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ПРОБЛЕМЫ ПРИМЕНЕНИЯ ЭТИЛИРОВАННОГО АВИАЦИОННОГО 

БЕНЗИНА НА ВОЗДУШНЫХ СУДАХ 
 

К.И. ГРЯДУНОВ1, А.Н. ТИМОШЕНКО1, Е.Ю. СТАРКОВ1 
1 Московский государственный технический университет гражданской авиации,  

г. Москва, Россия 
 
На сегодняшний день наблюдается устойчивая динамика расширения парка ВС малой авиации, оснащенных 
поршневыми двигателями. Для авиационных поршневых двигателей (ПД) применяется специальное топливо – 
авиационные бензины с заданными эксплуатационными свойствами, обеспечивающее их стабильную работу на любых 
режимах и в любых условиях эксплуатации. Уровень показателей эксплуатационных свойств авиационных топлив, 
и в т. ч. бензинов, задаётся посредством введения специальных присадок. Одной из таких присадок является 
антидетонационная присадка – тетраэтилсвинец (ТЭС), которая добавляется в топливо в определённом количестве в виде 
этиловой жидкости. Несмотря на отличные свойства ТЭС как антидетонатора, он имеет и ряд существенных недостатков. 
С точки зрения эксплуатации авиационных двигателей было отмечено, что продукты сгорания (разложения) ТЭС, 
которые недостаточно эффективно выносятся из камеры сгорания, в значительном количестве попадают в масляную 
систему, вызывая забивку масляных фильтров тонкой очистки. Отмечено, что даже незначительное содержание 
продуктов разложения ТЭС в авиационных маслах резко ухудшает их прокачиваемость и приводит к полной забивке 
фильтров тонкой очистки масла за считанные минуты работы двигателя даже на свежем масле. Причём 
многоступенчатая очистка масла, предусмотренная конструкцией некоторых ПД, не оказывает существенного влияния 
на данное негативное обстоятельство, создающее угрозу для безопасности полётов.  На данный момент применение 
свинецсодержащего бензина для авиационных ПД является безальтернативным, поэтому требуются решения 
по снижению негативных последствий при его применении. 
 
Ключевые слова: авиация, авиационный бензин, эксплуатационные свойства, тетраэтилсвинец, авиационные 
поршневые двигатели. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Современные тенденции развития гражданской авиации (ГА) показывают стабильное 

увеличение парка ВС малой авиации [1]. Данные ВС оснащаются поршневыми двигателя-
ми (ПД), работающими на авиационном бензине, к которому предъявляются повышенные тре-
бования.  Основными марками авиационного бензина для ГА на данный момент являются рос-
сийский Б-91/115 и американский 100LL. Для задания необходимых эксплуатационных свойств 
в данные бензины добавляется ряд присадок. В качестве антидетонационной присадки приме-
няются свинецсодержащие присадки: в основном, тетраэтилсвинец [2].  

Отдельно стоит отметить, что с начала 90-х гг. прошлого века производство отечествен-
ных марок авиационного бензина было полностью прекращено, а вместе с ним и производство 
тетраэтилсвинца, которое в конечном счёте было утрачено [1, 3]. Таким образом, на протяже-
нии почти двух десятков лет эксплуатанты поршневой авиации нашей страны были вынуждены 
закупать иностранный авиационный бензин по грабительским ценам или в нарушение всех пи-
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саных норм применять на ВС автомобильные бензины. Примерно с середины 10-х гг. производ-
ство одной марки отечественного авиационного бензина (Б-91/115) возобновилось [3]1, однако 
необходимые для производства компоненты, например, антидетонационная присадка (ТЭС) и 
даже соответствующий краситель, приобретаются за рубежом. 

Тетраэтилсвинец (Pb(C2H5)4), применяемый в виде этиловой жидкости, – смертельно 
опасный яд, обладающий выраженным кумулятивным действием, вызывает нарушения цен-
тральной нервной системы, оказывает аллергическое воздействие, относится к 1-му классу 
опасности. Проникает в организм даже через кожу. Предельно допустимая концентрация паров 
ТЭС – 0,005 мг/м3 2,3,4,5[1, 3–6]. ТЭС является веществом, опасным для окружающей среды, в 
связи с чем применение его в автомобильных бензинах в большинстве стран мира запрещено, 
в т. ч. и в России с 2003 г.6 

Однако в авиации данная присадка является необходимым компонентом авиационного 
бензина по ряду причин. Во-первых, это эффективная антидетонационная присадка, обеспечи-
вающая необходимый уровень сортности на богатой смеси. Во-вторых, образующиеся при сго-
рании бензина окислы свинца положительно влияют на противоизносные свойства топлив 
(применительно к деталям цилиндропоршневой группы (ЦПГ)). 

ТЭС оказывает влияние и на прочие эксплуатационные свойства авиационного бензина. 
Влияние ТЭС на стабильность бензина неоднозначно: в одних случаях ТЭС является ка-

тализатором процессов окисления углеводородов, а в других – ингибитором [7]. 
Отрицательное воздействие ТЭС оказывает на нагарообразующие свойства, продукты 

окисления ТЭС кислородом воздуха образуют нерастворимые осадки в бензине, что может вы-
зывать забивку топливных фильтров, продукты сгорания ТЭС негативно влияют на каталитиче-
ские нейтрализаторы и пр. [8]. 

 
ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ 

 
Содержание тетраэтилсвинца в авиационных бензинах приведено в табл. 11,2. 

 

Таблица 1 
Table 1 

Содержание ТЭС в авиационных этилированных бензинах 
TEL concentration in aviation leaded gasoline 

 
Концентрация ТЭС 100LL Б-91/115 
млТЭС/дм3, не более 0,53  
гPb/дм3, не более 0,56  
гPb/кг, не более  2,5 

 

                                                 
1  Ивхимпром начал производство авиационных бензинов марок Б-91/115 и Avgas 100LL [Электронный ресурс] // 

Сделано у нас. 2016. URL: https://sdelanounas.ru/blogs/83489/ (дата обращения 15.12.2019). 
2  ГОСТ Р 55493-2013. Бензин авиационный Avgas 100LL. М.: Стандартинформ, 2014. 15 с. 
3  ГОСТ 1012-2013. Бензины авиационные. М.: Стандартинформ, 2019. 15 с. 
4  Тетраэтилсвинец. Физико-химические свойства и токсичность, механизм токсического действия, клиника, про-

филактика и принципы оказания медицинской помощи [Электронный ресурс] // Хелпикс.Орг-Интернет помощ-
ник. 2017. URL: https://helpiks.org/9-10286.html (дата обращения 25.02.2020). 

5  Отравление тетраэтилсвинцом [Электронный ресурс] // LibTime. 2012. URL: https://libtime.ru/zdorovye/otravlenie-
tetraetilsvincom.html (дата обращения 25.02.2020). 

6  О запрете производства и оборота этилированного автомобильного бензина в Российской Федерации. № 34-ФЗ 
от 22 марта 2003 г. 
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Для объективного сравнения данных табл. 1 следует привести значения концентраций 
ТЭС. Принимая плотность авиабензина 100LL при 20 oC равной 750 кг/м3, получаем 
гPb/кг = 0,75.  

Буквы в маркировке авиационного бензина 100LL означают low lead – с низким содер-
жанием свинца, что в некотором смысле соответствует действительности (различие содержания 
ТЭС по сравнению с бензином Б-91/115 более чем в 3 раза), однако можно говорить о практи-
чески идентичном негативном влиянии указанных марок бензина на окружающую среду, учи-
тывая ядовитость ТЭС, и эксплуатацию авиационных двигателей (что будет показано далее). 

Как известно, поршневые двигатели имеют следующую особенность работы: детали 
ЦПГ работают в условиях высоких неравномерных температурных напряжений и ударных 
нагрузок, при этом нижняя часть поршня работает в условиях жидкостного трения, а верхняя – 
граничного. Сам поршень при работе деформируется и в определённые моменты принимает 
форму овала, вытянутого вдоль оси поршневого пальца. Это обуславливает наличие гарантиро-
ванного (и часто увеличенного) зазора между поршнем и цилиндром. Таким образом, применя-
емый бензин и продукты его сгорания могут попадать в масло, особенно при наличии повы-
шенного износа деталей ЦПГ [9–11]. Соответственно в масло попадает и ТЭС, а также продук-
ты его разложения после сгорания авиационного бензина в камере сгорания.  Этим же фактом 
обусловлен заброс масла в камеру сгорания и, как следствие, значительные расходы масла при 
работе ПД, которые могут составлять до 10 л/ч и даже более. 

Для определения содержания ТЭС в авиационном масле, имеющем различную наработ-
ку, были отобраны пробы из двигателей АШ-62 ИР самолёта АН-2. 

Для оценки состава металлических примесей в авиационных маслах поршневых двига-
телей применялся рентгенофлуоресцентный спектральный метод анализа, реализованный на 
установке АДК «Призма» (рис. 1). АДК «Призма» позволяет проводить количественный и каче-
ственный анализ проб масел на наличие в них металлов с высокой достоверностью и отличается 
простотой пробоподготовки7 [12]. 
 

 
 

 возможность определения 74 элементов 
от Ca до Am;  

 диапазон измеряемых концентраций: 
от 0,1 до 250 г/т;  

 пределы относительной погрешности 
измерений концентрации: от 5 до 20 % 
в зависимости от концентрации 
  

 
Рис. 1. Общий вид АДК «Призма» и его основные параметры 
Fig. 1. The general view of ADC «Prizm» and its main properties 

 
 
 

Рентгенофлуоресцентные спектральные анализы проб авиационного масла из поршне-
вых двигателей показали значительное содержание в них свинца (табл. 2). Источником свинца 
                                                 
7  Автоматизированный диагностический комплекс «АДК ПРИЗМА» [Электронный ресурс] // Южнополиметалл-

холдинг-разработка и производство аналитического оборудования. 2018. URL: 
http://www.analizator.ru/production/xrfa/adc-prizma/ (дата обращения 12.12.2019). 
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в масле является ТЭС из авиационного бензина. При этом значительной разницы по этому па-
раметру в зависимости от марки применяемого авиационного бензина не наблюдалось. 

Из табл. 2 видно, что наличие в пробах свинца может быть значительным даже при экс-
плуатации двигателей на свежем масле. Это может объясняться тем, что при замене масла 
в соответствии с регламентом авиационные ПД не промываются. Какой-либо зависимости 
наличия Pb в пробах работающего масла от наработки масла также не обнаружено – оно значи-
тельно при любых наработках. 

Наличие свинца в пробах масла ухудшает прокачиваемость масла и его фильтруемость. 
В присутствии свинца масло чернеет и образует сгустки. 

Таблица 2 
Table 2 

Содержание свинца в пробах масла из поршневых двигателей 
с различной наработкой масла 

Lead concentration in the oil samples of piston engines with various oil operating time 
 

№ про-
бы 

Наработка двигателя АШ-62ир на масле 
МС-20, ч 

Fe, 
г/т 

Pb,
г/т 

Cu, 
г/т 

Zn, 
г/т 

Cr, 
г/т 

Ag,
г/т 

Zr,
г/т 

1 1,5 1,76 8,19 1,7 0,31 - - - 

2 100 1,29 8,81 0,67 - 0,21 2,62 - 

3 2 1,24 1,91 0,82 - - - - 

4 2 2,02 3,09 0,72 - - - 0,67

5 100 1,73 2,67 0,81 0,23 0,25 - - 

 
Масляные фильтры тонкой очистки поршневых двигателей, размер ячеек которых со-

ставляет от 10 до 25 мкм в зависимости от вида применяемого фильтра, забиваются при работе 
на таком масле практически мгновенно (рис. 2–3)8, и загрязнённое масло продолжает подавать-
ся в двигатель через перепускные клапаны в обход фильтров, что негативно сказывается на без-
опасности полётов. При этом следует отметить, что в маслосистемах авиационных ПД отсут-
ствуют сигнализаторы забивки ФТО. В них могут быть установлены лишь датчики измерения 
перепада давления с соответствующим указателем в кабине пилота. Данный факт затрудняет 
регистрацию забивки ФТО экипажем. 

Также стоит отметить, что ТЭС в виде этиловой жидкости, растворённой в объёме топ-
лива, не вызывает проблем с прокачиваемостью топлива через топливные ФТО,  размер ячеек 
которых составляет от 10 до 25 мкм в зависимости от применяемого фильтра, и тем более не 
вызывает их забивки. Забивку фильтров вызывают только продукты окисления или разложения 
ТЭС после его сгорания. В рассматриваемом случае  это продукты разложения – диокись свин-
ца (PbO2) – в составе прочих продуктов сгорания и окисления авиационного бензина, что явля-
ется неизбежным при применении авиационных бензинов с ТЭС. 

В конструкции маслосистем ПД может применяться многоступенчатая очистка масла, 
заключающаяся в том, что масло перед попаданием в фильтр тонкой очистки проходит предва-
рительную очистку в центрифуге. Центрифугирование масла перед фильтром в указанных об-
стоятельствах очевидно имеет некоторое положительное действие, т. к. значительное количе-
                                                 
8  АН-2 «Кукурузник»: Замена масла, проверка фильтров и чистка центрифуги двигателя АШ-62ИР [Электронный 

ресурс] // Capfa.Ru- ремонт, тюнинг и эксплуатация техники. 2019. URL: https://capfa.ru/1460-an-2-zamena-masla-
proverka-filtrov-i-chistka-centrifugi-dvigatelja-ash-62ir.html (дата обращения 03.03.2020). 
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ство довольно крупных частиц (от 50 мкм) в течение некоторого промежутка времени оседает 
на стенках центрифуги. Однако практика показывает, что центрифугирование не предотвраща-
ет забивку ФТО, а при наличии факта забивки ФТО не может являться самостоятельной эффек-
тивной системой очистки масла от загрязнений (взамен ФТО). 

 

 
 

Рис. 2. Фильтр МФМ-25 после 1,5 часов работы двигателя 
Fig. 2. MFM-25 filter after 1.5 hours of engine operation 

Рис. 3. Центрифуга ТЦМ-25 после 100   часов 
работы двигателя 

Fig. 3. TCM-25 centrifuge after 100 hours of engine 
operation 

 
Указанные факты также указывают и на токсичность масла, применяемого в авиацион-

ных поршневых двигателях, соответственно к вопросам охраны окружающей среды и произ-
водственной безопасности при эксплуатации маслосистем авиационных ПД должны предъяв-
ляться соответствующие повышенные требования. 

Пути решения данной проблемы могут быть различными, в т. ч.: 
1. Замена антиденотационной присадки к авиационному бензину [1, 2]. 
2. Изменение регламента замены масла, замены (очистки) фильтров тонкой очистки и 

очистки центрифуги (при ее наличии), введение в регламент периодической промывки 
поршневого двигателя при замене масла. 

3. Изменение конструкции фильтроэлементов или системы фильтрации авиационного 
масла. 

4. Переход на альтернативные виды топлива9,10 [13–23] и пр. 
Любой из указанных путей потребует значительных временно-трудовых и экономиче-

ских затрат, однако является необходимым для обеспечения безопасности полетов ВС, обору-
дованных ПД, и экологичности данных двигателей. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
1.  Анализ свойств применяемого в авиационных бензинах антидетонатора ТЭС показы-

вает ряд его недостатков, влияющих в т. ч. на ресурс деталей ПД и на безопасность полётов ВС.  
2. Эксперименты показали, что вне зависимости от наработки масла на ПД, содержание 

свинца в его пробах является значительным, что вызывает забивку ФТО за считанные минуты 
                                                 
9  Ту-155 [Электронный ресурс] // Ютуб. 2010. URL: https://www.youtube.com/watch?v=yvgOLapNubI (дата обраще-

ния 01.07.2019). 
10  Федченко И.А. Аналитический отчет. Основные тенденции развития рынка биотоплива в мире и России за 2000–

2012 годы [Электронный ресурс] // Портал-Энерго. 2013. URL: http://portal-energo.ru/articles/details/id/706 (дата 
обращения 25.03.2019).       
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работы двигателя и загрязнённое масло начинает циркулировать по системе в обход ФТО через 
систему перепуска. 

3. Отмечена актуальность замены ТЭС на иные присадки-антидетонаторы, а также обо-
значены прочие возможные пути решения проблем загрязнения маслосистемы продуктами 
окисления и разложения ТЭС. 
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ABSTRACT 

 
A steady trend of expanding the small aircraft fleet equipped with piston engines is observed today. Special fuel (aviation gasoline 
with specified operational properties) for aircraft piston engines (PE) ensuring their stable operation in all modes and under all 
operating conditions is used. The indicators of aviation fuels operational properties including gasoline are achieved by means of 
adding special additives. One of these additives is an anti-knock additive – tetraethyl lead (TEL) that is added into the fuel in a 
certain amount in an ethyl liquid form. Despite the excellent TEL properties as an anti-knock additive, it also has a number of 
significant disadvantages. From the point of view of aircraft engine operation, it is noted that the TEL combustion products 
(decomposition) that are not effectively removed from the combustion chamber, enter the oil system in a significant amount, 
causing fine oil filters clogging. The article notes that even a small content of TEL decomposition products in aviation oils 
deteriorates dramatically their pumping capacity and leads to complete fine oil filters clogging for few minutes of engine operation, 
even on fresh oil. Moreover, the multi-stage oil cleaning stipulated by the design of some PE does not have a significant impact on 
this negative factor posing a threat to flight safety. These days the lead-containing gasoline use for aviation PE has no alternative, so 
solutions to reduce the negative consequences while applying are required. 
 
Key words: aviation, aviation gasoline, operational properties, tetraethyl lead, aviation piston engines. 
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ОБОСНОВАНИЕ СООТНОШЕНИЯ БИОТОПЛИВА И КЕРОСИНА 
В СМЕСИ ДЛЯ ЕЁ ПРИМЕНЕНИЯ В КАЧЕСТВЕ АВИАТОПЛИВА 
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На сегодняшний день активно развиваются технологии по производству альтернативных видов топлива и по разработке 
двигателей на иных принципах работы, что обусловлено как ужесточением экологических требований ИКАО 
(Международная организация гражданской авиации) по вредным выбросам в атмосферу и истощением 
невозобновляемых ресурсов, так и интересами стран – импортёров нефти. К качеству авиационных топлив 
предъявляются жёсткие требования, связанные с обеспечением надёжности авиационной техники и безопасности 
полётов. Ужесточение требований к показателям качества неизбежно приводит к удорожанию топлива, поэтому 
на сегодняшний день мы можем наблюдать некоторые послабления в отечественных и иностранных нормативных 
документах к некоторым показателям качества авиационных топлив, например, к показателям низкотемпературных 
свойств. Отсюда следует, что применение нефтяных топлив рано или поздно станет нецелесообразным. Технологии 
производства синтетических и биологических топлив из различных видов сырья позволяют получить топливо с близкими 
показателями качества к традиционному керосину, но полностью его заменить пока не удаётся. Поэтому сегодня 
рассматривается вопрос применения альтернативных топлив в смеси с нефтяным керосином в различных пропорциях. 
Остаётся открытым вопрос: в какой пропорции возможно применять смеси альтернативного топлива с керосином на ВС 
без всевозможных негативных последствий для их эксплуатации. На основании известных зависимостей в работе 
предложена математическая модель для расчёта некоторых эксплуатационных показателей топлива, двигателя и ВС 
в зависимости от пропорции смешивания альтернативного топлива и керосина. На основании проведённых расчётов 
обосновано наиболее рациональное соотношение нефтяного керосина и топлива SPK как с точки зрения необходимых 
эксплуатационных свойств, так и с точки зрения экономической целесообразности. 
 
