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В данной статье приведены результаты экспериментальных исследований гидродинамических характери-

стик созданной радиоуправляемой модели самолета с шасси на воздушной подушке, полученные при испытаниях в 
опытовом бассейне научно-исследовательского Московского комплекса ЦАГИ на взлетно-посадочных режимах с 
варьированием центровки и давления в баллонах шасси на воздушной подушке на ровной и взволнованной водных 
поверхностях.  

В основе моделирования радиоуправляемой модели самолета с шасси на воздушной подушке принимался 
критерий Фруда, а также обрабатывались параметры (геометрия, масса, энергетика) по натурным образцам само-
летов типа «Динго», ЛМС, Ан-26, С-130 «Геркулес». Испытания проводились на установке стандартных испыта-
ний по принятой методике испытания динамически подобных моделей в опытовом бассейне.  

Оптимальное значение сопротивления движению на гладкой воде было достигнуто при кормовой центров-
ке при давлении в баллонах на воде 700 Па. В этом случае сопротивление на горбе (скорость 2 м/с) не превышает 
29 Н (гидродинамическое качество на горбе сопротивления Кг = 13,5), а при скорости 10 м/с сопротивление  
30 Н (Кг = 13).  

Наиболее неблагоприятным режимом движения является конфигурация с пониженным давлением в бал-
лонах (400 Па). В этом случае Кг = 6,5. При движении с углом рыскания 10º значение сопротивления движению 
практически не меняется (Кг = 13,1), в то время как при 20º растет (Кг = 10,6). При движении по взволнованной 
поверхности критическая длина волны составляет две длины шасси на воздушной подушке и при этом сопротив-
ление увеличивается на 25 % против случая других волн.  

Такие самолеты с шасси на воздушной подушке могут применяться в труднодоступных регионах России. 
 
Ключевые слова: самолет с шасси на воздушной подушке, гидродинамика, эксперимент, радиоуправляе-

мая модель. 
 

ВВЕДЕНИЕ 
 

В научно-исследовательском Московском комплексе ЦАГИ проведены испытания по 
определению гидродинамического сопротивления радиоуправляемой модели (РУМ) самолета с 
шасси на воздушной подушке (СШВП) на взлетно-посадочных режимах с варьированием цен-
тровки и давления в баллонах шасси на воздушной подушке на ровной и взволнованной водных 
поверхностях.  

Радиоуправляемая модель СШВП разработана специалистами 12 отделения ЦАГИ в 
рамках научно-исследовательской работы ФГУП «ЦАГИ» совместно с ЗАО «Самолеты Яко-
влева» и ООО «Предприятие «АЭРОРИК» (генеральный конструктор В.П. Морозов) для сбора 
и анализа информации по различным параметрам динамики СШВП регулируемого типа в мо-
делируемых условиях эксплуатации, оценки концепции регулирования и анализа влияния  
различных факторов на устойчивость, управляемость и снижение перегрузок самолета  
с ШВП [Пояснительная записка к радиоуправляемой модели самолета с шасси на воздушной 
подушке. Нижний Новгород: ООО «Предприятие «Аэрорик». 2013. [Explanatory note radio-
controlled model airplane with landing gear on an air cushion. LTD. Enterprise "Aerorik". Nizhny 
Novgorod. 2013]]. 

С помощью этой модели возможно экспериментально оценить вопросы проходимости, 
остойчивости, управляемости на режимах рулежки, взлета и посадки, демпфирования и сниже-
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ния перегрузок на различных видах поверхности аэродрома, выявить и изучить особенности 
поведения самолетов с ШВП на этих поверхностях, проверить новые решения, расчетные мето-
дики и методы испытаний подобных типов самолетов. 

 
СХЕМА ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЙ УСТАНОВКИ 

 
Ключевыми аспектами радиоуправляемой модели СШВП являются: 
1) длина ВП, соизмеримая со стандартной волной в опытовом бассейне ЦАГИ (около 

1,5÷2,0 м), что определило общую геометрию модели и взлетную массу [1–6];  
2) двухкамерная по длине ВП с механизмом динамического управления перегрузкой 

с помощью системы жалюзи (конструкция фюзеляжа оборудована устройством дифферен-
цированной подачи воздуха от вентилятора в носовую, или кормовую, или сразу в обе  
камеры ВП); 

3) возможность дистанционного радиоуправления моделью при испытаниях в натурных 
условиях, в опытовом бассейне и в аэродинамической трубе; 

4) возможность модернизации – модульность планера и расширение состава оборудова-
ния в соответствии с текущими задачами. 

