а также 
существенно влияет на динамическую устойчивость ЛА. Для гашения колебаний двигателей на упругих пилонах 
предложен ряд технических решений, в том числе реализация принципа «освобожденного двигателя». В данной работе 
предлагается для повышения диссипативных параметров колебаний двигателей на пилонах использовать специальные 
устройства – силовые гироскопы, которые являются основным элементом гироскопической системы демпфирования. 
Многочисленные теоретические исследования возможности применения силовых гироскопов показали, что устойчивость 
динамической системы можно повысить путем введения в нее дополнительных гироскопических, диссипативных и 
потенциальных сил. Известно предложение использовать метод непосредственной гироскопической стабилизации для 
управления аэроупругими колебаниями элементов конструкции ЛА. В статье предлагается использовать силовые 
гироскопы для гашения слабодемпфированных колебаний двигателей на пилонах крупногабаритного самолета. С целью 
оценки возможности практического применения гироскопической системы демпфирования (ГСД) были проведены 
экспериментальные исследования на динамически подобной флаттерной модели (ДПФМ) крупногабаритного самолета с 
четырьмя двигателями на пилонах под крылом типа Ан-124. Исследования включали два этапа: частотные и флаттерные 
испытания. В качестве ГСД использовалось гироскопическое устройство, выполненное по схеме скоростного гироскопа, 
который был установлен внутри гондолы двигателя. В статье приводятся результаты экспериментов по оценке влияния 
ГСД на динамические характеристики ДПФМ. Анализ нормированных амплитудно-частотных характеристик 
вертикальных и горизонтальных колебаний в центре масс внешних двигателей показывает значительное (в 1,5...5,0 раза) 
снижение пиковых значений амплитуд колебаний во всем рассматриваемом частотном диапазоне. Результаты 
экспериментальных исследований влияния ГСД на флаттерные характеристики модели самолета показали 
значительное (7…15 %) увеличение критической скорости флаттера при всех уровнях заправки самолета топливом. При 
этом при включенной гироскопической системе демпфирования автоколебания носят вялый, сбивчивый характер, 
а формы флаттера за счет гироскопической связанности продольного и бокового движения переходят из одной в другую. 
 
Ключевые слова: гироскопическая система демпфирования, частота и форма собственных колебаний, амплитудно-
частотные характеристики, динамическая устойчивость, флаттер, критическая скорость флаттера. 
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Abstract: During production of modern large transport aircraft, engine arrangement mounted on the elastic pylons under the wing 
is widely used. This arrangement of engines has certain advantages, however, there are also significant dynamic features due to the 
fact that the partial frequencies of vertical and horizontal (lateral) vibrations of elastic pylon-mounted engines are close to the wing 
bending and torsional natural frequencies of low modes. It is this frequency spectrum that determines the dynamic response of the 
aircraft as a whole to external disturbance input, and also significantly affects the dynamic stability of the aircraft. A number of 
technical solutions have been proposed to damp vibrations of the elastic pylon-mounted engines, including the implementation of 
the “freed engine” principle. To increase the dissipative parameters of the pylon-mounted engines vibrations, this paper proposes to 
use special devices – powered gyroscopes, which are the main part of the gyroscopic damping system. Numerous theoretical 
studies of the possibility of using powered gyroscopes have shown that the stability of a dynamic system can be increased by 
introducing additional gyroscopic, dissipative and potential forces into it. It is known that a method of direct gyroscopic 
stabilization is proposed to control aeroelastic oscillations of aircraft structural elements. The article proposes to use powered 
gyroscopes to damp lightly damped vibrations of pylon-mounted engines of a large aircraft. In order to assess the possibility of 
practical application of the gyroscopic damping system (GDS), experimental studies were conducted on a dynamically similar 
flutter model (DSFM) of a large aircraft type An-124 with four pylon-mounted engines under the wing. The studies included two 
stages: frequency and flutter tests. A gyroscopic device made according to the scheme of a rate gyroscope, which was installed 
inside the engine nacelle, was used as the GDS. The article presents the results of the experiments to assess the effect of the GDS on 
the dynamic characteristics of the DPFM. The analysis of the normalized amplitude-frequency characteristics of vertical and 
horizontal oscillations in the center of mass of the outboard engines shows a significant (by 1.5...5 times) decrease in the peak 
values of the oscillation amplitudes across the entire frequency range covered. The results of the experimental studies of the effect 
of the GDS on the flutter characteristics of the aircraft model showed a significant (7...15%) flutter speed enhancement at all levels 
of aircraft refueling. At the same time, with the gyroscopic damping system powered on, the self-oscillations are sluggish and 
incoherent, and the flutter modes change from one to another due to the gyroscopic coupling of the longitudinal and lateral motion. 
 