Ключевые слова: эксплуатационные свойства, биотопливо, топливная смесь, показатели качества топлива, 
синтетический керосин. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
На сегодняшний день во многих странах мира активно проводятся работы по разработке 

альтернативных видов топлива и силовых установок на иных принципах работы. Это рано 
или поздно позволит отказаться от применения в качестве основного топлива на ВС нефтяного 
керосина. На современном этапе развития производства альтернативных авиатоплив предпочте-
ние отдаётся производству синтетических авиакеросинов. При этом ведутся также работы 
по созданию конкурентноспособных биокеросинов, широкое применение которых в будущем 
обосновано истощением невозобновляемых ресурсов: нефти и газа [1]. 

Получены различные синтетические и биологические топлива, имеющие различные по-
казатели качества, всевозможные преимущества и недостатки как относительно друг друга, 
так и относительно нефтяного топлива, однако применение некоторых видов этих топлив 
в авиационной промышленности уже осуществляется1 [2–10]. Ещё в октябре 2009 г. министр 
ВМС США Рэй Мабиус заявлял, что к 2020 году доля альтернативного топлива, применяемого 
военно-морскими силами, должна составлять не менее 50 процентов от общего потребляемого 

                                                 
1  Самолёты Ан-32 ВВС Индии переводят на биотопливо [Электронный ресурс] // Военное обозрение. 2019. URL: 

https://topwar.ru/158269-samolety-an-32-vvs-indii-perevodjat-na-biotoplivo.html (дата обращения 20.03.2020). 
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объёма и на такое топливо будут переведены все авиационные и корабельные части2,3,4. Пол-
ным ходом осуществляются летные испытания и сертификация ВС по допуску к применению 
на них альтернативных топлив. 

Стоит отметить, что безоговорочным лидером в разработке альтернативных видов топ-
лива когда-то была и наша страна. В результате реализации Постановления ЦК КПСС и Совета 
Министров СССР 1981 г. «Об использовании газа на транспорте» в 1987 г. первый опытный 
полёт совершил вертолёт Ми-8ТГ на газовом топливе5, а в 1988 г. – самолёт Ту-155, в качестве 
топлив применялись водород и природный газ6. 

Одним из сертифицированных авиационных альтернативных топлив является синтети-
ческий авиакеросин SPK (FT-SPK), который производится из угля, природного газа или био-
массы по усовершенствованной технологии Фишера-Тропша в соответствии со стандартом 
ASTM D 7566-09. Применяется данный авиакеросин в смеси c авиационным нефтяным топли-
вом Jet A-1 [7, 9]. Стандарт ASTM D 7566-09 предусматривает применение данного топлива 
в смеси с керосином Jet A-1 в максимальной пропорции 50:50. 

 
ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ 

 
Представляет практический интерес теоретическая оценка влияния содержания синтети-

ческого (биологического) топлива SPK в топливе Jet A-1 на некоторые эксплуатационные ха-
рактеристики ВС. Известно [5, 7], что биотопливные смеси имеют отличные от нефтяного керо-
сина физико-химические свойства. Применение биосмеси в камере сгорания влияет на рабочий 
процесс ГТД [11, 12]. Изменение теплоты сгорания приводит к изменению удельного расхода 
топлива, тяги ГТД и пр. [13]. 

Сравнительные данные некоторых показателей качества топлив SPK, Jet A-1 и ТС-1 
представлены в табл. 1 [7]. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Сравнительные данные показателей качества образцов нефтяных керосинов и SPK 

Comparative data of oil kerosene and SPK samples quality indicators 
 

Характеристики топлива ТС-1 Jet A-1 100 % SPK 
1 2 3 4 

плотность при 15 ˚С, кг/м3 786,0 814,8 759,9 
фракционный состав: 
10 % отгона, ˚С 
98 % отгона, ˚С 

150,0 173,8 158,6 
250,0 259,8 220,9 

                                                 
2  Американские военные перейдут на альтернативное топливо [Электронный ресурс] // Lenta.ru. Наука и техника. 

2010. URL: https://lenta.ru/articles/2010/11/23/biofuels/ (дата обращения 20.03.2020). 
3  Американцы испытали самолет на чистом биотопливе [Электронный ресурс] // Новости ВПК. Lenta.ru. 2012. 

URL: https://vpk.name/news/78411_amerikancy_ispytali_samolet_na_chistom_biotoplive.html (дата обращения 
20.03.2020). 

4  Самолет впервые полетел на 100-процентном биотопливе [Электронный ресурс] // N+1. 2016. 
URL: https://yandex.ru/turbo?text=https%3A%2F%2Fnplus1.ru%2Fnews%2F2016%2F09%2F20%2Fbio (дата обра-
щения 20.03.2020). 

5  Многоцелевой вертолет Ми-8ТГ [Электронный ресурс] // Авиару.рф – интернет-музей российской авиации. 2012. 
URL: http://авиару.рф/aviamuseum/aviatsiya/sssr/vertolety/vertolety-kb-milya/mnogotselevoj-vertolet-mi-8/mnogotsele 
voj-vertolet-mi-8tg/ (дата обращения 15.03.2020). 

6  Ту-155 [Электронный ресурс] // Ютуб. 2010. URL: https://www.youtube.com/watch?v=yvgOLapNubI (дата обраще-
ния 01.07.2019). 
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Продолжение табл. 1 
Continuance of Table 1 

 
1 2 3 4 

низшая теплота сгорания, МДж/кг 43,2 43,1 43,8 
объемная теплота сгорания, МДж/м3  х 103 33,9 35,1 33,2 
объемная доля ароматических углеводородов, % 17,0 18,3 0,5 
кинематическая вязкость при минус 20 ˚С, сСт 4,3 4,7 3,5 
массовая доля общей серы, % 0,17 0,19 0,0 
высота некоптящего пламени, мм 26,0 22,0 40,0 
содержание водорода, % 14,0 13,7 15,3 
содержание углерода, % 86,0 86,1 84,6 
соотношение водород / углерод 0,16 0,16 0,18 

 
Используя данные в табл. 1, возможно рассчитать некоторые важные эксплуатационные по-

казатели и дать качественную оценку смеси нефтяного керосина с синтетическим (биологическим) 
[14–19]. 

На рис. 1 и 2 показаны зависимости плотности (ρ) и массовой теплоты сгорания (Hu) 
топливной смеси Jet A-1 и SPK от её состава. Для оценки энерговооружённости ВС применяют 
показатель объёмной теплоты сгорания (Hv), которая рассчитывается как произведение массо-
вой теплоты сгорания на плотность топлива (рис. 3). Практически в прямой зависимости от по-
казателей ρ и Hv находится дальность полёта ВС (рис. 4). 

 

Рис. 1. Зависимость плотности смеси топлива от её состава 
Fig. 1. Dependence of the fuel mixture density on its composition 

 

 
Рис. 2. Зависимость массовой теплоты сгорания смеси топлива от её состава 

Fig. 2. Dependence of the fuel mixture mass heat of combustion on its composition 
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Рис. 3. Зависимость объемной теплоты сгорания смеси топлива от её состава 

Fig. 3. Dependence of the fuel mixture volumetric heat of combustion on its composition 

Рис. 4. Зависимость дальности полёта ВС от состава топлива 
Fig. 4. Dependence of the aircraft range on the fuel composition 

 
Зная элементный состав топлива и массу окислителя, необходимого для полного окисле-

ния (сгорания) этих элементов (табл. 2), и учитывая, что в качестве окислителя в авиационных 
двигателях применяется кислород воздуха, можно рассчитать секундный расход массы воздуха 
с окислителем: 
 

଴ܮ  = 4,33 ∙ оܩ = 4,33 ∙ (2,66݃஼ + 7,94݃ு + ݃ௌ), 
 

где ܩо – секундный расход массы окислителя, кг/с; 
4,33 – коэффициент, учитывающий массу потребного воздуха, исходя из содержания в нём 
кислорода, равного 0,232 кгкислорода/кгвоздуха; ݃஼, ݃ு, ݃ௌ – массовые доли основных элементов топлива: углерода, водорода и серы. 

 
Таблица 2 

Table 2 
Масса окислителя, необходимая для полного окисления (сгорания) элементов топлив 

(стехиометрическое соотношение) 
The mass of the oxidant necessary for the complete oxidation (combustion) of fuel elements 

(stoichiometric ratio) 
 

Реакция Расход кислорода, кг Расход воздуха, кг ܥ + ܱଶ → ଶܪ ଶ ≈ 2,66 ≈ 11,52ܱܥ + 0,5 ∙ ܱଶ → ܵ ଶܱ ≈ 7,94 ≈ 34,38ܪ + ܱଶ → ܱܵଶ ≈ 1,00 ≈ 4,33 
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Иначе ܮ଴ также называют стехиометрическим коэффициентом – соотношением окисли-
теля к топливу, при котором химическая реакция окисления (горения) происходит без остатка. 
Ясно [16–18, 20, 21], что стехиометрический коэффициент зависит от соотношения углерод-
водород в топливе и после простых преобразований, пренебрегая массовой долей серы (݃ௌ) 
в топливе, может быть рассчитан по формуле: 

଴ܮ  = (83 ݃஼ + 8݃ு)/߰ைమ, 
 

где ܮ଴ – стехиометрический коэффициент, кгтоплива /кгвоздуха; ݃஼ и ݃ு – массовая доля углерода и водорода в топливе; ߰ைమ – массовая доля окислителя (кислорода) в воздухе, равная 0,232. 
Реальный состав смеси при работе авиационного ГТД отличается от стехиометрическо-

го. Избыток окислителя по отношению к его массе в стехиометрической смеси оценивают ко-
эффициентом избытка воздуха: 

 
ߙ  оܮ) /оܩ  = ∙  ,(тܩ

 
где ܩт – секундный расход массы топлива, кг/с, принимаем равным 4000 т/ч. 

Для современных ГТД значение коэффициента ߙ лежит в диапазоне от 0,85 (богатая 
смесь, избыток топлива) до значений свыше 1,25 (бедная смесь, избыток воздуха). 

В зависимости от стехиометрического коэффициента и соотношения углерод-водород 
может быть рассчитан расход массы газа через двигатель. 

Секундный расход массы газа через двигатель: 
 

гܩ  = тܩ +  ,оܩ
 

где ܩо – секундный расход массы окислителя, кг/с. 
Отсюда получаем формулу для расчёта массы газа: 
гܩ  = тܩ ∙ (1 + ߙ ∙ (оܮ = тܩ ∙ ൤1 + ߙ ∙ 1 + 2݃ு0,087 ൨. 
 
Зависимость потребной массы газа от состава смеси топлива в абсолютных значениях 

и в процентах показана на рис. 5, 6. 
 

Рис. 5. Расход газа в зависимости от состава топлива 
Fig. 5. The gas consumption depending on the fuel composition 
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Рис. 6. Расход газа в зависимости от состава топлива 

Fig. 6. The gas consumption depending on the fuel composition 
 
 
От элементного состава топлива, влияющего на вредные выбросы [22], и стехиометриче-

ского коэффициента зависит и температура продуктов сгорания, которая приближённо может 
быть оценена по формуле: 

 
 Тг =  ுೠ஼೛೘∙(ଵା௅బ), 

 
где Тг – температура продуктов сгорания, К/кг; ܥ௣೘– средняя изобарная теплоёмкость продуктов сгорания, кДж/(кг·К). 

Изменение температуры продуктов сгорания в зависимости от состава топливной смеси 
в абсолютных значениях и в процентах показано на рис. 7, 8. 

 
 

Рис. 7. Температура продуктов сгорания смеси топлива в зависимости от её состава 
Fig. 7. Temperature of the combustion products of the fuel mixture depending on its composition 
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Рис. 8. Температура продуктов сгорания смеси топлива в зависимости от её состава 
Fig. 8. Temperature of the combustion products of the fuel mixture depending on its composition 

 
Богатая смесь применяется во время запуска двигателя и может наблюдаться на взлёт-

ном режиме, в целом, на всех расчётных режимах работа осуществляется на бедной смеси. Во-
первых, изменяется состав продуктов сгорания – обеспечивается полнота окисления топлива, 
во-вторых, снижается температура продуктов сгорания в соответствии с формулой: 

 Тг =  ுೠ஼೛೘∙(ଵାఈ∙௅బ). 
 
Снижение температуры газа за счёт обеднения смеси на сегодняшнем этапе развития 

техники является необходимым условием сохранения ресурса горячих частей двигателя. 
Оценим потребное значение коэффициента ߙ в зависимости от состава смеси топлива для 

обеспечения оптимальной температуры продуктов сгорания на выходе из камеры сгорания (рис. 9). 
 

Рис. 9. Потребное значение коэффициента ߙ в зависимости от состава смеси топлива 
для обеспечения оптимальной температуры продуктов сгорания на выходе из камеры сгорания 

Fig. 9. The required value of the coefficient ߙ depending on fuel mixture composition to ensure the optimum 
temperature of the combustion products at the outlet of the combustion chamber 

 
На рис. 10 показана оценка влияния состава смеси топлива на его вязкость. 
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Рис. 10. Зависимость кинематической вязкости топливной смеси в зависимости  
от её состава 

Fig. 10. Dependence of the fuel mixture kinematic viscosity depending on its composition 
 
Наконец, важным показателем является цена заправляемого топлива. Любая вновь осва-

иваемая марка топлива имеет высокую стоимость. Так, стоимость топлива SPK на сегодняшний 
день составляет порядка 100 тыс. руб. за тонну, а цена традиционного керосина – вдвое меньше. 
Несложно оценить стоимость полной заправки ВС в зависимости от состава смеси топлива 
(рис. 11). 

 

Рис. 11. Зависимость стоимости полной заправки ВС от состава смеси топлива 
Fig. 11. Dependence of the full refueling aircraft cost on the fuel mixture composition 

 
 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
 

1. Снижение плотности авиационного топлива при добавлении синтетического керосина 
SPK приводит к снижению энерговооружённости ВС и, соответственно, сокращает дальность 
его полёта. Если принять во внимание изменение плотности в зависимости от температуры, 
сокращение дальности полёта при применении 100 % SPK может достигать более 10 %. 

2. Увеличение содержания синтетического керосина SPK в авиационном керосине 
уменьшает соотношение С/H, что приводит к существенному росту потребного расхода газа 
через двигатель, и, как следствие, к увеличению его размеров и массы. 
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3. Увеличение содержания синтетического керосина SPK (выше 7 %) в авиационном ке-
росине приводит к росту температуры продуктов сгорания, что требует увеличения коэффици-
ента избытка воздуха. 

4. Уменьшение кинематической вязкости авиационного топлива с увеличением содержания 
SPK положительно сказывается на прокачиваемость и тонкость распыла топлива, однако при сни-
жении данного значения до критического (примерно менее 1,3 сСт) при увеличении температуры 
могут быть потеряны смазывающие свойства топлив, тем более, учитывая, что подавляющее боль-
шинство синтетических и биотоплив обладают низкой смазывающей способностью.  

5. Проведённые расчёты показали, что наиболее целесообразно применять в качестве 
авиатоплива для ГТД смесь SPK и Jet A-1 в соотношении 1:1, что обусловлено получением 
наиболее приемлемых эксплуатационных свойств такой смеси и не потребует внесения измене-
ний в конструкцию авиационных двигателей. 
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SUBSTANTIATION OF THE RATIO OF BIOFUEL AND KEROSIN 
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ABSTRACT 

 
Today, technologies for the production of alternative fuels and for the development of engines on different operating principles are 
actively developing, due to both the tightening of the environmental requirements of ICAO (International Civil Aviation 
Organization) for harmful emissions into the atmosphere and the depletion of non-renewable resources, and the interests of the oil 
importing countries. Strict requirements are imposed on the quality of aviation fuels related to ensuring the reliability of aviation 
technology and flight safety. Requirement toughening for quality indicators will inevitably lead to higher fuel prices, so today we 
can observe some concessions in domestic and foreign regulatory documents to certain quality indicators of aviation fuels, for 
example, to indicators of low-temperature properties. It follows that the use of petroleum fuels will sooner or later become 
inappropriate. Technologies to produce synthetic and biological fuels from various types of raw materials make it possible to obtain 
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fuel with close quality indicators to traditional kerosene, but it has not yet been completely replaced. Therefore, today we are 
considering the use of alternative fuels in a mixture with petroleum kerosene in various proportions. The question remains open: in 
what proportion is it possible to use mixtures of alternative fuel with kerosene on the aircraft without any negative consequences for 
their operation. Based on the known dependencies, a mathematical model is proposed for calculating some operational indicators of 
fuel, engine and aircraft depending on the proportion of mixing alternative fuel and kerosene. In accordance with the calculations, 
the most rational ratio of petroleum kerosene and SPK fuel is substantiated both from the point of view of the necessary operational 
properties and from the point of view of economic feasibility. 
 
Key words: operational properties, biofuel, fuel mixture, fuel quality indicators, synthetic kerosene. 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ДОЛГОВЕЧНОСТИ ОБРАЗЦОВ,  

МОДЕЛИРУЮЩИХ ПРОДОЛЬНЫЕ  И  ПОПЕРЕЧНЫЕ СТЫКИ 
ФЮЗЕЛЯЖА САМОЛЕТА МС-21  

 
В.К. ХАРИНА1 

1Московский государственный технический университет гражданской авиации, 
г. Москва, Россия 

 
Поддержание летной годности воздушных судов осуществляется рядом мероприятий, гарантирующих безопасную 
эксплуатацию. ЦАГИ, СибНИИА, ГосНИИГА и другие организации, обладающие высокоэффективной лабораторной 
базой, проводят испытания и исследования конструкций и элементов конструкций для установления или продления 
ресурса поэтапно. Испытания требуют возможности воссоздания сложных спектров нагружения и могут являться 
длительными и дорогостоящими. Одна из основных проблем, возникающих при испытаниях, оказывается их 
форсирование. Форсирование сокращает время испытаний при сохранении эквивалентности механизмов накопления 
усталостных повреждений и разрушения конструкции при реальном и модельном нагружении. Для каждого этапа на 
oснoве лабoратoрных испытаний, испытаний в прoцессе эксплуатации и прoгнозирования ожидаемых условий 
эксплуатации определяется величина ресурса и срок службы, гарантирующий безопасность полетов. Учитывая 
инфoрмацию о появлении дефектов, накапливаемых нa каждoм этапе, прoвoдятся допoлнительные испытания и 
разрабатываются тeхничеcкие мерoпpиятия, котopые  определяют ресурс и сpoк службы авиакoнстpукции или элементов 
конструкции, выявляются недостатки пpoeктирования, изготовлeния, техничeского oбслуживания и peмонта. Одним из 
ключевых вопросов является механика разрушения, на которых основывается оценка живучести авиаконструкций. 
Механизм усталостного разрушения зависит от многих факторов: эксплуатационной нагрузки или ее модели; 
напряженного состояния, которое возникает во время испытаний; материала, из которого изготовлены элементы 
конструкции. Усталостное разрушение начинается  с появления микротрещин в ослабленном  месте элемента 
конструкции. При действии нагрузок, часто представляющих собой случайный процесс, развитие трещин идет 
достаточно интенсивно и приводит к разрушению конструкции. Для определения долговечности образцов, 
моделирующих продольные и поперечные стыки фюзеляжа самолета МС-21, были проведены теоретические расчеты и 
экспериментальные исследования, что дало возможность судить о соответствии полученных результатов по 
нагруженному отверстию. 
 