Прототипом масштабного моделирования принят ряд 2–4-моторных тактических транс-
портных самолетов с верхним расположением крыла (Ан-8, Ан-26, CN 235 Эйртек, G-222  
Аления, С-160 Трансаль и др.). 

Модель выполнена по нормальной аэродинамической схеме типа полутораплан.  
Верхний план – крыло с двумя маршевыми двигателями, нижний – платформа ШВП  
с нагнетательным комплексом для создания ВП. Хвостовое оперение двухкилевое. Кили  
расположены по краям горизонтального оперения. Три проекции СШВП представлены  
на рис. 1. 

 

 
Рис. 1. Проекции радиоуправляемой модели самолета с шасси на воздушной подушке 

Fig. 1. 3D view of air-cushion undercarriage-equipped airplane radio-controlled model 
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В основе моделирования принимался критерий Фруда, масштаб модели определялся как 
корень кубический из отношения взлетных масс натурного самолета к модели соответственно. 
По определенному таким образом масштабу формировалась геометрия планера модели. Гео-
метрические и весовые параметры модели выбирались по натурным образцам. Обрабатывались 
параметры (геометрия, масса, энергетика) самолетов «Динго», ЛМС, Ан-26, С-130 «Геркулес», 
ЛТС (см. таблицу). 

 
Таблица 1 

Table 1 
Основные параметры ЛА – прототипов масштабного пересчета 
Principal data of the aircraft prototypes for the scale re-calculation 

Модель ЛА 
A/C model 

Взлет-
ная 

масса 
Takeoff 

mass 

Пло-
щадь 
крыла 
Wing 
Area  

Мощ-
ность на 
взлете 
Takeoff 
Power  

Нагрузка 
на крыло  
Wing load  

Энерго-
воору-

женность 
Power-
weight 
ratio 

Фюзеляж: 
длина 

/ширина 
Fuselage: 
length / 
width 

Масштаб 
к модели 

*43 кг 
Scale to 
model* 
43 kg 

 кг  
kg 

м2  
m2 

л.с.  
hp 

кгc/м2 
kgf/m2 

л.с./кгc 
hp/kgf 

м/м  
m/m 1/М 

СШВП 
«Динго» 3700 25,5 1100 145 0,297 5/2,9 

ШВП 4,4 

ЛМС с мо-
дулем ШВП 6000 28,7 2х800 209 0,267 15,9/1,63 5,2 

Ан-26 24000 75 2х2820 320 0,235 25,8/2,9 8,23 
С-130 70304 162,2 4х4591 433 0,261 34/3,4 12 
ЛТС 19643 54,9 2х2500 358 0,255 22/3,36 7,7 

*Примечание: знаменатель масштаба для практической массы модели – 43 кг. 
*Note: a scale denominator for the practical mass of model of-43 kg. 
 
Силовая установка модели состоит из:  
– двух маршевых электродвигателей с воздушными винтами, расположенных на крыле; 
– одного электродвигателя с осевым вентилятором для создания ВП, расположенного в 

фюзеляже модели перед крылом; 
– одного электродвигателя с осевым вентилятором для выпуска и уборки щитков ограж-

дения ВП, расположенного в фюзеляже модели за крылом. 
Питание электродвигателей осуществляется от батареи аккумуляторов, расположенной в 

носовой части фюзеляжа. Выбор электрической силовой установки (СУ) объясняется следую-
щими причинами. 

1. Современные модельные электродвигатели по критерию мощность/вес сравнимы с 
бензиновыми модельными двигателями. 

2. СУ с электродвигателями обладает более точной и плавной регулировкой (настрой-
кой) по оборотам и мощности. 

3. СУ с электродвигателями позволяет легко контролировать и снимать на бортовые и 
внешние беспроводные устройства необходимые параметры (обороты, мощность). 

4. Электрическая СУ позволяет без сложных согласований с пожарными службами ис-
пытывать модель в аэродинамических трубах и опытовом бассейне. 

5. По шумовым характеристикам электрическая СУ значительно тише калильных СУ. 
В силу завышения некоторых размеров ненесущих элементов, диктуемых основными за-

дачами модели, аэродинамическое качество самолета ожидалось невысоким, что и подтвердили 
расчеты (около 7,5).  
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СИСТЕМА РЕГИСТРАЦИИ ПАРАМЕТРОВ ЭКСПЕРИМЕНТА 
 

Система сбора бортовой информации позволяет в согласованном для всех датчиков 
времени записывать на бортовые накопители (логгеры и регистратор) 4 параметра давле-
ний (или разряжений), воздушную скорость, перегрузки в центре масс по трем осям, обороты 
и ток всех электродвигателей и углы отклонений всех рулевых машинок. Тангаж и  
крен модели записываются визуально в видеофайл бортовой видеокамеры (с помощью  
блока OSD).  