Key words: gyroscopic damping system, frequency and mode of natural oscillations, amplitude-frequency characteristics, dynamic 
stability, flutter, flutter speed. 
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Введение 
 

На современных крупногабаритных тран-
спортных самолетах широко используется 
компоновка с двигателями, размещенными на 
упругих пилонах под крылом. Такое распо-
ложение двигателей обладает известными 
преимуществами [1–5], однако имеют место 
и существенные динамические особенности, 
обусловленные тем, что парциальные часто-
ты вертикальных и горизонтальных (боко-

вых) колебаний двигателей на упругих пило-
нах близки к собственным частотам изгиб-
ных и крутильных колебаний консолей крыла 
низших тонов. Известно, что указанный ча-
стотный спектр определяет динамический 
отклик летательного аппарата на внешние 
возмущающие воздействия (турбулентность 
воздуха, движение по неровностям аэродро-
ма, управляющие воздействия и др.), а также 
существенно влияет на динамическую устой-
чивость летательного аппарата (ЛА). Появ-
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ляются новые формы флаттера, при которых 
в число флаттирующих тонов входят соб-
ственные колебания двигателей на упругих 
пилонах [1, 2, 4], существенное влияние на 
параметры динамической системы оказывают 
гироскопические эффекты от работающих 
двигателей, в частности возникает гироско-
пическая связанность симметричных и анти-
симметричных тонов колебаний.   

Для гашения колебаний двигателей на 
упругих пилонах предложен ряд технических 
решений, в том числе реализация принципа 
«освобожденного двигателя» [3, 6]. В данной 
работе предлагается для повышения диссипа-
тивных параметров колебаний двигателей на 
пилонах использовать специальные устрой-
ства – силовые гироскопы, которые являются 
основным элементом гироскопической си-
стемы демпфирования. Многочисленные тео-
ретические и экспериментальные исследова-
ния возможности применения силовых гиро-
скопов показали, что устойчивость динами-
ческой системы можно повысить путем вве-
дения в нее дополнительных гироскопиче-
ских, диссипативных и потенциальных 
сил [7–16]. Известно предложение использо-
вать метод непосредственной гироскопиче-
ской стабилизации для управления аэроупру-
гими колебаниями элементов конструкции 
ЛА [17]. В статье предлагается использовать 
силовые гироскопы для гашения слабодемп-
фированных колебаний двигателей на пило-
нах крупногабаритного самолета. С целью 
оценки возможности практического приме-
нения гироскопической системы демпфиро-
вания (ГСД) были проведены эксперимен-
тальные исследования на динамически по-
добной флаттерной модели (ДПФМ) крупно-
габаритного самолета с четырьмя двигателя-
ми на пилонах под крылом типа Ан-124. 
 
Методы исследования 
 

Для экспериментальной оценки эффектив-
ности гироскопической системы демпфирова-
ния аэроупругих колебаний элементов кон-
струкции крупногабаритных самолетов про-
водились исследования на динамически по-

добной флаттерной модели самолета Ан-124, 
которые включали два этапа: частотные и 
флаттерные испытания. В качестве ГСД ис-
пользовалось гироскопическое устройство, 
выполненное по схеме скоростного гироско-
па [6], который был установлен внутри гондо-
лы двигателя. Принципиальная схема устрой-
ства и его установки к гондоле двигателя по-
казаны на рис. 1. Система координат Oxyz 
совпадает с центром масс модели двигателя. 