Ключевые слова: поддержание летной годности, продление ресурса, долговечность элементов конструкций, 
усталостные разрушения. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Задача продления ресурса самолета базируется на исследовании живучести и усталост-

ных характеристик силовых элементов авиационных конструкций, а также оценочных 
методов расчетов долговечности элементов конструкции [4]. На основании анализа 
результатов экспериментальных исследований образцов, моделирующих продольные и попе-
речные стыки фюзеляжа самолета МС-21 [5], разработаны методы расчета долговечности 
стыков фюзеляжа. Учитывая действующие напряжения изгиба, иногда превышающие номи-
нальные напряжения в несколько раз, возникает явление геометрической нелинейности – за-
висимости напряжённо-деформированного состояния от уровня нагружения1 [6-14] с увели-
чением концентрации напряжений в месте отверстия. При расчетах и изучении явления кон-
центрации напряжений при плоском напряженном состоянии величина отверстия должна 
быть достаточно малой по сравнению с шириной образца в наименьшем поперечном сечении 
(отношение ширины образца к диаметру отверстия равно 6, диаметр отверстия 5 мм, толщина 
образца 2 мм). В месте заклепочного соединения стыков фюзеляжа исследовались разнооб-
                                                            
1  Авиационный справочник А.С. 1.1.М.001-2012. М.: ОАК, ЦАГИ, 2013. 302 с. 
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разные виды деформированного состояния на образцах, моделирующих продольные и попе-
речные стыки фюзеляжа. Объектами испытаний были образцы (рис.1), изготовленные на Ир-
кутском авиационном заводе (ИАЗ) в соответствии с технологией изготовления элементов 
фюзеляжа самолета МС-21. Продольные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными одно-
срезными поперечными стыками двух пластин внахлест. Объектами испытаний также были 
образцы в виде полосы с центральным отверстием, изготовленные из тех же листов 1163РДТВ 
л. 2.0, что и образцы, моделирующие поперечные стыки. Образцы были выполнены из непла-
кированного листа 1163РДТВ л. 2.0 в виде полосы шириной 30 мм с центральным отверстием 
диаметром 5 и 4 мм вдоль и  поперек проката листов. 1163 РДТВ – современный алюминие-
вый сплав Al-Cu-Mg, прежде всего использующийся для авиации. Из него выполняются 
внешние обшивки крыла, фюзеляжа, стрингеры. Поставляется в виде листов и плит. Для об-
шивки фюзеляжа отечественного гражданского самолета МС-21 1163РДТВ является основ-
ным. По сравнению с другими сплавами 1163РДТВ обладает повышенной выносливостью и 
более высокой вязкостью разрушения. Применение полуфабрикатов из этого материала га-
рантированно обеспечивает ресурс планера перспективных самолетов гражданского назначе-
ния более 60000 летных часов, что составляет 40 лет срока службы. Для того, чтобы миними-
зировать количество стыков по окружности фюзеляжа листы из  1163РДТВ выполняются 
больших габаритных размеров, чем серийно выпускаемые. Улучшение характеристик осу-
ществляется с помощью твердой регламентированной плакировки. 

 
ОБЪЕКТ ИСПЫТАНИЙ И МЕТОДОЛОГИЯ  ИССЛЕДОВАНИЙ 

  
Изучение влияния на долговечность стыков фюзеляжа толщины листов сопровождалось 

исследованием влияния на ресурс крепежных элементов. 
Объектами испытаний были образцы, изготовленные на Иркутском авиационном за-

воде (ИАЗ) в соответствии с технологией изготовления элементов фюзеляжа самолета МС-21. 
Продольные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными односрезными поперечными 

стыками двух пластин внахлест. Направление проката – поперечное. 
Поперечные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными односрезными поперечными 

стыками двух   пластин   на   накладке.   Направление   проката   пластин   (обшивки) – долевое, 
накладки – поперечное.  

Образцы в виде полосы с центральным отверстием. Испытания выполнялись в соответ-
ствии с программами усталостных испытаний образцов стыков фюзеляжа самолета  МС-21 
для обеспечения заданного ресурса планера самолета на базе ФГУП «ЦАГИ». 

 
 

 
 

Рис. 1. Образец 8.012 
Fig. 1. Sample 8.012 

 
Нагружение образцов проводилось синусоидальной отнулевой нагрузкой, частота  цик-

лов нагружений устанавливалась 3÷5 Гц. Испытания проводились до окончательного раз-
рушения. 
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Максимальные величины нагрузок были заданы по напряжениям и значениям толщины  
t и ширины W образца: 
 Pmax = ࢓࣌ах  ∙ t ∙W. 

 
Результаты испытаний представлены в табл. 1.  
 

Таблица 1  
Table 1  

Долговечность образцов из 1163РДТВ 
Durability of samples from 1163RDTV 

 

Обозначение 
образца НВ d 

мм B/d ߙఙ ߪмах нетто ߪмах неттоприв  
кгc/мм2 

Ñ 
цикл SlgN n 

шт. 

8.012 L-T 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 273 370 0.174 5 
8.021 T-L 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 246 100 0.176 5 
8.022 L-T 4.0 7.5 2.65 12.00 12.34 >479 000 - 5 

0.011 T-L 4.0 7.5 2.65 
20.00 20.56 44 990 0.016 4 
12.00 12.34 313 160 0.140 6 

0.012 L-T 5.0 6.0 2.58 
20.00 20.00 42 680 0.077 5 
12.00 12.00 408 280 0.160 5 

0.021 T-L 5.0 6.0 2.58 
20.00 20.00 49 230 0.032 4 
12.00 12.00 250 370 0.101 6 

0.022 L-T 4.0 7.5 2.65 
20.00 20.56 42 820 0.057 5 
12.00 12.34 255 020 0.099 5 

8.012 & 0.012 L-T 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 411 270 0.184 9 
8.021 & 0.021 T-L 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 266 910 0.179 11 
8.022 & 0.022 L-T 4.0 7.5 2.65 12.00 12.34 307 350 0.128 10 

 
В таблице использованы обозначения: 
НВ – направление вырезки образца из листа (L-T – вдоль проката, T-L – поперек проката); 
B – ширина образца; 
d – диаметр отверстия; 
прив
мах нетто -ఙB/d=6 – максимальное напряжение нетто образца с произߙ/ఙߙ ∙ max неттоߪ =

вольным значением B/d, приведенное к максимальному напряжению нетто образца с B/d=6 ; 
Ñ – среднее значение долговечности (антилогарифм среднего значения логарифма дол-

говечности); 
SlgN  – рассеяние логарифма долговечности; 
n – количество испытанных образцов. 
Кривая усталости материала [4] при отнулевом нагружении аппроксимировалась степен-

ной зависимостью в виде: 
 

    lg N C m lg    , 
 

где C и m – экспериментальные константы.  
Отклонения максимальной и минимальной нагрузок от заданного значения в данных ис-

пытаниях на испытательных машинах не превышали 1.5% максимальной нагрузки Pmax. 
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Образцы вырезались как вдоль, так и поперек проката листов. 
Как видно по кривым усталости (рис. 2, 3), полученные значения долговечностей для об-

разцов-свидетелей (аналогичных реальному объекту, изготовленных из того же материала, по 
такой же технологии, что фюзеляж самолета МС-21, для испытаний и определения долговечно-
сти) заметно ниже долговечностей, анонсируемых в Авиационном справочнике [2]. 

 

 
 

Рис. 2. Кривые усталости образцов-свидетелей в виде полосы с отверстием  
из листа 1163РДТВ л.2.0 вдоль проката 

Fig. 2. Fatigue curves of witness-samples in the form of a strip with a hole  
from sheet 1163RDTV l.2.0 along the rolled metal 

 

 
 

Рис. 3. Кривые усталости образцов-свидетелей в виде полосы с отверстием  
из листа 1163РДТВ л.2.0 поперек проката 

Fig. 3.  Fatigue curves of witness-samples in the form of a strip with a hole  
from sheet 1163RDTV l.0.0 across the rolled metal 
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max нетто, кгс/мм2

N, цикл

- 0.021

- 8.021

- 0.011

104 2                      4 6    8     105 2       4          6  

18

16
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8

22

20

24

Образцы-свидетели
Э21.5300.0.011.OAS
Э21.5300.0.021.OAS
Э21.5300.8.021.OAS

1163РДТВ л.2.0 поперек проката
B/d=6; B=30 мм; =2.6

R=0; f=3 Гц

1163РДТВ л.1.8-4 поперек проката;R=0;   
Авиационный справочник [2]
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Значения констант кривой усталости [11] (брутто), использованные далее в расчётах, 

приведены в табл. 2. 
 

Таблица 2 
Table 2  

Параметры кривых усталости материала 1163РДТВ л.2,0 
The parameters of the material fatigue curves 1163RDTV l.2.0 

 
Направление вырезки образца C m 

Вдоль проката 9.749 4.17 
Поперек проката 9.065 3.58 

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ НАПРЯЖЕННОГО СОСТОЯНИЯ 

 
Расчет напряжённого состояния соединения выполнен с помощью разработанного  

в ЦАГИ программного комплекса для расчета напряженного состояния и оценки долговечности 
до разрушения соединений элементов авиационных конструкций.  

Соединяемые элементы рассматриваются как стержни, работающие на растяжение и из-
гиб. Разработанная методика позволяет определять напряженное состояние соединений с уче-
том зависимости напряженного состояния от уровня нагружения, то есть геометрической нели-
нейности, с высокой точностью и быстродействием; позволяет определять матрицу податливо-
сти болтов и заклепок [6] с учетом влияния осевой затяжки, жесткости головок (гаек), техноло-
гии установки и деформаций сдвига крепежа. 

 
ТЕОРЕТИЧЕСКИЕ РАСЧЕТЫ И ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 

КОНЦЕНТРАЦИИ   НАПРЯЖЕНИЯ 
 

 Xарактер рaспредeления напряжeний в пoлосе, oслаб-
ленной кpyглым отвеpcтием, и опредeлениe вeличины кoэф-
фициeнта кoнцентpaции напряжeния дается в сooтветствии 
с теopией упругocти. В лабораторных условиях МГТУ ГА 
проводились эксперименты с подобными пластинами из 
авиационного материала Д-16 толщиной t = 3,3 мм, шириной 
b = 199,4 мм.  Полоса с круглым отверстием  подвергалась 
растяжению на разрывной испытательной машине типа 
WDW. Тензодатчики, расположенные в разных частях пла-
стины, фиксировали деформацию. В поперечных сечениях, 
удаленных от отверстия, возникают только нормальные 
напряжения. Напряжение вблизи выреза фиксировалось зна-
чительно больше, чем на участке пластины, расположенном 
дальше от выреза [5, 8]. Эпюры, построенные по результатам 
экспериментальных исследований, имеют характерные очер-
тания. По пoказаниям тензoдатчикoв 4÷7 – напряжeния 
в сечeнии АВ рaспределены равнoмеpно, тензодатчики 1÷3 
и 1’÷3′ пoказывaют кoнцентрaцию напpяжений вблизи 
oтверcтия (рис. 4). 

Коэффициентом концентрации напряжений [5] будет 
являться отношение   ࢓࣌ах  ∕  ࣌૙. 

 
 

Рис. 4. Эпюры, построенные 
по результатам экспериментальных 

исследований 
Fig. 4. Plots based on the results 

of experimental studies 
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В ослабленном сечении  ࣌૙ =  (ࢊି࢈) ࢚ࡼ.  
Пpи дeйствии пepeменных нагрузoк мeста концентpации напряжeний являютcя подвер-

женными вoзникнoвeнию усталоcтных трeщин [20], что подтверждается экспериментальными 
данными. 

Поперечные стыки фюзеляжа (рис. 5,  6) имитировались трехрядными односрезными по-
перечными стыками двух пластин на накладке. Для уменьшения изгибных напряжений и при-
ближения условий работы образца к реальной конструкции на образцы при испытаниях уста-
навливали имитатор шпангоута. Направление проката у листов – долевое, у накладок – попе-
речное. Образцы выполнены из листов 1163РДТВ л. 2.0 и 2.5. 

 
 

 
 

Рис. 5. Образец поперечного стыка фюзеляжа на заклепках 
Fig. 5. Sample of the fuselage cross joint with rivets 

 

 
 

Рис. 6. Образец поперечного стыка фюзеляжа на болт-заклепках 
Fig. 6. Sample of the fuselage cross joint with high locks 

 
 
На рис. 7, 8 приведены характерные изломы поперечных стыков, полученные при испы-

таниях. 
 
 

  
 

Рис. 7. Разрушение   по галтельному переходу, например, образец 8.100 № 1, крепёж – заклёпки ЗУГА 
Fig. 7. Destruction of the fillet, for example, sample 8.100 No. 1, fasteners - rivets ZUGA 
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Рис. 8. Разрушение первого ряда листа по отверстиям под болт-заклёпки и перед замыкающими головками 

болт-заклёпок, листа, например, образец 8.110 № 1, крепёж – болт-заклёпки 5 мм 
 по ОСТ 1 11631 

Fig. 8. Destruction of the sheet first row through the holes for the bolt-rivets and in front of the locking heads of the 
bolt-rivets of the sheet, for example, sample 8.110 No. 1, fasteners – high locks 5 mm according to OST 1 11631 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ  И  ОБСУЖДЕНИЕ  ПОЛУЧЕННЫХ  РЕЗУЛЬТАТОВ 

 
Pаспределeниe напpяжений в зoнах кoнцентрaции  мoжет быть нaйденo мeтодами теopии 

упрyгости или экспеpиментaльными. Tочное решениe подoбных зaдач во мнoгих слyчаях не 
удaется. Поэтoмy кpoме экспepиментальных данныx чаcто пoльзуютcя чиcлeнными метoдами, 
пoзвoляющими полyчить результaты с дoстаточной точнocтью. 

Теopетические paсчеты и экспepиментальные исследoвания пoдтвеpждaют, чтo пpи 
плавнoм измeнении фoрмы и paзмеров тел метoды сопpoтивления матepиалов пoзволяют с 
дoстаточной тoчнoстью оценивaть напpяженно-дефоpмиpoванное cocтояние в любoй тoчке пла-
стины. Но в зoнах с резким измeнениeм фopм и paзмеров тeл, а тaкже в зoнах кoнтактa дeталeй 
проявляется явление концентрации напряжений. В общем случае концентрация напряжений 
зависит от формы и размеров тела, вида концентратора, его размеров и расположения, от харак-
тера нагружения (одноосное растяжение, растяжение по двум направлениям, изгиб). Концен-
трация напряжения оказывает значительное влияние на прочность при переменных, динамиче-
ских и статических нагрузках. Особенно неблагоприятно влияет при динамической нагрузке, в 
силу того, что удельная работа внутренних сил пропорциональна квадрату напряжений и энер-
гия удара концентрируется в ослабленных местах. По результатам испытаний выявлено три ос-
новных типа разрушения: по нагруженному отверстию, по головкам заклёпок и по галтельному 
переходу.  ЦАГИ проведен анализ результатов экспериментальных исследований долговечно-
сти образцов, имитирующих различные варианты стыков фюзеляжа самолета МС-21, сделаны 
выводы, даны рекомендации. 
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DETERMINATION OF DURABILITY OF SAMPLES MODELING  
THE MS-21 FUSELAGE LONGITUDINAL AND CROSS JOINTS 

 
Vera K. Harina1 

1Moscow State Technical University of Civil Aviation, Moscow, Russia 
 

ABSTRACT 
 

Aircraft airworthiness maintenance is carried out by a number of measures guaranteeing safe operation. TsAGI, SibNIIA, GosNIIGA 
and other organizations with a highly-efficient laboratory base conduct tests and studies of structures and structural elements to 
determine or extend the operational life in stages. The tests require the capability to recreate complex loading spectra and they can be 
lengthy and expensive. One of the main problems encountered during testing is its forcing. Forcing reduces the test time while 
maintaining the equivalence of the fatigue damage and structural failure accumulation mechanisms under real and model loading. For 
every stage, the operational life limit and durability, guaranteeing flight safety, are determined on the basis of laboratory tests, 
operation tests and prediction of expected operating conditions. At every stage, information about the emerging defects is 
accumulated, additional tests are carried out and technical measures, determining the aircraft structure or structural elements 
operational life and durability, are developed, and design, manufacture, maintenance and repair deficiencies are identified. One of the 
key issues is the fracture mechanics, which the assessment of the aircraft structures survivability is based on. The fatigue failure 
mechanism depends on many factors: operational load or its model; stress condition that occurs during testing; the material, which 
the structural elements are made of. Fatigue failure begins with the microcracks in the structural element weakened area. Under the 
loads action, often being a random process, the cracks propagation is quite intense and it leads to the destruction of the structure. To 
determine the durability of the samples, modeling the MS-21 fuselage longitudinal and cross joints, theoretical calculations and 
experimental studies were carried out, and it allowed to judge about the compliance of the results obtained by the loaded hole. 
 
Key words: airworthiness maintenance, operational life extension, structural elements durability, fatigue failure. 
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The control system sensors failures can cause the aircraft stability and controllability deterioration. Such failures fast and reliable in-
flight detection and localization allows minimization their consequences and prevention of an accident. Direct application of 
traditional parametric methods for sensors health monitoring with the use of their mathematical models is impossible due to the lack 
of information about the real inputs on their sensitive elements. This leads to the need for the problem of aircraft flight dynamics 
modeling with a high level of uncertainties to be solved, which complicates the application of functional test methods and 
determines the necessity of excessive sensors hardware redundancy. Widely known nonparametric methods either require a prior 
knowledge base, preliminary training, or long-term tuning on a large real flight data volume, or have low selective sensitivity for 
the failed sensors reliable localization. This paper expands the application of the well-known nonparametric failure detection 
criterion, based on the analysis of the linear dependence of the input-output data Hankel matrix columns and solution of the sensor 
failures localizing problem. Necessary and sufficient solvability conditions are given, the structure and the criterion values are 
determined in an analytical form before and after the failures occurrence. The proposed method does not require functional or 
hardware redundancy, prior information about the parameters of mathematical models and their stability, identification, 
observation, or prediction problems solution. The efficiency of the method is shown on the Boeing 747–100/200 longitudinal 
model example. Fast tuning, fast response and selective sensitivity of the developed algorithms are noted. 
 