Установленная в хвостовой части фюзеляжа видеокамера с приемником может записы-
вать в съемную память и (или) передавать на ПК оператора общий вид модели сверху, визуаль-
ное отклонение закрылков, работу маршевых двигателей, пылеобразования, скольжение, крен и 
тангаж относительно окружающей поверхности примерно так, как его видит пилот. Также ви-
деокамера дает картинку на ПК в режиме «онлайн» с наложением на кадр текущих параметров 
полета (скорости, крена, скольжения и др.). 

Основными устройствами, преобразующими входные параметры (перегрузку, давление 
и т. д.) в электрические сигналы, являются специальные датчики разного назначения, гироскоп 
и видеокамера. Электрические сигналы от датчиков записываются на специальные бортовые 
накопители: один регистратор – бортовой самописец с интерфейсом USB Flight Data Recorder 
PROKit и четыре логгера-самописца Micro Power V4 E-Logger. Часть информации может пере-
даваться по радиоприемнику на ПК оператора, часть просматривается после полета (испыта-
ний) посредством соединения логгера с ПК оператора.  

Область повышенного давления под фюзеляжем модели создается осевым вен-
тилятором с диаметром колеса – 280 мм, диаметром ступицы – 140 мм и количеством лопа-
стей – 8. Данный нагнетатель был ранее испытан в вентиляторной лаборатории и для него были 
получены размерные и безразмерные расходно-напорные характеристики. На рис. 2 пред-
ставлена расходно-напорная характеристика нагнетателя. Анализ статистических данных пока-
зал, что моделируемый расход воздуха модели находится в диапазоне 0,4÷0,7 м3/с. 

 

 
Рис. 2. Размерная расходно-напорная характеристика нагнетателя ВП p = f(Q) 

Fig. 2. Parametric consumption-pressure characteristics of the air cushion supercharger p = f(Q) 
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В качестве привода вентилятора на модели установлен беcколлекторный электромотор 
мощностью 5 кВт. На рис. 3 представлена принципиальная монтажная схема установки прием-
ников давления и датчиков измерения статического давления. 

 

 
Рис. 3. Монтажная схема датчиков: № 1 – давление в носовой камере ВП; № 2 и № 5 – давление в ресивере; 

№ 3и № 4 – разряжение во входном коллекторе ВТ; № 6 – давление наддува щитков; 
№ 7 – давление в кормовой камере ВП; № 8 – давление в пневмобаллонах 

Fig. 3. The sensors positioning diagram: #1 – pressure in the fore air cushion section; #2 and 5 – reciever pressure; 
#3 and #4 – underpressure in the air cushion intake manifold; #6 – pressure of the scutes’ boosting; 

#7 – pressure in the aft air cushion section; #8 – pressure in the pneumatic balloons 
 

РЕЗУЛЬТАТЫ ИСПЫТАНИЙ МОДЕЛИ 
В ОПЫТОВОМ БАССЕЙНЕ НИМК ЦАГИ 

 
Испытания РУМ СШВП проводились на стреле, расположенной спереди на тележке 

опытового бассейна, со скоростями движения до 10 м/с по гладкой воде с варьированием дав-
ления в баллонах от 400 до 2100 Па (рис. 4) и тремя центровками (место подвеса модели) 
(рис. 5), а также с углом дрейфа (рыскания) 10 и 20° (рис. 6), и по взволнованной водной по-
верхности с тремя длинами волн (рис. 7). Частота вращения вентилятора нагнетателя воздуш-
ной подушки во время экспериментов составляла 5050 об/мин, а нагрузка на воду составля-
ла 43 кг. 

 

 
 

Рис. 4. Сопротивление движению модели 
на гладкой воде при различных давлениях 

в баллонах ВП. Центровка модели – кормовая 
Fig. 4. Drag, caused by the model motion over 
the calm water at different meanings in the air 

cushion balloons. Rear center of gravity 

Рис. 5. Сопротивление движению модели 
по гладкой воде при различных центровках. 