Устройство включает быстровращающий-
ся ротор (гироскоп) в кожухе (𝐻ሬሬ⃗ р – вектор 
кинетического момента ротора), который 
жестко закреплен на полуосях. Полуоси уста-
новлены в подшипниках на силовых элемен-
тах гондолы двигателя. Кроме того, устрой-
ство включает упругий элемент и демпфиру-
ющее устройство. При вращении гироскопа в 
кожухе относительно оси Ox через рычаг 
усилие передается на упругий элемент и 
поршень демпфирующего устройства. Упру-
гий элемент предназначен для настройки 
парциальной частоты колебаний гироскопа 
относительно оси Ox, а демпфирующее 
устройство для рассеивания энергии колеба-
ний системы. В данном эксперименте в каче-
стве демпфирующего устройства использует-
ся пневматический демпфер.   

Принципиальная схема эксперименталь-
ной установки для проведения частотных ис-
пытаний изображена на рис. 2. ДПМ двигате-
ля беспроточная, каплевидной формы, внутри 
нее устанавливалась ГСД, масса которой со-
ставляла 10 % от массы модели двигателя. 
В данном случае ГСД предназначена для га-
шения слабодемпфированных колебаний 
двигателей на упругих пилонах.  

Методика проведения эксперимента за-
ключалась в следующем. В гондолах внеш-
них двигателей устанавливались ГСД. По-
средством блока возбуждения (рис. 2) воз-
буждались установившиеся вынужденные 
колебания ДПФМ самолета заданной часто-
ты. Интервал изменения частоты возбужде-
ния составлял 𝑓в = 3…11 Гц. В области резо-
нансных пиков изменение частоты осуществ-
лялось с шагом ∆𝑓в = 0,001…0,002 Гц. Реги-
стрировались вертикальные и горизонталь-
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ные ускорения в центре масс внешних двига-
телей. Затем на каждой частоте осуществля-
лась тарировка амплитуд вертикальных A௬ௗ и 
горизонтальных A௭ௗ колебаний двигателей по 
перегрузкам и их нормирование по макси-
мальному значению. Полученные данные 
были использованы для построения экспери-

ментальных амплитудно-частотных характе-
ристик (АЧХ). Сначала изображались АЧХ 
ДПФМ с выключенной системой демпфиро-
вания, а затем с включенной. 

Принципиальная схема эксперименталь-
ной установки для проведения флаттерных 
испытаний изображена на рис. 3. ДПФМ са-

 
 

Рис. 1. Гироскопическая система демпфирования колебаний модели двигателя 
Fig. 1. Gyroscopic system for damping vibrations of the engine model 

 

 
 

Рис. 2. Принципиальная схема установки частотных испытаний ДПФМ 
Fig. 2. Schematic diagram of the frequency test stand of the DSFM 
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молета устанавливалась в рабочей части тру-
бы посредством специального устройства 
подвески, закрепленного на жестком основа-
нии. ГСД установлены на ДПФМ обоих 
внешних двигателей.  

Методика проведения эксперимента за-
ключалась в следующем. 

В процессе экспериментальных исследо-
ваний на модели (при различных вариантах 
заправки топливом) регистрировались пара-
метры: скорость потока, при которой возни-
кает флаттер; частота и форма колебаний при 
флаттере. Амплитуды колебаний в характер-
ных точках модели оценивались по показани-
ям тензодатчиков, прикрепленных к лонже-
рону крыла ДПФМ самолета. Скорость пото-
ка определялась по визуальному отсчету по-
казаний манометра; полученные результаты 
пересчитывались на натуру. Форма колеба-
ний при флаттере определялась визуально.  

Для возбуждения флаттера модели сооб-
щался начальный импульс посредством спе-
циального механического устройства. При 
возникновении интенсивных автоколебаний 
скорость потока уменьшалась до затухания 
колебаний. Скорость потока, при которой ав-
токолебания еще присутствуют, принималась 
за критическую скорость флаттера 𝑉кр. Затем 

скорость набегающего потока вновь увеличи-
валась до возникновения автоколебаний, и в 
этот момент включалась ГСД, что приводило 
к исчезновению автоколебаний. По мере 
дальнейшего увеличения скорости снова раз-
вивались автоколебания, для которых по 
описанной выше методике определялась 𝑉кр. 
 