Key words: aircraft, control system, sensors, health monitoring, localization and detection failure, parametric uncertainty, 
nonparametric method. 

 
INTRODUCTION 

 
The necessity of aircraft operations safety improvement determines the relevance of developing 

algorithms which are able to detect onboard equipment and systems failures. Sensors direct and feed-
back aircraft control system connections failure, as a rule, cause changes in the structure of the aerody-
namic relations of the aircraft, which may lead to deterioration of the aircraft stability and controllabil-
ity characteristics. Rapid and reliable detection and localization of sensor failures in their technical 
condition monitoring process allows you to minimize undesirable consequences and take in-time 
measures to prevent an accident. 
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All methods for detecting and localizing technical systems failures can be conditionally divided 
into two large groups [1–18]: parametricor model-based and nonparametric (parameter-free) or model-
free, which are also known as methods based on knowledge (knowledge-based), data (data-based, da-
ta-driven), signals (signal-based) or previous measurements (history-based). 

Parametric (model) methods (such as: filtration, observation, forecasting, identification, parity 
relations, redundant variables, graph-theoretic methods, etc.) [5–7, 9–11] are the most widely spread 
methods and are considered to be the classical ones. These models either directly or indirectly utilize 
the real objects mathematical models parameters which values are set a priori based on the familiar 
physical operational guidelines or are evaluated during the identification process. 

Direct use of parametric methods for monitoring the sensors technical conditionbased on their 
models is impossible due to the lack of information about the real signals input which their sensitive 
elements receive. This leads to the necessity of solution the aircraft flight dynamics modeling problem 
with a high level of uncertainty caused by non-linearity, unsteadiness, inaccuracy and non-
identifiability of mathematical models [9, 12, 18]. The resulting model errors inevitably cause an in-
crease in the threshold values of the applied criteria, which increases the failures detecting and localiz-
ing time, it also reduces the reliability degree of the tasks to be solved. These problems impede the use 
of functional control methods and necessitate the use of flight parameters sensors hardware redundan-
cy, which excess multiplicity is determined by the majority logic algorithms of the aircraft built-in 
control system. 

Nonparametric methods do not require information about the parameters of the controlled ob-
jects models and are based on their input and output signals analysis measurements. Such methods are 
related to intelligent ones, since they consider the controlled object as a “black box” and make it possi-
ble to solve the problems for non-stationary and nonlinear systems under conditions of complete para-
metric uncertainty. 

Widely known nonparametric methods based on knowledge (expert, neural network, genetic, 
fuzzy methods, support vector methods, etc.) [1, 5, 8, 13, 14], do not use explicit system of models, but 
require a prior knowledge base, prior training, or long-term configuration on a large volume of real 
flight data. Nonparametric methods, which are completely based on signal analysis (methods for ana-
lyzing Hankel matrices, principal and independent components, statistical, factor, and cluster analysis, 
partial least squares, subspaces of states, blind identification, etc.) [1–7, 15–19], do not require any 
prior information about the object of control, while their configuration in real time requires a data pre-
processing stage. These methods are characterized by high speed and reliability of failure detection, 
but they need additional transformations in order to localize them, since they have low selective sensi-
tivity [15, 17]. 

This work continues research in the field of aircraft avionics technical condition monitoring 
and diagnosing by means of nonparametric methods and expands the application of the well-known 
failure detection criterion based on the input-output data Hankel matrix columns dependence analy-
sis [15–17], and solution of the control system sensor failures localizing problem. The scope of the 
work is limited by the deterministic discrete stationary linear mathematical models of the controlled 
objects with completely measurable conditions. 

 
PROBLEM STATEMENT 

 
Let the dynamics of the aircraft with the functioning flight control system be described by 

a linear discrete model in the state space by the vector-matrix “input-state-output” form  
 

 1i i ix Ax Bu   , (1) 
 i i iy Cx Du  , (2) 
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where, x, y, u are vectors of states, measurements, and controls of dimensions  nx, ny and ny respective-
ly;  A, B, C, and D are matrices of proper dynamics, control efficiency, measurements, and direct 
communication, respectively; and i-is the discrete moments of time.  

Let's assume that at the moment of time fi i there was a multiple simultaneous aircraft control 
system sensors failure type: 

 
  i i i i iy F Cx Du FCx FDu    ,  (3) 

 
where F – is the failure matrix 

 

  1diag
yk nF f f f     ,  (4)

 
 

are the elements that characterize the  sensor calibration violations atfk≠ 1≠ 0/ Only relying on the results of the control vectors u measurements and measurements y without 
having information about the model A, B, C, D parameters, it is necessary to determine the fact and 
time  if  when the failure occurred, as well as to localize the measurement channels k in which the sen-
sors failed.  

 
FAILURES DETECTION PROBLEM SOLUTION 

 
Let’s consider the time interval before failures occur when   fi i . Let's write the expres-

sion (2) as a left-hand equation of the vector state observation. 
 

 i i iCx y Du   (5) 
 
It is known that any linear left-sided matrix equation of the QW H   form with known  Q , H   

matrices is solvable with respect to an unknown matrix W when and only when the solvability condi-
tion is met [20]. 

 

 0
L

Q H   (6) 
 
The entire set of solutions with minimal parameterization is described by the expression 
 

 
R

W QH Q   ,  (7) 
 

where R LQ Q Q   – is a generalized inverse matrix, LQ , RQ – are left and right divisors of one, ,L RQ Q – 
are left and right divisors of null, that meet the conditions. 

 

 0
0 0

L
L R R R

L

IQQ QQ Q Q Q
Q
          

  

  , 
1

0
0

L L

L L

IQ Q
IQ Q


     

     
    

 
, 1 0

0
R R R R I

Q Q Q Q
I

           
 

  , (8) 

 
LQ , RQ – are left and right canonizers that formalize direct and inverse Gauss transformations, ߖ – is 

an arbitrary matrix. 
Then, according to [6] while performing the condition of the equation solvability 
 

   0L
i iC y Du   (9) 
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let us define the state vector for the current and previous time points taking into account (7) 
 

  L
i i ix C y Du  , (10) 

  1 1 1
L

i i ix C y Du    , (11) 
 

which, according to (1) are also connected by the expression 
 

 1 1.i i ix Ax Bu    (12) 
 

Let’s substitute  (10) and (11)  into (12) 
 

    1 1 1.
L L

i i i i iC y Du AC y Du Bu      
 (13) 

 
and combine (13) and (9)  into one system of matrix equations 

 

     1 1 10

L
L

i i i i iL

IC y Du AC y Du Bu
C   

   
      

  

   

 
and then multiply it on the left by the inverse matrix of the left canonizer 

 

  
1 1

1 1 10 0

L L
L

i i i i iL L

I IC Cy Du AC y Du Bu
C C

 

  

      
         

      

  . (14) 

 
Having completely measurable 0RC  states, we can assume RC I   without loss of generality, and 
the inverse matrix in accordance with (8) takes the form of an identity 

 

  
1L RR

L L
L

C C C
C


   

   
 

  , 

 
the substitution of which into  (14) leads to the expression 

 

    
1 1

R R R
L L L L L

i i i iy C AC y C B C AC D u Du         , 
 

which, with the account of the input-output matrix notation introduction 
 

 
1

1

i

i i

i

y
z u

u





 
  
  

, 

 
will take the compact form of an equivalent (1)–(2) aircraft flight dynamics model of the “input-
output” type 

 
 i iy z , (15) 

 

where  ˆ ˆ ˆA B D     , ˆ R
L LC CA A   ,  ˆ R R

L L LB C B C AC D    , D̂ D . 
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After the failure occurs, expression (3) can be written in the similar way as expression (2) 
 

 i f i f iy C x D u  , 
 

where fC FC , fD FD - are the equivalent matrices of measurement and direct links. Then, taking 
into account the postulated at 0kf   failure matrix reversibility theaircraft flight dynamics model F at 

fi i will take the form similar to (15) 
 

 i f iy z  , (16) 
 

where,  ˆ ˆ ˆ
f f f fA B D     , ˆ R

L
f

L
f fA C AC   ,  ˆ R R

L L L
f f f f fB C B C AC D    , ˆ

f fD D . 
Let us further assume that at the moment of time i we also know h-1 of the previous signals 

values. Then we can write models (15) and (16) in matrix form 
 

 h h
i iY Z , (17) 

 h h
i f iY Z  , (18) 

 
where  1 1

h
i i h i iY y y y    ,  1 1

h
i i h i iZ z z z    . 

Any linear right-sided matrix equation of the WQ H form with known matrices Q, H, is solv-
able with respect to an unknown matrix W if and only if the solvability condition is met [20] 

 

 0
R

HQ  , (19) 
 

the entire set of solutions with minimal parameterization is described by the expression 
 

 
L

W HQ Q  . 
 
Then, if we consider the expressions for fi i  and for 1fi h i   as right-sided equations 

with respect to unknown matrices of model parameters, we can see that according to them they have a 
single solvability condition  

 

 0
R

h h
i iY Z  , (20) 

 

where ܼ௜௛ܼ௜௛ோ = 0. The fulfillment of condition (20) guarantees the existence of linear matrix models 
of the (17) and (18) types that describe the control input and output data both before and after the fail-
ures occur at  1f fi h i i    . However, in the period between these time intervals at 1f fi i i h     
, the aircraft flight dynamics cannot be described by means of any single model, such as  

 

 h h h
i i iY Z Y  , (21) 

 

where h
iY – is the errors measurement matrix caused by failures, so the performance of (20) is violated. 

 

 0
R R

h h h h
i i i iY Z Y Z    (22) 
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Therefore, the condition (22) can be used as a simple criterion for the aircraft control system 
sensors failures detection [15–17], the quantitative value of which for each moment of time is deter-
mined, for example, using the Frobenius matrix norm 

 

 

2

доп

1

1

R
h

i
h h

i i i
h
i

Y
Y U

U
 





 
   
  

 . (23) 

 
Criterion (23) will be zero before and after the failure occurs, when the control data matrices do not 
contain distorted measurements, and it will exceed an acceptable value when the control window in-
cludes the moment when the failure occurred. 

 
THE SOLUTIONOF FAULT LOCALIZATION PROBLEM   

 
We’ll show further that the condition for detecting sensor failures (22), if considered line by 

line, can also be used to solve the problem of the failed measurement channel locating. To do this, we 
define the structure and values of the matrix measurement error in (21). 

We need to notice that at the exact moment of failure at fi i  the equivalent model of aircraft 
flight dynamics differs from both (15) and (16): 

 
 i iy F z  , (24) 

 
therefore in the 1f fi i i h     time period, the expression (21) according to (17), (18), (24) can gen-
erally have three different forms 

 
 1 1 0f f fn n

f f f f f

h h hh hh
i i i f i i i i i iY Z F z Z Z z Z y Y 

                   , (25) 
 

where    1
fn

f f

hhh
i i i iY Y y Y

    , 1
fn

f f

hhh
i i i iZ Z z Z

    , 0 f

f

hh
i i iY y Y      , f fh i i  , 

n f fh h h h i i     – is the number of measurements before and after the failure occurrence mo-

ment, accordingly; 
f fi iy z   , f fh h

i f iY Z   , 
 

   ˆ ˆF I A CB AD D      , (26) 

     ˆ ˆ ˆ fh
f f iA A F I CB AD F I D Z        . (27) 

 
Then, taking into account (25), we can explicitly write the value of criterion (22) 
 

 ௜ܻ௛ܼ௜௛ோ = ߂ ௜ܻ௛ܼ௜௛ோ = ቂ0 ௜೑ݖߗ߂ ௙ܼ௜௛೑ቃߗ߂ ቎ ௜ܻିଵ௛
௜ܷିଵ௛ܷ

௜௛ ቏ .ோ (28) 
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As it follows from (28), at the moment of failure at fi i the necessary and sufficient provision 
for the condition (22) fulfillment in accordance with (26) is the sensor failures occurrence when  

1 0kf    : 
 

  
1 1 1 1 1

1 1 1 1 1
ˆ ˆ ,

f f f f f

f f f f f f f f f f

f f f f f

R R R R
h h h h

i i i i i
R

h h h h h h h
i i i i i i i i i i

h h h h
i i i i i

Y Y Y y Y

Y Z Y U y U z U F I A CB AD D u U

U U U u U

    

    

        
                         
        
                 

 

 
in that case, the quantitative criterion for detecting and localizing the k  sensor failure by analogy 
with (23) will have the form of 

 

 
1

1 доп

2

( ) ( ) ( ) ( )

R
h

i
Rh h h h

i i i i i
h
i

Y
k Y k Z Y k U k

U
 





 
    
  

, (29) 

 
where fi i , ( )h

iY k  –    is the k line of the ( )h
iY k matrix. 

It should be noted that onwards during  the 1f fi i i h     time interval , the value of  ߝ௜ߝ௜ሺ݇ሻ  
for functional sensors in the general case may also differ from zero due to the availability 
Âf−  Â = FÂF-1 − Â  ≠ 0 expression   in (27),   which’s influence, as a rule, is tried to be eliminated  
while solving the problem of fault localization without taking into account (29)[15, 17]. In particular 
cases when performing the identity 

 
 1ˆ ˆ ˆ

fA A FAF   , (30) 
 

when, for example, its own dynamics matrix is equal to zero, has a diagonal form, or the failure leads 
to scaling of all measuring channels signals by the same gain coefficient, condition (22) retains its ne-
cessity and sufficiency for the entire control time interval. Moreover, while solving the practical prob-
lems, as it will be shown later, the value of the (29) criterion for functional channels measurement, as a 
rule, is several orders of magnitude lower than for channels with failed sensors. This fact is determined 
by the characteristic structure of the right zero divisor of the input-output Hankel matrix data, which 
analysis requires further theoretical and practical research. 

 
EXAMPLE OF THE PROBLEM SOLUTION 

 
In order to check the method efficiency, we’ll analyze  the solution of the flight sensors param-

eter technical condition functional controlproblem  on the example of theBoeing 747-100 / 200 aircraft  
linearized continuous model longitudinal movement dynamics, which parameters in one of the flight 
modes have the form of [2] 
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6

5

6

0,4861 0,000317 0,5588 0 2,4 10
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0 0 92,6 92,6 0
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



    
   
     
 
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0,1999 0,1999 0,1999 0,199

0,1455 0,1455 0,1494 0,1494 1, 2860 0,0013 0,0035 0,0035 0,0013
0 0 0 0 0,3122

0,0071 0,0
9

0,0004 0,0004 0,0004071 0,0074 0,0074 0,0676
0 0 0 0 0 0 0 0
0

0,0004
0

0 0 0 0 00 0 0

B    

     
 
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 
 
 

,

 
 

 

5
0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0,3122 0,1999 0,1999 0,1999 0,19990 0,0199 9,8048 9,98 10
0 0 0 0 0 0 0 00 0 0 1 0 , ,0 0 0 0 0 0 0 01 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 00 0 92,6 92,6 0
0 0 0 0 0 0 0

0
3,0796

0
0
0
00 0 0 0 01

C D


   

     
       
   
     

 

 
 T[ ]z TASx V h       

T
1 2 3 4eir eil eor eol st eng eng eng engu            

 
 

T[ ]TAS z zy V V h      
z  – is the angular pitch velocity (radiant per second),  TASV  – 

is true air speed ( m/per second),   – is the angle of attack (radiant),   – the pitch angle (radiant), 
h  – altitude (meters), TASV  – acceleration (m/sec2), zV  –vertical speed (m/sec), eir , eil , eor , eol – 
left and right inboard and outboard elevators angular  deflection  (radiant), st  – stabilizer angular  de-
flection  (radiant), 1eng , 2eng , 3eng , 4eng  –  engines 1–4 thrust guidance  commands (radiant). 

Let's simulate the airplane flight  using the first-order Euler method with an integration step of 
0,01 s and set at 0i  0 0x  the following control signals 0 0x  , 0stab   , * 5eng   . We assume

* 5eng   in accordance with (4) for single sensor failures models in every 0,05 second at 0,1fi  , ݅௙௏ሶ ೅ಲೄ = 0,15 , 0, 2,fi  ݅௙ఠ೥ = 0,25 , ݅௙௏೥ = 0,3 , 0,35h
fi  and one multiple failure acceleration and pitch 

angular velocity sensor  at 0, 4TAS zV
f fi i 
 . 

Figure 1 shows graphs of measurement errors iy  caused by sensor failures and (29) criteria 
for the width of the control window h=10. The analysis of the results shows that the absolute changes 
in the values on the charts at the time of failure are comparable, which determines the high relative 
sensitivity of criterion (29). It took only 7 measurements or 0,07 s to set up the algorithm before the 
dependent columns appeared in the data matrix. Both single and multiple sensor failures are detected 
and localized instantly as distorted measurement data is received. At the same time, as it was noted 
above, the values of the (29) criterion at fi i for operable channels were indistinguishable from the 
calculation errors at this scale, despite the failure of (30) condition meeting. 
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              a) Calculation errors                                           b) Detection and localization criterion 

 
Fig.1. Results of the computer simulation 

 
 

CONCLUSION 
 

The result of the conducted research, shows that the failure detection criterion based on the analy-
sis columns linear dependence of the input and output Hankel matrix system data can be used for reliable 
localization of the failed measurement channel right at the moment when the sensors fail. The structure 
and importance of the before and afterfailure occurrence detection criteria are defined analytically. The 
required and adequate conditions for the fault localization problem solution existence are given. 

The proposed method of functional detection and localization of the aircraft control system 
sensors  failures in flight is only based on the analysis of its regular input and output signals and does 
not require functional or hardware redundancy, solution, observation or forecasting of identification 
problems. It is not affected by model errors, since it does not require information about the parameters 
of the aircraft model, while, unlike similar nonparametric methods, it does not use logical or statistical 
calculations, training, or long-term configuration, and can be used to solve problems of technical con-
dition control in the state of complete parametric uncertainty, even in cases of instability and non-
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identificability of the aircraft mathematical model.  The efficiency of the method is shown by means of 
the heavy mainline aircraft longitudinal movement linear model example. Fast configuration of the de-
veloped algorithms, instant failures detection and localizationare noted, as well as high relative sensi-
tivity of the criterion. 

The Hankel matrices analysis methods can be used as a base for the unified mathematical appa-
ratus of the hybrid active control systems synthesis [1, 2, 8], based on the joint use of parametric (ana-
lyzing the dependence of data matrix rows) and nonparametric (analyzing the dependence of data ma-
trix columns) methods. The practical implementation of such a system will increase the level of fault 
tolerance of aircraft control system with a reduced multiplicity of its elements hardware redundancy. 