Давление в баллонах 700 Па 
Fig. 5. Drag, caused by the model motion over 

the calm water at different center of gravity positions, 
at balloons’ pressure of 700 Pa 
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Рис. 6. Сопротивление движению модели 
по гладкой воде, угол рыскания 10 и 20°, 

центровка модели – нулевая. 
Давление в баллонах 700 Па 

Fig. 6. Drag, caused by the model motion over 
the calm water at yaw angles of 10° and 20°, 

zero center of gravity position. 
Pressure in balloons is 700 Pa 

Рис. 7. Движение по взволнованной 
водной поверхности с различными длинами 

и высотами волн, центровка модели – 
нулевая. Давление в баллонах 700 Па 

Fig. 7. Motion over the disturbed water surface 
with different wave lengths and heights, 

at zero center of gravity position. 
Pressure in balloons is 700 Pa 

 
Модель крепилась жестко на штанге установки стандартных испытаний (схема  

крепления модели представлена на рис. 8). На модели была смонтирована собственная систе-
ма измерения углов, давлений и перегрузок, а также задействована система измерения,  
использующаяся на тележке опытового бассейна (датчик сопротивления движению,  
реохорд, угол деферента). Закрылки модели выпущены на угол 30°, моделируя режимы взлета-
посадки.  

 
ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ ЭКСПЕРИМЕНТА 

 
Оптимальное значение сопротивления движению на гладкой воде было достигнуто при 

кормовой центровке (см. рис. 4), что соответствовало смещению точки крепления модели в но-
совую часть на 20 мм от центра тяжести (от нулевой центровки). В этом случае при давлении в 
баллонах на воде 700 Па сопротивление на горбе (скорость 2 м/с) не превышает 29 Н (гидроди-
намическое качество Кг = 13,5), а при скорости модели 10 м/с сопротивление достигает 30 Н 
(гидродинамическое качество Кг = 13). 

 

 
Рис. 8. Схема крепления модели на буксировочной тележке опытового бассейна НИМК ЦАГИ 

Fig. 8. The model mounting diagram under the towing cart in the tug tank of TsAGI NIMC 
 
Стоит отметить, что наиболее неблагоприятным режимом движения является конфигу-

рация модели с пониженным давлением в баллонах (400 Па). В этом случае при нулевой цен-
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тровке сопротивление буксировке модели достигает значения 65 Н (Кг = 6) на горбе сопротив-
ления, а при кормовой центровке 60 Н (Кг = 6,5). 

Движение с углом рыскания 10º не оказывает существенного влияния на увеличение 
значения сопротивления движению (Кг = 13,1 на горбе сопротивления), в то время как движе-
ние с углом рыскания 20º обеспечивает прирост сопротивления на 5 Н (Кг = 10,6 на горбе со-
противления). 

Дополнительное сопротивление на волнении рассматривается для фиксированной  
скорости движения как разность между осредненным по времени значением полного соп-
ротивления движению и сопротивлением судна (модели) с теми же характеристиками  
на тихой воде [7–10]. Центровка при испытаниях на воде соответствовала нулевому  
значению. Давление в баллонах составляло 700 Па. Из графика на рис. 7 видно, что критиче-
ская длина волны составляет 2 длины ШВП и при этом сопротивление увеличивается  
на 25 %.  

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
В ходе экспериментальных исследований выполнена проверка технических решений, 

предполагаемых к использованию в данной конструкции ШВП для ЛА. Полученные результаты 
позволят в дальнейшем более точно сформулировать требования к ЛА с ШВП, его компоновке 
и характеристикам органов управления. 
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ABSTRACT 

 
This article presents the results of the hydrodynamic parameters of radio-controlled models (RCM) of the aircraft 

with the landing gear on an air cushion (REFERENCED) obtained during tests in the water tank of TSAGI NIMC on land-
ing modes with varying alignment and pressure in air cushion  chassis on calm and disturbed water surfaces. 

ACLG’s RCM is based on the Froude criterion. The experimental data of the real aircraft Dingo, LMS, An-26,  
C-130 Hercules (size, weight, thrust) parameters were processed. Tests were carried out, using the standard testbed, utiliz-
ing the dynamically-corresponding models in the water tank. Drag best value rate while travelling along the smooth water 
was reached at the rear centering, with balloon pressure on the water of 700 Pa. In this case, the hump drag, at velocity of 2 
mps, does not exceed 29 Newtons (hydrodynamic fineness on the ‘drag hump’ is, Кг=13,5), while at velocity of 10 mps, 
the drag is 30 Newtons, at Кг =13. 

The most unfavourable mode of motion is the one with configuration of lowered pressure in the balloons (400 Pa). 
In these cases, the Кг = 6,5. At motion with yaw angle of 10º, the drag rate meaning practically stands stable (Кг = 13,1), 
while at 20º it grows (Кг = 10,6). 

At motion along the waved surface, the critical wave length equals to two thirds of the ACU, while drag raises by the 
quarter, compared to other wave types. Such vehicles can be used in the hard-to-reach regions of the Russian Federation. 

 
Key words: air cushion aircraft, hydrodynamics, experiment, radio-controlled model. 
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