Результаты исследований 
 

Результаты частотных испытаний ДПФМ 
приведены на рис. 4 и 5. Так, на рис. 4 приве-
дены нормированные амплитудно-частотные 
характеристики вертикальных колебаний 
центра масс внешнего двигателя �̅�௬ௗ (где 𝑓в – 
частота возбуждения). Сплошной линией по-
казаны АЧХ при неработающих, но установ-
ленных ГСД, штриховой – при включенных 
гасителях. Имеет место значительное 
(в 1,5...5,0 раза) снижение пиковых значений 
амплитуд вертикальных колебаний двигате-
лей во всем рассматриваемом частотном диа-
пазоне. Аналогичные АЧХ для горизонталь-
ных колебаний в центре масс внешних двига-
телей приведены на рис. 5. 

Результаты трубного эксперимента при-
ведены на рис. 6, где сплошной линией пока-

 
 

Рис. 3. Принципиальная схема установки флаттерных испытаний ДПФМ 
Fig. 3. Schematic diagram of the flutter test stand of the DSFM 
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зана зависимость критической скорости флат-
тера в пересчете на натуру 𝑉кр

н  от уровня за-
правки самолета топливом �̅�т ൌ 𝐺т/𝐺т଴  
(здесь 𝐺т଴ – вес топлива при полной заправке; 
𝐺т – текущий вес топлива в баках) при уста-

новленных и выключенных ГСД, штрихо-
вой – соответствующие кривые при вклю-
ченной системе демпфирования.  

Анализ экспериментальных данных пока-
зывает, что во всем диапазоне заправок имеет 

 
 

Рис. 4. Амплитудно-частотные характеристики вертикальных колебаний центра масс  
внешнего двигателя ДПФМ самолета 

Fig. 4. Amplitude-frequency characteristics of vertical oscillations in the center of mass  
of the outboard engine of the aircraft DSFM 

 
 

 
 

Рис. 5. Амплитудно-частотные характеристики горизонтальных колебаний центра масс внешнего двигателя 
ДПФМ самолета 

Fig. 5. Amplitude-frequency characteristics of horizontal oscillations in the center of mass of the outboard engine of the 
aircraft DSFM 
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место значительное (7…15 %) увеличение 
критической скорости флаттера при всех 
уровнях заправки. Представляет интерес из-
менение формы флаттера в зависимости от 
уровня заправки. Если топлива в баках менее 
20 %, то критической формой флаттера явля-
ется симметричный изгибно-крутильный 
флаттер (СИКФ), и лишь при 30%-ной за-
правке и выключенной ГСД реализуется пе-
реход от СИКФ к антисимметричному изгиб-
но-крутильному флаттеру (АИКФ). При 
уровне топлива в баках 30…50 % полной за-
правки в рассматриваемом диапазоне скоро-
стей флаттер не наблюдается. При заправках 
выше 50 % преобладающей является форма 
флаттера АИКФ, однако при включенной 
ГСД существенно возрастает не только кри-
тическая скорость флаттера, но и форма 
АИКФ становится неустойчивой, периодиче-
ски переходя в СИКФ. 

Следует подчеркнуть, что практически 
при всех уровнях заправки и включенной ги-
роскопической системе демпфирования авто-
колебания носят вялый, сбивчивый характер, 
а формы флаттера за счет гироскопической 
связанности продольного и бокового движе-
ния переходят из одной в другую и обратно. 

 
 
 

 

 

Заключение 
 

Результаты проведенных эксперименталь-
ных исследований показали, что одним из 
перспективных направлений, позволяющих 
оказывать существенное влияние на динами-
ческие нагрузки элементов конструкции пла-
нера самолета и его динамическую устойчи-
вость, является использование специальных 
гироскопических систем демпфирования. 

В частности, при использовании ГСД, 
масса которой составляла около 10 % от мас-
сы модели двигателя, наблюдается значи-
тельное (1,5…5,0 раза) снижение пиковых 
значений амплитуд колебаний двигателей на 
упругом пилоне, в первую очередь при кру-
тильных и двигательных тонах колебаний. 
При флаттерных испытаниях применение 
ГСД позволяет увеличить критическую ско-
рость флаттера до 15 %. 
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