 
REFERENCES 

 
1. Gertler, J. (2019). Fault detection and diagnosis in engineering systems. CRC Press, 504 p. 
2. Edwards, C., Lombaerts, T. and Smaili, H. (2010). Fault tolerant flight control: 

a benchmark challenge. Springer-Verlag, Berlin, 560 p. DOI: 10.1007/978-3-642-11690-2 
3. Fekih, A. (2014). Fault diagnosis and fault tolerant control design for aerospace systems: 

a bibliographical review. American Control Conference (ACC), IEEE, pp. 1286–1291. 
DOI: 10.1109/ACC.2014.6859271  

4. Samy, I., Postlethwaite, I. and Gu, D.W. (2011). Survey and application of sensor fault 
detection and isolation schemes. Control Engineering Practice, vol. 19, issue 7, pp. 658–674. 
DOI: 10.1016/j.conengprac.2011.03.002 

5. Dai, X. and Gao, Z. (2013). From model, signal to knowledge: a data-driven perspective 
of fault detection and diagnosis. IEEE Transactions on Industrial Informatics, vol. 9, issue 4,  
pp. 2226–2238. DOI: 10.1109/TII.2013.2243743 

6. Tidriri, K., Chatti, N., Verron, S. and Tiplica, T. (2016). Bridging data-driven and model-
based approaches for process fault diagnosis and health monitoring: A review of researches and future 
challenges. Annual Reviews in Control, vol. 42, pp. 63–81. DOI: 10.1016/j.arcontrol.2016.09.008 

7. Gao, Z., Cecati, C. and Ding, S.X. (2015). A Survey of fault diagnosis and fault-tolerant 
techniques – Part I: Fault diagnosis with model-based and signal-based approaches. IEEE transac-
tions on industrial electronics, vol. 62, issue 6, pp. 3757–3767. DOI: 10.1109/TIE.2015.2417501 

8. Gao, Z., Cecati, C. and Ding, S.X. (2015). A survey of fault diagnosis and fault-tolerant 
techniques – Part II: Fault diagnosis with knowledge-based and hybrid/active-based approaches. 
IEEE   transactions on industrial electronics, vol. 62, issue 6, pp. 3768–3774. 
DOI: 10.1109/TIE.2015.2419013 

9. Zolghadri, A. (2018). The challenge of advanced model-based FDIR for real-world flight-
critical applications. Engineering Applications of Artificial Intelligence, vol. 68, pp. 249–259. 
DOI: 10.1016/j.engappai.2017.10.012 

10. Lopes, P.V.P., Hsu, L., Vilzmann, M. and Kondak, K. (2019). Model-based sensor fault 
detection in an autonomous solar-powered aircraft. Proceedings of the 10th Aerospace Technology 
Congress, FTF, no. 162, pp. 247–254. DOI: 10.3384/ecp19162029 

11. Ansari, A. and Bernstein, D.S. (2016). Aircraft sensor fault detection using state 
and  input   estimation. American Control Conference (ACC), IEEE, pp. 5951–5956. 
DOI: 10.1109/ACC.2016.7526603 

12. Zybin, E.Yu. (2015). On identifiability of closed-loop linear dynamical systems under 
normal operating conditions. IzvestiyaSFedU. Engineering Sciences, no. 4 (165), pp. 160–170. 
(in Russian) 

13. Xu, S. (2019). A survey of knowledge-based intelligent fault diagnosis techniques. Journal 
of Physics: Conference Series, IOP Publishing, vol. 1187, no. 3: 032006, 6 p. DOI: 10.1088/1742-
6596/1187/3/032006 



Том 23, № 03, 2020 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 23, No. 03, 2020 Civil Aviation High Technologies
 

49 

14. Swischuk, R. and Allaire, D. (2019). A machine learning approach to aircraft sensor er-
ror detection and correction. Journal of Computing and Information Science in Engineering, vol. 19, 
no. 4: 041009, 12 p. DOI: 10.1115/1.4043567 

15. Zhirabok, A.N., Shumsky, A.E. and Pavlov, S.V. (2017). Diagnosis of linear dynamic 
systems by the nonparametric method. Automation and Remote Control, vol. 78, no. 7, pp. 1173–1188. 
(in Russian) 

16. Ding, S.X. (2014). Data-driven design of fault diagnosis and fault-tolerant control systems, 
Springer-Verlag, London, 300 p. DOI: 10.1007/978-1-4471-6410-4 

17. Hakem, A., Pekpe, K.M. and Cocquempot, V. (2013). Fault detection and isolation for 
switching systems using a parameter-free method. Diagnostics and Prognostics of Engineering Sys-
tems: Methods and Techniques, IGI Global, pp. 98–118. DOI: 10.4018/978-1-4666-2095-7.ch005 

18. Wang, K., Chen, J. and Song, Z. (2017). Data-drivensensor fault diagnosis systems for 
linear feedback control loops. Journal of Process Control, vol. 54, pp. 152–171. 
DOI: 10.1016/j.jprocont.2017.03.001 

19. Fravolini, M.L., Core, G.D., Papa, U., Valigi, P. and Napolitano, M.R. (2017). Data-
driven schemes for robust fault detection of air data system sensors. IEEE Transactions on Control 
Systems Technology, vol. 27, no. 1, pp. 234–248. DOI: 10.1109/TCST.2017.2758345 

20. Zybin, E.Yu., Misrikhanov, M.Sh. and Ryabchenko, V.N. (2004). O minimalnoy para-
metrizatsii resheniy lineynykh matrichnykh uravneniy [On minimal parameterization of solutions of 
linear matrix equations]. Vestnik of Ivanovo State Power Engineering University, no. 6, pp. 127–131. 
(in Russian)  

 
INFORMATION ABOUT THE AUTHORS 

 
Julia V.Bondarenko, Postgraduate Student, Moscow State Technical University of Civil Avia-

tion. yuliavladislavovna@gmail.com. 
Evgeniy Yu. Zybin, Doctor of Technical Sciences, The Head of Laboratory, State Research 

Institute of Aviation Systems, eyzybin@2100.gosniias.ru. 
 
 

МЕТОД ФУНКЦИОНАЛЬНОГО КОНТРОЛЯ ТЕХНИЧЕСКОГО 
СОСТОЯНИЯ ДАТЧИКОВ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

 ВОЗДУШНОГО СУДНА В УСЛОВИЯХ ПОЛНОЙ ПАРАМЕТРИЧЕСКОЙ 
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№ 20-08-01215, №18-08-00453, №19-29-06091 
 
Отказы датчиков системы управления могут вызвать ухудшение характеристик устойчивости и управляемости 
воздушного судна. Быстрое и достоверное обнаружение и локализация таких отказов в полете позволяет минимизировать 
их последствия и предотвратить авиационное происшествие. Непосредственное использование традиционных 
параметрических методов контроля технического состояния датчиков с использованием их математических моделей 
невозможно ввиду отсутствия информации об истинных входных сигналах, поступающих на их чувствительные 
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элементы. Это приводит к необходимости решения задачи моделирования динамики полета воздушного судна с высоким 
уровнем неопределённостей, что затрудняет использование функциональных методов контроля и обуславливает 
необходимость использования избыточного аппаратного резервирования датчиков. Широко известные 
непараметрические методы либо требуют наличия априорной базы знаний, предварительного обучения или длительной 
настройки на большом объеме реальных полетных данных, либо обладают низкой избирательной чувствительностью для 
достоверной локализации отказавших датчиков. В работе расширяется применение известного непараметрического 
критерия обнаружения отказов, основанного на анализе линейной зависимости столбцов матрицы Ганкеля входо-
выходных данных, на решении задачи локализации отказов датчиков. Приводятся необходимые и достаточные условия 
существования решения, в аналитическом виде определяется структура и значения критерия до и после возникновения 
отказов. Предлагаемый метод не требует функционального или аппаратного резервирования, априорной информации о 
параметрах математических моделей и их устойчивости, решения задач идентификации, наблюдения или 
прогнозирования. Работоспособность метода показана на примере линейной модели продольного движения самолета 
Боинг 747–100/200. Отмечается быстрая настройка, высокое быстродействие и избирательная чувствительность 
разработанных алгоритмов. 
 
Ключевые слова: воздушное судно, система управления, датчики, контроль технического состояния, обнаружение и 
локализация отказов, параметрическая неопределенность, непараметрический метод. 
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FREQUENCY MODEL OF AN ESSENTIALLY NONLINEAR STEERING 

DRIVE WITH A DIGITAL MICROCONTROLLER 
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When designing a stabilization system for highly maneuverable unmanned aerial vehicles (UAVs), one of the relevant tasks is to 
study the operation of the steering drive in the frequency band corresponding to the flexural vibrations of the UAV body. To ensure 
the stability of the UAV stabilization system, quite conflicting requirements may be imposed on the dynamic characteristics of the 
drive. In particular, the requirement for a sharp suppression of the amplitude-frequency characteristic at the frequency of UAV 
bending vibrations with minimal phase distortions in the control band of the longitudinal and lateral channels of the stabilization 
system can significantly complicate the task of researching the stability of the UAV motion control system. The article discusses an 
electric drive prototype with a digital microcontroller, designed for a highly maneuverable UAV. Adaptive algorithms of the digital 
controller make it possible to provide the necessary phase delays in the control frequency band and at the same time almost 
completely suppress the harmonic components of the control signals at the frequencies of the bending vibrations of the UAV body. 
The algorithms are essentially nonlinear in nature and are based on a change in the gain of the direct circuit of the drive depending 
on the frequency of the input signal, which greatly complicates the calculation of the transfer function of the steering drive for use 
in the frequency model of the stabilization system. Generally, the steering drive is described by a linear minimum-phase system, 
presented as a transfer function of one of the typical blocks of the first or second order, but for the specified steering drive with 
given dynamic characteristics, this approach is untenable. As a result of the study, a method for obtaining a frequency model of the 
steering drive is proposed, which is implemented as a non-minimum phase system, the main property of which is the independence 
of the amplitude-frequency and phase-frequency characteristics. In the process of research, the results obtained on the proposed 
model are compared with the results of experiments on a drive prototype and its complete non-linear time model. The main 
advantage of the proposed frequency model is a fairly simple description of the steering drive in the frequency domain, convenient 
for use as part of the frequency model of the stabilization system in the study of problems of ensuring the stability of UAV flight. 
 
Key words: unmanned aerial vehicle (UAV), stabilization system, electric drive, frequency responses, digital controller, non-
minimum phase systems, frequency model, nonlinear model. 

 
INTRODUCTION 

 
The steering drive is the executive device of the UAV stabilization system and is designed to 

convert the received input control signals into the proportional flight control turns within the conditions 
of significant hinge moments caused by the interaction between the aerodynamic flow and the control 
surfaces. The main challenge for the design of the servomechanisms is to achieve their optimum perfor-
mance for the given mass and dimension parameters, which are limited by the UAV design features [1–5]. 
The task is achieved by the maximum possible use of the drive elements forced properties. The basic 
servomechanism design principles are introduced in a great number of papers, particularly [6–9]. 

The new generation of electrical servomechanisms are subjected to strict yet conflicting re-
quirements for the frequency band pass value, frequency band pass phase lag, and reducing the mass 
and dimensions while keeping the power values. Complying with these requirements for the steering 
drives in conditions of significant destabilizing factors, considering nonlinearities (voltage and current 
saturation, pitch play, dry friction and viscous frequency) and the object of control unsteadiness is a 
difficult and multi-objective problem. As a consequence, the electric steering drive control system is 
increasingly implemented on the basis of microcontrollers with the maximum functions imposed onto 
the algorithmic level. 

As an example of such solutions the research introduces the acting model of the electric drive 
with the digital microcontroller, which implements the complex nonlinear control algorithms and fea-
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tures non typical frequency response compared to steering drives which use the linear control laws. 
The application of nonlinear algorithms for the steering drive control system is explained by the fact that 
the implementation of a given abrupt inhibition of the UAV body flexural frequency at tight tolerance for 
the range of the band pass value and the given phase of the frequency band pass in conditions of para-
metric disturbances, which is quite challenging and hard to achieve within the minimum linear phase 
systems. Some examples of discrete non-minimum phase systems application are presented in [10–11]. 

The sources having been analyzed have shown, that the steering drive control design process is 
almost always brought to the linear system research methods and, for the cases of a single or double 
nonlinearity, to the linear approximation of the systems. As the superposition principle cannot act for 
the nonlinear systems, there is a limited number of descriptive methods in the frequency range for the 
systems with three or more nonlinearities. Consequently, the research of the digital controller steering 
drives, which forms the adaptive linear and nonlinear algorithms is mostly performed using complete 
nonlinear imitation mathematical models. 

The paper presents the digital controller drive frequency model obtaining. The digital controller 
implements the nonlinear adaptive algorithm. The frequency model obtained is convenient for the use 
in the UAV stabilization system. 

 
RESEARCH METHODS 

 
Let us consider the acting model of the UAV electromechanical steering drive, the dynamic 

characteristics of which should meet the following requirements 
– the frequency band pass not less than 20Hz and not more than 30 Hz; 
– frequency band pass phase lag not more than 45°; 
– for the frequency band pass more than 35 Hz the values of the Bode amplitude plot should 

not be less than minus 10 dB. 
The main components of the steering drive are: the digital microcontroller, the power actuator, 

the speed sensor (rate generator), the electric motor, the actuator deflection sensor, the gearbox. 
The special features of the mathematical model for the adaptive controller synthesis are shown 

in [12]. The functional diagram of the full nonlinear model of the electric servomechanism is shown in 
Figure 1. 

 

 
Fig. 1. The functional diagram of the digital servomechanism nonlinear model 

 
The mathematical model presents a system of nonlinear differential (the electromechanical part 

of the drive) and finite-difference (microcontroller) equations, which connect the drive body input and 
output. The equation parameters (the microcontroller stroking frequency, the electric motor and rate 
generator electromagnetic constants, mass moments of inertia, dry friction and viscous frequency, the 
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gearbox play etc.) correspond to the parameters listed in the steering drive component nameplate data. 
The equations are integrated using the first order Euler method. This temporary model considers the 
following essential nonlinearities of the electric drive: 

- battery voltage and current saturation, 
- microcontroller nonlinearities (digitization, phase lag, nonlinear correction, control signa limi-

tations), 
-  moments of dry friction and tooth ripples of the executive electric motor, 
- play, the gearbox dry friction and viscous frequency moments. 
As mentioned above, the superposition principle does not act for nonlinear systems. According-

ly, for the system with three or more nonlinearities there are few descriptive methods in the frequency 
area at present. The necessity in actuator response relationship from input to output obtaining results 
from the fact that the frequency characteristics of the UAV actuator stabilization are non-standard. The 
frequency characteristics being non-standard were described using the database formed by means of 
experimental data. The frequency characteristics were lain into the frequency model of UAV stabiliza-
tion system to estimate the stability margin using the classic frequency methods. These peculiarities 
significantly hindered the modelling and UAV stabilization system analyses for UAV actual tests. 

The experimental frequency response was obtained sending the harmonic signals from the genera-
tor onto the actuator model input. The harmonic signals were adherent to the control amplitude Uinput(t) 
with the frequency range 1÷200 Hz (with the step of 1 Hz). The servoing signal was fixed by the feedback 
potentiometer – the angular position transducer of the drive electromechanical unit output arm. Continuous 
control and servoing were sent as database using the analog to digital converter with the sampling frequen-
cy 4000 Hz. The database was sent to the personal computer, which calculated the actuator dive model 
frequency characteristics using the discrete Fourier transformation. The nonlinear frequency response was 
obtained similarly - using discrete Fourier transformation for the functions Uinput(t) and Uoutput(t). 

The comparison of frequency response for nonlinear drive model (L3_model,  
phase3_ model) and the experiment results for the drive model (L3_exp, phase3_exp) for the mode of 
small input signals (Uinput(t) = 3°) is shown in Figure 2. 

 

 
 

Fig. 2. Comparison of the frequency response of the drive prototype with frequency response  
of the nonlinear model 

 
It is worth mentioning that the given abrupt inhibition of the amplitude-response curve at fre-

quencies exceeding 30 Hz is explained by the clock domain of the first-bending frequency of the UAV 
body. (39÷50 Hz). 
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The small control signal servoing mode (0,5°÷3°) does not provide the electric drive character-
istics using the linear regulators. The shown frequency response characteristics are obtained using the 
digital regulator which implements the nonlinear algorithms with the master model when paired with 
combined control for the control signal. 

Within the frequency range below 20 Hz the regulator structure is almost linear: during the 
control signal servoing the system follows the master model quite accurately. At the same time, for the 
frequency range above 20 Hz with the given abrupt frequency response inhibition, the system becomes 
ineffective. It is worth mentioning that the use of combined control increases the pass band for the 
small input signals below 70-100 Hz, which can impact the drive interference immunity and the “steer-
drive” system stability for the control surface flexural-torsional instability range. 

In order to provide the required frequency response in the frequency band outside the band pass 
(with the UAV body flexural mode frequency range being most important) the digital controller uses 
the algorithms of changing the forward-path gain depending on the input signal frequency [12], which 
is being estimated using the structure shown in Figure 3. 

 

 
 

Fig. 3. The generation organization of the gain compensation 
 
Figure 3 shows: Z{x(nT)}=X(z) – the discrete input signal from the controller analog to digital 

converter; H(z) – response relationship of a part of controller algorithms for the input signal frequency 
estimation; ak, bi, M, N – the coefficients and parameters of z- response relationship H(z),  f – the fre-
quency evaluation signal; K – the controller gain signal. 

The main essential nonlinearity of this structure is the nonlinear property K, aimed at the con-
troller gain reduction at frequencies exceeding 20Hz. The introduction of this structure allows to form 
the required frequency response inhibition above 30 Hz. It is the significantly nonlinear K that results 
in difficulty of the controller frequency band description. 

Another considerable feature of the nonlinear systems is the change of frequency response at 
different input amplitudes; thus, the frequency description should be introduced for strictly predeter-
mined range which is critical for the research. For this case the critical input amplitudes are within the 
range of 0,5°÷3°, which characterizes the main UAV actuator modes in flight. 

As the experimental frequency response characteristics show in Figure 2, for the small input 
signal processing (0,5°÷3°), the band pass for the level -3 dB is 20 Hz, and the phase lag for the band 
pass ≈40°÷45°. This frequency characteristics is typical for the first-order block: 

 

 

1 1 1( ) ; 0,00796.
1 2 2 20

W p T
Tp f Гц 

   
   

 
For the higher frequencies the frequency response is inhibited abruptly and the phase lag becomes 

significant. The oscillatory link has the closer approximation to such frequency behavior which provides 
log-magnitude and phase diagram slope -40 dB/decade for frequencies above the band pass. It is easy to 
notice that at frequencies above 20 Hz (band pass) the frequency response of nonlinear model and experi-
mental characteristics have a much steeper log-magnitude and phase diagram slope (approximately -
80 dB/decade), accordingly, the given slant range will require at least two, connected in sequence second 
order blocks, i.e. the system of at least fourth order. As all the typical inertial lags are minimum phase in 
character, the second order block within the band pass has the lag of approximately -90°, and the fourth-
order system has the lag of -180°. It becomes obvious that within the minimum-phase typical lag it is im-
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possible to implement the system which has the frequency response adequate to the fourth-order system, 
keeping the phase lag within the band pass the same as that of the first-order block. 

At present the question of nonminimal phase system application for the dynamic characteristics 
description remains disputable. Meanwhile, there exists a definition that states that the system character-
istics is a function that shows the system feedback to the impact. This definition is chosen as the elemen-
tary [13] for the solution of the problem. The system feedback depends on the impact and the properties 
of the system itself. As follows, let us consider the Fourier integral and the Duhamel integral: 
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In the Fourier integral the impact is shown using spectrum Sx(ω), and in the Duhamel integral 

via the function x(t) itself. In the Fourier integral the system properties are expressed via the transition 
factor K(ω), which is a transfer function plot, in the Duhamel integral – via the function h(t), which is 
a time response characteristic. As we can see, the system properties can be described in a number of 
different ways: different characteristics can be applied, as every characteristic expresses the system 
properties from the certain, convenient and natural for these circumstances point of view [13]. In our 
case we have the characteristics of the working drive prototype and its mathematical time domain for-
mulation as a complete nonlinear model, i.e. we have a physically implemented system, which pos-
sesses strictly predetermined properties. Considering this, the research of the drive operation within a 
time domain and its time response characteristics should be carried out by means of its complete non-
linear model, comparing the modelling results to the results of the experiment. Therefore, the steering 
drive frequency model must be implemented in a convenient form, which is necessary to be contained 
within the stabilization system frequency model to evaluate the gain margin using the descriptive and 
tried-and-true frequency tools. Thus, we shall further consider the given steering drive dynamic prop-
erties only in the frequency area. 

Frequency response function W(jω) is the Fourier figure for its impulse response w(t) and is 
expressed using the integral transformation: 
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where A(ω) – frequency response function block, ψ(ω) – the functional argument or the phase, U(ω) 
and V(ω) – the real-definite and imaginary frequency response function components [14]. 

As it has already been mentioned, we have a physically implemented system with the frequen-
cy characteristics obtained experimentally which match the modelling results from the complete time 
response nonlinear model (fig. 2). The important feature of Fourier transformation is the fact that it is 
applicable only for the steady modes. The system frequency response presents a complex plane vector 
tip geometric locus (hodograph diagram) of the frequency response function W(jω)= U(ω) + jV(ω) at 
changing of the frequency from zero ad infinitum. As follows, if the frequency response function of 
the nonminimum phase system matches the experimental characteristics well, mathematically, the fre-
quency model obtained will show the frequency properties of the real system for the steady modes 
with the control input harmonic signals with a certain amplitude. As it was mentioned above, the main 
mode of the drive is considered to be the control signal frequency band within 0,5°÷3°. 

The graphical approach is used to find the frequency model parameters due to its ostensiveness. 
The drive frequency response shows that the amplitude component inhibition starts in the frequency 
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band close to 20 Hz, and the transition factor is approaching 1. Accordingly, the constants of time will 
match these frequencies and will fit the range of 0.006-0.008 s. 

Consequently, the first block of the second order must prove a well-defined resonance peak for 
the frequency band 20 Hz (ξ < 0.5). The second block of the second order must compensate the oscil-
lability of the first one by means of a higher response time and less transition factor. The derivative 
unit in the negative feedback must compensate the significant phase lag, amplification coefficient must 
determine the final frequency response value to the level of -3 dB. By combining the blocks, the nega-
tive feedbacks and the parameter varying, the frequency model transfer factor was obtained and it ap-
proaches the frequency properties of the electric drive in question: 
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The frequency response within the band pass and the frequency band of the  UAV body first-bending 
frequency, obtained using the given frequency model (L_freq_model, Phase_freq_model), is shown in 
Figure 4. 

 

 
 

Fig. 4. The frequency response of the drive frequency model 
 
In order to obtain the digital controller frequency model z-response relationship let us apply the 

Tustin’s method transformation (bilinear transformation) [15]: 
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In order to form the structure of the control signal which is sent to the steer drive actuator input, 
the system uses the controller 1887ВЕ1, with the stroking frequency 7,3728 MHz, and the sampling 
frequency 1000Hz (Ts=0,001s). At the given value Ts=0,001s we will obtain the digital controller fre-
quency model z-response relationship: 
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Using the known relators  z = ejωTs = ej2πf∙Ts = cos(2πf∙Ts) + j∙sin(2πf∙Ts), we will obtain the fre-

quency range description of the digital system and will equal the frequency response from the continu-
ous frequency model (L_analog, Phase_ analog) with the frequency response z-response relationship 
of the digital controller frequency model (L_digital, Phase_digital). The comparison of the given fre-
quency responses is shown in Figure 5. 

 

 
 

Fig. 5. Comparison of the frequency responses of the analog and digital frequency models 
 
Figure 5 shows that the classic way of obtaining the digital system applying the bilinear trans-

formation using its analogue prototype does not provide amplitude and phase distortions into the fre-
quency characteristics within the drive band pass and within the UAV body first-bending frequency. 
As for the higher bending frequencies of the UAV body, the frequency response inhibition for the ana-
logue and digital systems matches the experimental characteristics shown in Figure 2 quite well. Ac-
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cordingly, the obtained steering drive description in the frequency band has a rather convenient for use 
within the UAV stabilization system frequency model. 
 

RESULTS AND DISCUSSION 
 

To estimate the frequency response adequacy to the acting prototype characteristics, let us 
compare the modelling results for the complete non-linear real time model (L_real_time_model, 
Phase_real_time_model) and the experimental frequency response (L_real_actuator, 
Phase_real_actuator) shown in Figure 6. 

 

 
 

Fig. 6. Comparison of the frequency responses  
 
The comparison of the frequency responses shown in Figures 2 and 5÷6, demonstrates that the 

results obtained from the nonlinear real-time model  have a good convergence with the frequency re-
sponse results obtained from the acting prototype. 

Consequently, the given way of the considerably nonlinear drive with a digital controller de-
scription using the nonminimum phase system in the frequency area is quite informative as for the sake 
of gain margin evaluation within the UAV stabilization system frequency model. 

 
CONCLUSION 

 
The research process for the maneuverable UAV stabilization system gain margin considered the 

problem of significantly nonlinear drive with a digital controller dynamic characteristics description. For 
linear nonminimum phase structures the solution of such problems is quite challenging, as for the sys-
tems with three or more nonlinearities there are very few adequate methods in the frequency area. 

As the application of nonminimum phase systems supposes their physical implementation, the 
physically implemented system was considered, and the research object was the drive acting prototype, 
which possessed strictly predetermined properties. The frequency characteristics were obtained exper-
imentally and have a good convergence with the modelling results, obtained from the full real-time 
model. As a result of the research, the frequency response description was suggested with substantially 
nonlinear algorithms of the digital controller using the nonminimum phase system which has the im-
portant feature of amplitude frequency response and phase-frequency independence. The computed 
results obtained from the given drive frequency model have a good convergence with the experimental 
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frequency response data from the acting drive prototype and the results obtained from the drive com-
plete nonlinear model. 

The main advantage the suggested frequency model is its simple and convenient form that is 
applicable to be used as a component of the UAV stabilization system frequency model. Also, it is 
necessary to mention that the frequency model was implemented in two variants: as the response rela-
tionship of the continuous system and as z-response relationship of the initial analogue prototype, 
which allows to estimate the stability of both continuous and digital UAV stabilization systems using 
reputable classic frequency methods. 
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ЧАСТОТНАЯ МОДЕЛЬ СУЩЕСТВЕННО НЕЛИНЕЙНОГО РУЛЕВОГО 
ПРИВОДА С ЦИФРОВЫМ МИКРОКОНТРОЛЛЕРНЫМ РЕГУЛЯТОРОМ 
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г. Москва, Россия 
 
При проектировании системы стабилизации высокоманевренных беспилотных летательных аппаратов (БЛА) одной из 
актуальных задач является исследование функционирования рулевого привода в полосе частот, соответствующей 
изгибным колебаниям корпуса БЛА. Для обеспечения устойчивости системы стабилизации БЛА к динамическим 
характеристикам привода могут предъявляться достаточно противоречивые требования. В частности, требование к  
резкому подавлению амплитудно-частотной характеристики на частоте изгибных колебаний БЛА при минимальных 
фазовых искажениях в полосе частот управления продольного и боковых каналов системы стабилизации может 
существенно усложнить задачу исследования устойчивости системы управления движением БЛА. В статье 
рассматривается действующий макет электропривода с цифровым микроконтроллерным регулятором, предназначенный 
для использования на высокоманевренном БЛА. Адаптивные алгоритмы цифрового регулятора позволяют обеспечить 
необходимые фазовые запаздывания в полосе частот управления и при этом почти полное подавление гармонических 
составляющих сигналов управления на частотах изгибных колебаний корпуса БЛА. Используемые алгоритмы имеют 
существенно нелинейный характер и основаны на изменении коэффициента усиления прямой цепи контура привода в 
зависимости от частоты входного сигнала, что значительно усложняет получение передаточной функции рулевого 
привода для использования в частотной модели системы стабилизации. Обычно рулевой привод описывается линейной 
минимально-фазовой системой, представленной в виде передаточной функции одного из типовых звеньев первого или 
второго порядков, но для указанного рулевого привода с заданными динамическими характеристиками подобный подход 
оказывается несостоятельным. В результате исследования предложен способ получения частотной модели рулевого 
привода, которая реализована в виде неминимально-фазовой системы, основным свойством которой является 
независимость амплитудно-частотной и фазо-частотной характеристик. В процессе исследований проведено сравнение 
результатов, полученных на предложенной модели с результатами экспериментов на макете электропривода и его полной 
нелинейной временной модели. Главным преимуществом предложенной частотной модели является достаточно простое 
описание рулевого привода в частотной области, удобное для использования в составе частотной модели системы 
стабилизации при исследовании задач обеспечения устойчивости полета БЛА. 
 
Ключевые слова: беспилотный летательный аппарат (БЛА), система стабилизации, электропривод, частотные 
характеристики, цифровой микроконтроллерный регулятор, неминимально-фазовые системы,  частотная модель, 
нелинейная модель. 
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A modern large-sized aircraft dynamic properties analysis, determined by the specificity of its layout scheme, demonstrates that the 
engines on under the wing elastic pylons  lightly damped oscillations cause a number of undesirable phenomena, including intense 
accumulation of fatigue damage of the pylon-to-the-wing attachment, in fact in the area of engine installation in the pylon and the 
wing. The results of theoretical and experimental research show that with some engine attachment to the pylon structural 
modification it becomes possible to use the engines inertial and gyroscopic properties to absorb these oscillations. In this case, the 
motor tones damping coefficients increase by an order of magnitude or even more, so the gyroscopic coupling of elastic vibration 
tones is realized. With the rational choice of the additional parameters of elastic and dissipative bonds in the engine attachments it is 
possible to affect the aircraft wing and engines aero elastic vibrations effectively, which has a significant effect on the aircraft 
elements structural capabilities. A mathematical model of aero elasticity (MMAE) with respect to the kinetic moment of the engine 
rotors and specially designed units for attaching the engines to the pylons was developed in order to study the influence and the 
selection of rational elastic-dissipative parameters of the pylons-under-the-wing aircraft engine mounts. The method of 
predetermined basic forms is used for the aircraft with running engines on the pylons MMAE synthesis. The given forms are 
considered as the aircraft basic structure forms natural vibrations in the void. This work treats the engine nacelle and the rotor as 
absolutely rigid bodies, the elasticity of the rotor to the nacelle attachment is neglected. The pylon is modeled by an elastic beam, 
and the elastic and dissipative properties of the pylon-to-the-wing and the engine-to-the-pylon attachments are correspondingly by 
elastic-dissipative bonds.  Schematic diagrams of the engine to the pylon attachments are proposed. The results of the study devoted 
to the influence of the proposed attachment points modifications on the load and integral strength characteristics of the main 
structural elements of the engine – pylon – wing dynamic system on the example of an An-124 aircraft are presented. The practical 
implementation of the proposed solutions aimed to reduce the level of fatigue damage to structural elements of the aircraft 
feasibility is proved. 
 
Key words: aero elasticity, pylon engine, inertial and gyroscopic properties, elastic-dissipative bonds, fatigue damage, resource. 

 
INTRODUCTION 

 
One of the main features of a modern aircraft layout is the location of engines on elastic pylons 

under the wing. With obvious design and operational advantages of such a layout, an actual problem 
arises: engines on elastic pylons lightly damped oscillations. This phenomenon is conditioned by the 
fact that the oscillations energy dissipation in the dynamic engine – pylon – wing system is only per-
formed by internal and structural damping. Engines on elastic pylons oscillations lead to the elements 
of the wing and pylon structure fatigue damage accumulation and to the aero elastic dynamic instabil-
ity of the "pylon" flutter type occurrence as well as to the worsen the crew and equipment operation  
performance.  

At the same time, the results of theoretical and experimental studies [1–9] show that certain en-
gine to pylons attachment points design modifications, aimed at some engine and pylon relative dis-
placement provision, can significantly increase the dissipative properties of the engine – pylon – wing 
dynamic system. In this case, special elastic elements and damping devices are introduced into 
the structure, and the running engine can be used as an inertial and gyroscopic oscillations dampen-
er [10-15]. Research shows that with rational (tuning) values of the engine to the pylon attachment 
elastic dissipative parameters, it is possible to influence the aero elastic oscillations of the engine – py-
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lon – wing dynamic system effectively. At the same time, the damping coefficients of motor tones in-
crease by an order of magnitude or more. 

This paper studies some design schemes of engine to pylon attachment points and the influence 
of the proposed modifications on the aero elastic oscillations in the engine – pylon – wing dynamic 
system is analyzed. Mathematical model of an aircraft with operative elastic pylons engines, which is 
developed by the authors, is used for analytical research [1]. The results of the study devoted to the 
influence of the proposed attachment points modifications on the load and integral strength character-
istics of the main structural elements of the engine – pylon – wing dynamic system on the example of 
an An-124 aircraft are presented. The practical implementation of the proposed solutions aimed to re-
duce the level of fatigue damage to structural elements of the aircraft feasibility is proved. 

 
MATHEMATICAL MODEL OF THE AIRCRAFT AERO ELASTICITY 

WITH THE ENGINES RUNNING ON ELASTIC PYLONS 
 

The development of a mathematical model of aero elasticity (MMAE) is an important stage 
in the study of the engine attachment points to elastic pylons under-the-wing structural modifications 
influence on the aircraft structural elements strength characteristics. The method of predetermined 
basic forms is used for the aircraft with running engines on the pylons MMAE synthesis [1, 16–20]. 
In accordance with this method, the deformations of structures in perturbed motion take the form of 
expansion in a series of known coordinate vector functions (forms). The given forms are considered 
to be the forms of the aircraft basic structure natural oscillations in the void. This work treats the en-
gine nacelle and the rotor as absolutely rigid bodies, the elasticity of the rotor to the nacelle attachment 
is neglected. The pylon is modeled by an elastic beam, and the elastic and dissipative properties of 
the pylon-to-the-wing and the engine-to-the-pylon attachments are correspondingly by elastic-
dissipative bonds. The engine has a kinetic moment ࡼࡴ the influence of the engine thrust dynamic 
components is neglected. Thus, in [3] it is shown that the influence of dynamic thrust components on 
the natural frequencies and forms of oscillations, as well as on the flutter characteristics of the aircraft, 
is insignificant and can be ignored. When calculating aerodynamic characteristics, the engine is sche-
matized as a set of vertical and horizontal thin bearing surfaces modeled by a family of attached and 
free vortices. 

We consider an elastic plane that performs a steady horizontal flight at the speed of V  in its 
initial state. Having the set-up inertia-mass engine parameters, the pylon geometric characteristics, the 
rotor kinetic moment ࡼࡴ, the engine-to-the-pylon attachment points elastic-dissipative parameters, us-
ing the Lagrange equations, it is possible to  form a perturbed motion equation of  an  elastic aircraft 
with the engine running on the pylon  as shown in [1]. In the matrix form the mathematical model of 
an aircraft aero elasticity (MMAE) has the following form: 
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where   BM ,  BD ,  BB  are correspondingly  the generalized mass, damping, and stiffness of the 
base model matrix; 

 Bq  – is the  vector – a column of generalized coordinates describing the relative engine and 
pylon due to the flexibility of the attachment points displacement; 

 dq  – is the vector – a column of generalized coordinates describing the relative engine and 
pylon due to the malleability of the attachment points displacements; 

 dD ,  dB  – are damping and elasticity matrixes of the additional elastic dissipative bonds; 

 BGG  – is the influence of the running engine (gyroscopic coupling by generalized coordi-
nates) matrix; 

 dF  – is the matrix, made up of vectors projections of absolute linear and angular displace-
ments associated with the coordinate system engine on the corresponding axes of this system; 

 HP  – is the matrix of generalized external forces;  

  0  –  is the null matrix. 
Let’s assume that all basic structure parameters are known, and the matrix of internal and struc-

tural damping coefficients is set. 
Let the coordinate system 321 xxxO   be connected to the engine (Fig. 1).  
The following designations in Figure 1 and Figure 2 are used: 1– beam model of the wing con-

sole; 2 – beam model of the pylon; 3 – engine; 4 – additionally introduced elastic elements of the en-
gine attachment points to the pylon design; 5 – additionally introduced dissipative elements of the en-
gine attachment points to the pylon design (for example, hydraulic dampers). The engine generally has 
six degrees of freedom of relative displacements, which are set by the vector dq . At the same time 

321 ,, ddd qqq  are – the coordinates describing the engine linear displacement due to its attachment 

points to the pylon malleability; 654 ,, ddd qqq  are – the coordinates of relative angular deviation; 

)1,6(, kdb dkdk  – is the partial coefficients of stiffness and damping of the corresponding elastic 
and dissipative elements. 

The research has shown that the maximum effect of damping the motor tones vibrations with 
minimal modifications of the original engine to the pylon  attachment scheme is achieved by ensuring 
that it can rotate about the axis 1Ox  (fig.1, coordinate 4dq ) or the axis aa   (fig. 2, coordinate 

5dq  ). In the first case, the provisionally released engine is a gyroscopic oscillation damper, built ac-
cording to the scheme of a high – speed gyroscope, and in the second case it is a damper of inertial os-
cillations with friction. 
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Fig. 1. The engine-to-the-pylon fastening scheme with the possibility of rotation around the 1Ox axis 

 

 
Fig. 2. The engine-to-the-pylon fastening scheme with the possibility of rotation around the aa   axis 

 
RESEARCH RESULTS OF THE RUNNING ENGINES INFLUENCE ON THE AIRCRAFT 

STRUCTURAL CAPABILITIES   
 

The aircraft with modified engine attachment points aero elastic and structural capabilities 
mathematical modeling process consisted of two stages. At the first stage, the rational (set-up) elastic-
dissipative parameters of the engine attachment points to the pylons for a given suspension variant 
were determined (fig. 1 or fig. 2). The mathematical model of aero elasticity created in accordance 
with the method of specified basic forms was used. The system of equations was solved with the use of 
own values for different damping and stiffness coefficients of additional elastic-dissipative elements, 
while the partial compliance with other generalized coordinates corresponded to the initial values of 
the base model.  As set-up parameters of a suspension bracket such parameters were accepted at which 
damping coefficients (the real part of the characteristic equation roots) of the motor tones reached the 
maximum values on absolute size. The second stage, studied the influence of the engine with modified 
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attachment points on the aero elastic and structural capabilities of the aircraft. Some calculation results 
are shown in Figures 3 ... 7. 

Dynamic reaction of the large-sized plane of the An-124 type to external disturbance and con-
trol influences was investigated in particular.  The analysis of the obtained data shows that the engine 
with modified attachment points has a significant impact on the intensity and repeatability of dynamic 
loads acting on the pylon and wing of the aircraft. Thus, Figure 3 shows the normalized oscillogram of 

the bending moment increments in the root section of the external engine pylon 
p
xM with the fol-

lowing initial data: the aircraft's flight speed 100V  m/s; the vertical gust speed 10yW  m/s; the 
aircraft without fuel. A solid line shows the dependence at the original engine mounting scheme, a 
dashed line shows the dependence at the set-up parameters of the conditionally released engine relative 
to the vertical axis (fig. 1).  The similar oscillogram for increase of the bending moment k

xM in the 
section of the wing corresponding to the external engine mounting location is shown in Figure 4. 

 

 
Fig. 3. Normalized oscillogram of bending moment increase 

in the root section of the external engine pylon 
 

Fig. 4. Normalized oscillogram of bending moment 
increase in the wing section corresponding to the external 

engine mounts location 
 
The rational choice of the engine suspension elastic-dissipative parameters allows you to re-

duce significantly the amplitude of its oscillations, primarily in the area of torsion and engine elastic 
tones. As an example, Figure 5 shows normalized amplitude-frequency response characteristic (AFC) 
of the vertical oscillations  yA   in the center of mass of the external engine in the An-124 aircraft with-
out fuel in the area of torsion and motor elastic tones. The elastic tones on the frequency axis are ar-
ranged in the following sequence: symmetrical torsion oscillations of the wing first tone SK1; the en-
gine vertical oscillations SDV; the engine lateral oscillations SB;  symmetrical torsion oscillations of 
the second tone wing SK2; symmetrical horizontal bending oscillations f the first tone  wing SGI1; 
symmetrical bending oscillations of the first tone fuselage SIFL. The solid line corresponds to the orig-
inal parameters of the suspension, the dashed line corresponds to the engine, conditionally released 
related to the horizontal axis a a  (fig. 2). It is evident that the amplitude-frequency characteristic of 
the engine vertical and lateral oscillations changes significantly in the lower elastic torsion vibration 
tones of the wing.  Due to the gyroscopic coupling of the wing and the engine elastic vibration tones, 
both the natural frequencies absolute values and the engine – pylon – wing dynamic system dissipative 
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properties change. The external engine oscillation wide frequency range amplitudes are reduced 
by  1.5 ... 5 times. 

It is obvious that decrease in level and repeatability of the dynamic loads which effects the en-
gine – pylon – wing system leads to the reduction of fatigue damageability of the design elements and 
to the increase of their resource. An important quantitative characteristic of the aircraft structure load-
ing capacity is the spectral density of the bending moment in the calculated cross sections. 

Figure 6 shows the normalized spectral density of the bending moment K
MS  in the An-124 air-

craft wing section, corresponding to the attachment point of the external engine, when the aircraft is 
taxiing along  the airfield without fuel at the  speed of =10 m/s. The solid line shows the curve for the 
original engine mounting scheme, and a dashed line for the mounting scheme shown in Figure 2. 

 

 
Fig. 5. Normalized amplitude-frequency characteri Рад/ c -

radian per second of the An-124 aircraft external engine 
center of mass vertical oscillations yA   

Fig. 6. Normalized spectral density of the An-124 aircraft 
wing section bending moment, corresponding to the 

attachment point of the external engine 

 
The obtained spectral characteristics of changes in the integral force factors in the cross sec-

tions of the aircraft structure elements were used to quantify the resource in accordance with the hy-
pothesis of spectral summation of fatigue damage. In particular, some impact assessment results of the 
proposed improvements of the engine-to-the-pylon attachment points, strength characteristics of the 
large An-124 type aircraft main structural wing elements are shown in Figure 7 in the form of the 
graphs showing the resource increase coefficient changes for the lower NT  and upper VT panels at  
the external engine attachment point.  

The figures demonstrate  21 xx /lll   ;  1xl  – is the engine center of mass removal down rela-

tively to the pylon attachment points (along the 1O x axis in Fig. 1); 2xl  – is the engine center of mass 

removal forward along the 2xO axis. 
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Fig. 7. The graph of the resource-increase coefficient changes for the wing lower NT  and upper VT  panels of the An-124 

aircraft at the external engine attachment point 
 
The solid line shows the released engine dependence relatively the vertical axis (diagram 

fig. 1), the dashed line shows the released engine dependence relatively the horizontal axis (diagram 
fig. 2). The dashed line corresponds to the l value of the production An-124 aircraft.  All the men-
tioned above data are obtained with taking into account the engine rotor kinetic moment influence. 

 
CONCLUSION AND DISCUSSION OF THE OBTAINED RESULTS 

 
We studied the influence of elastic and dissipative parameters of engine attachment points on 

the elements of the engine – pylon – wing dynamic system   strength characteristics using the mathe-
matical model of aero elasticity developed by the authors, which takes into account the kinetic moment 
of engine rotors.  Potential attachments structural modifications which make it possible to have the 
greatest impact on the intensity and repeatability of loads on the structure are proposed. As an exam-
ple, the results of the An-124 aircraft wing elements resource evaluation in accordance with the spec-
tral summation of fatigue damage hypothesis are presented. It is shown that the specially designed 
elastic and damping elements being introduced into the structure allow us to expect the resource of in-
dividual structural elements increase by up to 30%. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ИНЕРЦИОННЫХ И ГИРОСКОПИЧЕСКИХ 
СВОЙСТВ РАБОТАЮЩИХ ДВИГАТЕЛЕЙ НА ПРОЧНОСТНЫЕ 

ХАРАКТЕРИСТИКИ ДИНАМИЧЕСКОЙ СИСТЕМЫ 
 ДВИГАТЕЛЬ – ПИЛОН – КРЫЛО   

 
В.В. Овчинников1, Ю.В. Петров2   

1Московский государственный технический университет имени Н.Э. Баумана, 
 г. Москва, Россия 

2Московский государственный технический университет гражданской авиации, 
г. Москва, Россия 

 
Анализ особенностей динамических свойств современного крупногабаритного самолета, обусловленных спецификой его 
компоновочной схемы, показывает, что слабодемпфированные колебания двигателей на упругих пилонах под крылом 
являются причиной ряда нежелательных явлений, в том числе интенсивного накопления усталостных повреждений узлов 
крепления двигателя к пилону, пилона к крылу, собственно в пилоне и крыле в месте установки двигателей. Результаты 
теоретических и экспериментальных исследований показывают, что при определенной доработке конструкции узлов 
крепления двигателя к пилону появляется возможность использовать инерционные и гироскопические свойства 
двигателей для гашения данных колебаний. В этом случае на порядок и более возрастают коэффициенты демпфирования 
двигательных тонов, реализуется гироскопическая связанность упругих тонов колебаний. При рациональном выборе 
параметров дополнительных упругих и диссипативных связей в узлах крепления двигателей удается достаточно 
эффективно воздействовать на аэроупругие колебания крыла самолета и двигателей, что оказывает существенное 
влияние на прочностные характеристики элементов конструкции ЛА. Для исследования влияния и выбора рациональных 
упругодиссипативных параметров подвески двигателей самолета на пилонах под крылом разработана математическая 
модель аэроупругости (ММАУ) с учетом кинетического момента роторов двигателей и специальным образом 
сконструированных узлов крепления двигателей к пилонам. Для синтеза ММАУ самолета с работающими двигателями 
на пилонах используется хорошо зарекомендовавший себя метод заданных базовых форм.  В качестве заданных форм 
рассматриваются формы собственных колебаний базовой конструкции самолета в пустоте. В данной работе гондола и 
ротор двигателя рассматриваются как абсолютно жесткие тела, упругостью узлов крепления ротора к гондоле 
пренебрегается. Пилон моделируется упругой балкой, а упругие и диссипативные свойства узлов крепления пилона к 
крылу и двигателя к пилону соответствующими упругодиссипативными связями. Предложены принципиальные схемы 
узлов крепления двигателя к пилону. Приводятся результаты исследования влияния предлагаемых доработок узлов 
крепления на нагруженность и интегральные прочностные характеристики основных конструктивных элементов 
динамической системы двигатель – пилон – крыло на примере самолета    Ан-124. Доказана целесообразность 
практической реализации предлагаемых решений для снижения уровня усталостной повреждаемости элементов 
конструкции самолета. 
 
Ключевые слова: аэроупругость, двигатель на пилоне, инерционные и гироскопические свойства, упругодиссипативные 
связи, усталостная повреждаемость, ресурс. 
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ПРИМЕНЕНИЕ ВЫСШЕЙ ВОДНОЙ РАСТИТЕЛЬНОСТИ  

ДЛЯ ДООЧИСТКИ СТОЧНЫХ ВОД АЭРОПОРТОВ 
 

Н.Е. НИКОЛАЙКИНА1, Н.И. НИКОЛАЙКИН2 
1 Московский политехнический университет, г. Москва, Россия 

2 Московский государственный технический университет гражданской авиации, 
г. Москва, Россия 

 
Показано, что при росте авиаперевозок необходимо повышать эффективность очистки ливневых и талых сточных вод с 
территории аэропортов и прочих авиапредприятий. Предлагается для защиты окружающей среды от сбросов загрязнений 
аэропортов в природные водоёмы использовать высшую водную растительность. Для дополнительной стадии финальной 
очистки предлагается применить водный гиацинт – эйхорнию. Дается обоснование выбора растения, описаны его 
основные характеристики и механизм извлечения загрязнений из водной среды в процессе метаболизма. Приводится 
методика экспериментов по определению эффективности биологической очистки сточных вод в условиях Центральной 
полосы России на примере Подмосковья. Даны результаты измерения концентраций взвешенных веществ и 
нефтепродуктов в воде до и после очистки в прудах-отстойниках. Показана эффективность биологической очистки. 
Отмечена возможность использования водного гиацинта и для очистки отдельных поверхностных  водоёмов. Для 
круглогодичного использования растений на открытых очистных сооружениях рекомендовано применять защитные 
конструкции (укрытия), тогда в защищённых условиях процессы метаболизма могут протекать в корневище, стеблях и 
листьях растения даже в осенне-зимний период. Предложено отработанную биомассу в коммерческих целях 
утилизировать как добавку к корму скота при соблюдении определенных условий, которые сформулированы. Приведен 
алгоритм сохранения саженцев в холодный период года и последующей высадки их в водоемы весной. Применение 
способа биологической доочистки водным гиацинтом экономически целесообразно, однако требуется соблюдать 
необычные меры экологической безопасности, которые предложены. Подчеркнута целесообразность дальнейших 
перспективных работ по созданию специализированных экосистем с участием высшей водной растительности, для 
природоподобной комплексной очистки отдельных видов сточных вод. 
 
Ключевые слова: аэропорт, защита окружающей среды, сточные воды, взвешенные вещества, нефтепродукты, 
биологическая очистка, водный гиацинт, утилизация биомассы. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
К числу основных задач современного мирового сообщества относится защита окружа-

ющей среды от загрязнения, её сохранение в состоянии, привычном для проживания людей. 
В XX в. положения о необходимости обеспечения защиты биосферы при ускорении научно-
технического прогресса были зафиксированы в целом ряде международных документов, 
в частности, в Приложении 161 к Чикагской конвенции о международной гражданской авиации. 
Одним из важнейших направлений работ по уменьшению экологической опасности антропо-
генной деятельности является усиление контроля водных стоков организаций и предприятий 
всех видов народного хозяйства, включая транспорт и объекты инфраструктуры поселений.  

Водоснабжение подмосковных аэропортов преимущественно происходит из артезиан-
ских скважин. Общий объем водопотребления современного крупного аэропорта превышает 

                                                            
1  Приложения 1-18 к Конвенции о Международной Гражданской Авиации (Чикагской Конвенции 1944 года) 

[Электронный ресурс] // Склад законов. URL: http://www.6pl.ru/asmap/convMGA.htm (дата обращения 
05.02.2020). 
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1,5 млн.м3/год (в среднем более 4,5 тыс. м3/сут.) или на уровне 40 м3/тыс.пасс. в среднем2. Важ-
нейшей характеристикой эффективности работ [1] по защите водных объектов от антропоген-
ного загрязнения в процессе деятельности аэропортов является величина удельного количества 
загрязняющих веществ, сбрасываемых в водоемы, отнесенная к числу пассажиров, обслужен-
ных за год. В аэропорту Шереметьево3 в 2018 г. этот показатель снизился до 4 кг/тыс. пасс. 

Очистка сточных вод, традиционно отличающихся большим объемом, является техниче-
ски сложной задачей и требует постоянного совершенствования как технологий, так и оборудо-
вания для их реализации [2]. Наиболее общими видами стоков являются воды, прошедшие за-
грязненные территории, а именно ливневые, поливочные и талые воды.  

Снег, счищаемый с мест стоянки авиатехники, дорог, рулежных дорожек, взлётно-
посадочных полос и других площадей аэропорта, представляет собой источник негативного 
воздействия на почву и гидросферу экосистем на территориях, занимаемых объектами ГА. 
В снеге содержатся многочисленные химические соединения, прежде всего остатки пролитых 
нефтепродуктов, противогололёдные реагенты и прочее. Со сточными водами аэропортов, 
аэродромов и им подобных авиатранспортных объектов гражданской авиации (ГА) в природ-
ные водоемы попадает значительное количество нефтепродуктов и взвешенных веществ.  

С увеличением объема авиаперевозок, применения на воздушном транспорте горюче-
смазочных материалов и продуктов химической переработки естественным образом усугубля-
ется необходимость повышения суммарной эффективности очистки поверхностного сброса. 
Для недопущения загрязнения и засорения природных водных объектов традиционные методы 
очистки [3] на существующих системах водоотведения дополняют достаточно редкими видами. 
Так, в частности, все шире разрабатывают и применяют биологические методы. Наряду с тра-
диционными способами [4, 5] извлечения загрязнений из газовой фазы, которые постоянно со-
вершенствуются [6], создают [7] и изучают аппаратурное оформление процессов биофильтра-
ции воздуха от легколетучих соединений. Растет интерес к биоутилизации газообразных и жид-
костных отходов [8]. К числу таких относится способ очистки водных сред с помощью ботани-
ческих средств, заключающийся в применении культур высшей водной растительности.  

В литературе есть сведения о примерах использования некоторых видов высшей водной 
растительности [9] для доочистки сточных вод перед сбросом их в водоемы.  

Проблема повышения эффективности очистки сточных вод аэропортов и им подобных 
авиапредприятий, а также задача снижения негативного экологического воздействия на водные 
экосистемы территории места авиационного происшествия являются предметом дальнейшего 
рассмотрения. Целесообразно оценить перспективность использования высшей водной расти-
тельности для защиты среды, окружающей авиапредприятия, от загрязнения. 

 
МЕТОДЫ И МЕТОДОЛОГИЯ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 
Выбор культуры высшей водной растительности определялся тем, насколько они спо-

собны к быстрому размножению, росту, поглощению всех биогенов и соединений из водной 
среды. Целенаправленный поиск подходящего ботанического объекта привел к выбору культу-
ры, наиболее подходящей для доочистки стоков в прудах-отстойниках [2, 10]. 

Для экспериментальной проверки пригодности метода биологической доочистки в усло-
виях Центральной полосы России на примере Подмосковья было выбрано однолетнее плаваю-
щее растение, относящееся к семейству понтедериевых, а именно водный гиацинт рода эйхор-
ния  (Eichornia speciosa) [11], родина которого – тропические районы Америки.  

По физическим свойствам эйхорния относится к роду полупогруженных растений. Она 
быстро размножается (до 500 побегов в месяц) на плаву, а также в стационарном состоянии; её 
                                                            
2  Экологический отчет акционерного общества «Международный аэропорт Шереметьево» за 2018 год [Электрон-

ный ресурс] // Акционерное общество «Международный аэропорт Шереметьево» URL: https://www.svo.aero/ 
bitrix/upload/sprint.editor/522/52262be2901d127ddd66971e7f52f720.pdf (дата обращения 02.02.2020). 

3  Там же. 
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высота (надводная часть вместе с развитой корневой системой) достигает одного метра, побеги 
длиной до 2 метров.  

Растение ядовито, состоит из двух основных частей. Надводная часть – это соцветия и ли-
стья, а подводная - нитевидная корневая система. Цветки растения недолговечны, время их жизни 
1 – 2 дня. После цветения цветоножка изгибается и цветок полностью погружается в воду. 

Подводная часть эйхорнии представляет собой сгусток опущенных ресничек, между ко-
торыми и происходит начальная (механическая) стадия процесса очистки воды. Известно [11], 
что вокруг этих растений образуются избирательные микробиоценозы, включающие как бакте-
рии и водоросли, так макробеспозвоночные и простейшие организмы. Это ускоряет активную 
биодеструкцию, обеспечивает поглощение минеральных и органических веществ (загрязните-
лей водной среды), которые далее используются растениями для их питания в процессе пласти-
ческого обмена с окружающей водной средой. В результате эйхорния «вбирает в себя» практи-
чески все опасные загрязнения, в том числе и такие, как инсектициды, фенолы, соединения ни-
келя, кадмия и т.п.  

В странах с тёплым климатом (при умеренном климате - в тёплые периоды) эти растения 
применяют на сооружениях очистки поверхностных и хозяйственно-бытовых сточных вод. Ис-
пользуется также и как аквариумное растение. Выросшие растения пригодны для удобрения 
полей, могут использоваться на корм скоту и для производства биогаза. 

В ходе экспериментов водный гиацинт высаживался с плотностью рассады 6-10 шт/м2 
площади водного зеркала секции бассейна, отведенной для культивирования растений. Вноси-
мая культура не должна занимать более 12% площади поверхности очищаемого водоема. Тем-
пература окружающей среды должна находиться в диапазоне от +15 до +35 ОС.  

После завершения процесса очистки производится химическая экспертиза состава отра-
ботанной биомассы, прежде всего для выявления уровня насыщенности токсинами. При под-
тверждении соответствия требованиям стандартов4, санитарных норм и правил5 отработанная 
водная культура собирается с поверхности водоёма для коммерческого использования или хра-
нения, не соответствующая – подвергается утилизации. 

Для анализа загрязненности проб воды до и после очистки использовались  традицион-
ные лабораторные методы исследования, анализа и определения концентрации загрязняющих 
веществ в сточных водах. Измерение химического состава осуществлялось в условиях аккреди-
тованной лаборатории аналитического контроля. Отбор проб производился ежемесячно с мая 
по октябрь в рамках «Графика контроля эффективности работы очистных сооружений и каче-
ства сточных вод». 

Отбор проб согласно требованиям стандартов6 осуществлялся c небольшой глубины ци-
линдром из нержавеющей стали. Вода переливалась в двухлитровые стеклянные бутыли,  про-
бы в контейнерах с аккумуляторами холода (при t = 5 ± 3ºC) в течение не более часа транспор-
тировали в специализированную лабораторию аналитического контроля для измерений. 

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 
Экспериментальные результаты и практический опыт, полученные в Московском поли-

техническом университете (Мосполитехе) [12], а также на многочисленных очистных сооруже-
ниях для поверхностных сточных вод в Московском регионе, свидетельствуют о следующем. 

                                                            
4  ГОСТ 31653-2012. Корма. Метод иммуноферментного определения микротоксинов. М.: Стандартинформ, 2012. 

12 с. [Электронный ресурс] // Интернет и право. URL: https://www.internet-law.ru/gosts/gost/52326/ (дата обраще-
ния 05.02.2020). 

5  СанПиН 2.1.7.573-96. Гигиенические требования к использованию сточных вод и осадков для орошения и удоб-
рения. М.: ИИЦ Минздрава России, 1997. 54 с. [Электронный ресурс] // Библиотека нормативной документации. 
URL: https://files.stroyinf.ru/Index2/1/4293825/4293825376.htm (дата обращения 05.02.2020). 

6  ГОСТ 31861-2012 Вода. Общие требования к отбору проб. М.: Стандартинформ, 2013. 36 с. [Электронный ре-
сурс] // Интернет и право. URL: https://internet-law.ru/gosts/gost/52710/ (дата обращения 05.02.2020). 
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При росте и вегетации эйхорния образует на водной поверхности обширные, при этом локаль-
ные заросли. В средней полосе (в условиях Москвы и Подмосковья) при благоприятных погод-
ных условиях и соблюдении регламента культивирования растение способно к вегетативному 
размножению с увеличением биомассы в 20 … 40 раз. Вегетация протекает активно при темпе-
ратуре от +17 СО и выше, её скорость растёт пропорционально с окружающей температурой, 
а также зависит от освещенности и обеспеченности кислородом. При наращивании зеленой 
массы растение в процессе метаболизма активно извлекает необходимые для вегетации много-
численные растворенные вещества. Играя роль биологического фильтра, культура наиболее ак-
тивно извлекает из водной среды продукты разрушения нефтепродуктов, фенолов, соединения 
азота, фосфора.  

Окислительные процессы в водной среде ускоряются стимуляторами, активное выделе-
ние которых происходит при росте и развитии корневой системы водного гиацинта. Окисли-
тельно-восстановительные реакции протекают с участием веществ, «загрязняющих» воду, в том 
числе углеводородные соединения разлагаются. В частности, это приводит к выделению азота и 
кислорода в чистом виде. Азот поглощается растением, а кислород в зоне корней используется 
аэробными бактериями, которые тоже участвуют в биологической очистке воды. 

Примеры контрольных проб загрязненности сточной воды, взятых в 2018 г. по стан-
дартным методикам7,8 до и после бассейна ботанической доочистки с использованием водного 
гиацинта эйхорния, представлены в табл. 1.  

Выполненный анализ этих и подобных данных демонстрирует существенное снижение 
содержания взвешенных веществ и нефтепродуктов в воде на выходе. Концентрации снижа-
ются даже ниже самых жестких значений ПДК, а именно ПДК для водных объектов рыбохо-
зяйственного назначения9.  

Таблица 1 
Table 1 

Содержание загрязняющих веществ в сточной воде до и после бассейна с высшей водной 
растительностью 

Pollutant content in wastewater before and after the higher water vegetation basin 
 

Дата отбора проб,  
месяц  

Концентрация загрязняющих веществ, мг/дм3  
взвешенные вещества нефтепродукты 

вход выход вход выход 
Июнь 26, 50 18,40 0,45 0,38 
Июль 23,10 15,30 0,54 0,35 
Август 22,00 19,30 1,25 0,31 
Сентябрь 15,60 11,50 0,34 0,15 
Октябрь 11,30 9,80 0,13 0,09 

 
Повышение эффективности очистки при использовании на завершающем этапе ботани-

ческого способа, как показано в табл. 2, подтверждается результатами работы на нескольких 
                                                            
7  ПНД Ф 14.1:2:4.254-09. Количественный химический анализ вод. Методика измерений массовых концентраций 

взвешенных и прокаленных взвешенных веществ в пробах питьевых, природных и сточных вод гравиметриче-
ским методом. М.: Росгидромет, 2017. 12 с. 

8  ПНД Ф 14.1:2:4.128-98. Количественный химический анализ вод. Методика измерений массовой концентрации 
нефтепродуктов в пробах природных, питьевых и сточных вод флуориметрическим методом на анализаторе 
жидкости "Флюорат-02" (М 01-05-2012). Москва, 1998 (Издание 2012 года). 25 с. 

9  Об утверждении нормативов качества воды водных объектов рыбохозяйственного значения, в том числе норма-
тивов предельно допустимых концентраций вредных веществ в водах водных объектов рыбохозяйственного зна-
чения (с изменениями на 12 октября 2018 года). Приказ Минсельхоза России от 12.10.2018 г. N 454. [Электрон-
ный ресурс] // Официальный интернет-портал правовой информации. URL: http://publication.pravo.gov.ru/ 
Document/View/0001201902280022 (дата обращения 05.02.2020). 
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объектах защиты водного бассейна Подмосковья, проведенных сотрудниками специализиро-
ванной лаборатории ГУП «Мосводосток» и студентами Мосполитеха в рамках учебного про-
цесса по направлению подготовки «Техносферная безопасность».  

Таблица 2 
Table 2 

Содержание загрязняющих веществ в сточной воде до и после доочистки высшей водной 
растительностью на ряде природоохранных объектов 

Pollutant content in wastewater before and after the final purification by higher water vegetation 
at a number of environmentally protected sites 

 
Очистные соору-

жения, № 
Концентрация загрязняющих веществ, мг/дм3 

взвешенные вещества нефтепродукты 
вход выход вход выход 

№ 1 20,87 12,07 0,53 0,29 
№ 2 17,51 11,27 0,61 0,37 
№ 3 14,73 10,15 0,42 0,21 
№ 4 15,98 10,47 0,36 0,23 
 
Проведенные расчёты подтверждают, что при применении на прудах-отстойниках си-

стемы доочистки стоков водным гиацинтом объём обязательных экологических платежей 
за загрязнение водных объектов уменьшится более чем двукратно. 

 
ОБСУЖДЕНИЕ ПОЛУЧЕННЫХ РЕЗУЛЬТАТОВ 

 
Водный гиацинт эйхорния обладает быстрым ростом и размножением, способностью по-

глощать практически все биогенные элементы и их соединения.  Это растение можно приме-
нять практически в любых водоемах-отстойниках.  

При высадке новых растений на всей площади пруда каждые несколько суток, учете 
объемов проходящих стоков и динамики поглощения элементов растением превышение норм 
содержания токсических веществ в массе эйхорнии не происходит. Удается удерживать кон-
центрацию загрязнений в биомассе на уровне до 45% допустимой. При соблюдении изложен-
ных ограничений за сезон можно собирать до тысячи тонн зеленой массы с гектара поверхности 
пруда-отстойника. 

Отработанную биомассу эйхорнии целесообразно (в коммерческих целях) использовать, 
например, в качестве добавки к корму скота. Однако такое применение возможно исключи-
тельно при содержании в биомассе остаточных количеств пестицидов, нитратов, нитритов, мас-
ляной кислоты, микротоксинов и т.д. ниже их предельно допустимых значений, регламентиро-
ванных требованиями10. Коммерческое использование выросшей эйхорнии допустимо только 
после химической экспертизы на соответствие требованиям11.  

Доочистка с использованием высшей водной растительности (в наибольшей степени 
водного гиацинта эйхорнии) применима не только для стоков, но эффективна и для отдельных 
водоёмов. Использование биологической очистки незначительно изменяет естественный пей-
заж на территории, прилегающей к водоему. 

                                                            
10  ГОСТ 31653-2012. Корма. Метод иммуноферментного определения микротоксинов. М.: Стандартинформ, 2012. 

12 с. [Электронный ресурс] // Интернет и право. URL: https://www.internet-law.ru/gosts/gost/52326/ (дата обраще-
ния 05.02.2020). 

11  СанПиН 2.1.7.573-96. Гигиенические требования к использованию сточных вод и осадков для орошения и удоб-
рения. М.: ИИЦ Минздрава России, 1997. 54 с. [Электронный ресурс] // Библиотека нормативной документации. 
URL: https://files.stroyinf.ru/Index2/1/4293825/4293825376.htm (дата обращения 05.02.2020). 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 23, № 03, 2020
Civil Aviation High Technologies Vol. 23, No. 03, 2020
 

78 

Водному гиацинту эйхорнии характерно активное зарастание поверхности водоема. 
Способность приспосабливаться к широкому диапазону изменений факторов окружающей сре-
ды и высокая скорость разрастания этого растения вызывают достаточно быстрое изменение 
водных экосистем, которые «перерождаются» в сторону (с позиции человека) улучшения. Веге-
тация происходит в пределах безморозного периода, за счёт этого возможен контроль и частич-
ное регулирование разрастания.  

Перед холодным периодом года часть растений, как посадочный материал, необходимо 
передать на хранение в помещение с высокой влажностью и постоянной положительной темпе-
ратурой +16 … +20 ОС. В этих условиях саженцы выживают, но вегетация сильно заторможена. 
Перед последующей высадкой эйхорнии в пруд целесообразно (в зависимости от загрязнения 
водоёма) провести обработку саженцев иммунным раствором, регулирующим вегетацию куль-
туры. 

Экспериментальные и внедренческие мероприятия последних десятилетий продемон-
стрировали высокую эффективность применения высшей водной растительности для доочистки 
многих стоков, среди которых стоки предприятий и организаций нефтепереработки и загряз-
ненный нефтепродуктами поверхностный сток населенных мест. 

Безусловно, применение эйхорнии связано с некоторыми необычными проблемами в ча-
сти необходимости соблюдать меры экологической безопасности, а именно: 

- недопустима преднамеренная или случайная интродукция растений в природные водо-
ёмы; 

- важно не допустить существования растения без строгого контроля удельной числен-
ности растений на поверхности водоёма, возможна эвтрофикация водной экосистемы; 

- строгой регламентации требует процесс утилизации отработанного биологического ма-
териала. Так, при использовании эйхорнии в качестве корма скоту важно выполнение всех тре-
бований к процессу измельчения зеленой массы, необходим надзор специализированных 
служб. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Из приведенного выше следуют выводы. 
1. Показано, что водный гиацинт (Eichhórnia crássipes) как представитель  высшей вод-

ной растительности характеризуется эффективным вегетативным размножением в средней по-
лосе России при благоприятных погодных условиях 

2. Растение эйхорния (на примере условий Подмосковья) пригодно для решения задачи 
доочистки сброса поверхностных сточных вод. 

3. Применение водного гиацинта для доочистки ливневых стоков позволяет снизить со-
держания загрязняющих веществ: по взвешенным веществам в 1,3–1,9 раз и по нефтепродуктам 
в 1,3–2,5 раза, что снижает негативную нагрузку на окружающую среду, уменьшает величину 
платежей за экологическое воздействие.  

4. При применении защитных конструкций на открытых очистных сооружениях улуч-
шаются условия адаптации и вегетационных процессов водной растительности. В таких усло-
виях процесс гидроботанической очистки может протекать круглогодично, потому что в защи-
щённых условиях процессы метаболизма могут протекать в корневище, стеблях и листьях рас-
тения даже в осенне-зимний период. 

5. Применение данного способа доочистки экономически целесообразно. 
Таким  образом, метод доочистки с использованием водного гиацинта, как составной 

элемент комплексной очистки ливневых сточных вод, позволяет снизить экологическую 
нагрузку на окружающую среду. Метод рекомендуется как при обычной работе водоочистных 
систем аэропортов и им подобных предприятий и организаций гражданской авиации, так и в 
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случае авиационных происшествий [13] в рамках мер по организации защиты соответствующей 
территории для устранения негативных экологических последствий [14]. 

Применение биологической очистки воды с использованием растительных культур выс-
шей водной растительности отличается от многих иных способов тем, что в ходе его реализа-
ции не продуцируются вторичные загрязнения. Это является  значительным экологическим  
преимуществом рассмотренного метода и позволяет отнести его к числу «экологически рацио-
нальных».  

Применение гидроботанического способа доочистки при совместной очистке поверх-
ностных и хозяйственных стоков в перспективе позволит приблизиться к решению задачи со-
здания систем замкнутого оборотного водоснабжения [1] предприятий.  

В перспективе целесообразно провести работы по изучению возможности создания спе-
циализированных экосистем с участием высшей водной растительности (подобных экосисте-
мам болот), которые смогут осуществлять природоподобную комплексную очистку, ориенти-
рованную на большинство отдельных видов сточных вод. 
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ABSTRACT 

 
It has been shown that with air transportation rise it is necessary to increase the efficiency of storm and wastewater purification 
from the territory of the airports and other air enterprises. It is suggested to use higher aquatic vegetation to protect the environment 
from airborne pollutants into natural water reservoirs. For further step of final cleanup it is proposed to use aquatic hyacinth – 
Eichornia. The rationalization for the plant selection is provided, its essential characteristics and the way for extracting pollutants 
out of the aquatic environment during the metabolism process are described. The technique of experiments on determining the 
effectiveness of biological wastewater purification within the conditions of the central part of the country is discussed in terms of 
Moscow region. The measurement results of suspended materials and petrochemicals concentrations in water before and after 
purification in sediment ponds are presented.  The effectiveness of biological purification is shown. The possibility of using water 
hyacinth for purification of some superficial water reservoirs is also outlined. It is recommended all the year round to use protecting 
constructions (covers) in open purification plants, then under protected conditions metabolism processes can proceed in the 
rhizome, stems and foliage of the vegetation even in the autumn-winter period. It is proposed to recycle the used biomass for 
commercial purposes as a livestock fodder additive under the certain conditions that have been defined. The algorithm of 
preserving seedlings in the cold season and their subsequent planting in water reservoirs in spring is discussed. It is economically 
feasible to use biological final purification by aquatic hyacinth but observing the unusual environmental safety measures that have 
been formulated is required. Practicability of further prospective work on producing specialized ecosystems involving higher 
aquatic vegetation for nature-like integrated purification of certain types of wastewater was underlined. 
 
Key words: airport, environmental protection, wastewater, suspended materials, petrochemicals, biological purification, aquatic 
hyacinth, biomass recycling.  

 
 



Том 23, № 03, 2020 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 23, No. 03, 2020 Civil Aviation High Technologies
 

81 

REFERENCES 
 

1. Rodionov, A.I., Klushin, V.N. and Sister, V.G. (2019). Tekhnologicheskiye protsessy 
ekologicheskoy bezopasnosti [Technological processes of environmental safety]. Moscow: Yurayt, 
283 p. (in Russian)  

2. Rodionov, A.I., Klushin, V.N. and Sister, V.G. (2019). Okhrana okruzhayushchey sredy: 
protsessy i apparaty zashchity gidrosfery [Environmental protection: hydrosphere protection processes 
and devices]. Moscow: Yurayt, 283 p. (in Russian)  

3. Sergiyenko, L.I., Parinov, S.V. and Nikonorova, S.P. (2019). Protection of water sources 
from contamination by sewage: a case study of the town of Volzhky of the Volgograd Region. Social 
and Scientific Journal «ECOLOGY OF URBAN AREAS», no. 2, pp. 6–10. DOI: 10.24411/1816-
1863-2019-12006. (in Russian) 

4. Bochaver, K.Z. and Klushin, V.N. (2017). O dostupnykh ekologo-tekhnologicheskikh 
vozmozhnostyakh snizheniya emissii uglekislogo gaza v atmosferu [On the available environmental and 
technological opportunities to reduce carbon dioxide atmosphere emissions]. Ekologicheskiy vestnik 
Rossii, no. 8, pp. 38–43. (in Russian)  

5. Zubakhin, N.P., Klushin, V.N., Starostin, K.G. and Nistratov, A.V. (2015). Purification 
of coke-plant waste by carbon adsorbents. Coke and Chemistry, vol. 58, no. 2, pp. 75–78. 
DOI: https://doi.org/10.3103/S1068364X15020088 (in Russian) 

6. Klushin, V.N., Kartashov, A.A., Nistratov, A.V., Kolesnikov, A.V. and Misakova, S.M. 
(2017). New environmental protection agent on oil fields. Neftepererabotka i neftekhimiya. Nauchno-
tekhnicheskiye dostizheniya i peredovoy opyt, no 3, pp. 48–50. (in Russian) 

7. Mitin, A., Nikolajkina, N. and Pushnov, A. (2015). Aerodynamic resistance of a biofilter 
with a packing of pine cones. Journal of Environmental Engineering and Landscape Management, vol. 
23, no. 2, pp. 138–146. DOI: https://doi.org/10.3846/16486897.2015.1009912. (in Russian) 

8. Smirnov, V.N. and Vinarov, A.Yu. (2016). Bio-utilization gas and liquid waste paint and 
varnish manufacture. Biotekhnologii v kompleksnom razvitii regionov: sbornik trudov mezhdunarod-
noy nauchno-prakticheskoy konferentsii [Biotechnologies in the complex development of regions: 
proceedings of the international scientifically-practical conference], pp. 19. (in Russian)  

9. Kruchinin, N.A., Nikolaeva, G.M., Gluxarev, I.I. and Dolinina, O.V. (2013) Botanich-
eskiy metod ochistki vody vodoyemov ot geptila [Botanical method of heptyl water purification for res-
ervoirs]. Available at: http://www.sipria.ru/tir/geptbot.html (accessed 02.04.2020). (in Russian)  

10. Pupyrev, E.I. (2018). Integrated solutions in storm sewer systems. Vestnik MGSU, vol. 13, 
no. 5 (116), pp. 651–659. DOI: 10.22227/1997-0935.2018.5.651-659. (in Russian) 

11. Shantser, I.A. (2017). Rasteniya sredney polosy Evropeyskoy Rossii [Plants of the Europe-
an Russia middle strip]. 5th ed., ispravlennoye i dopolnennoye. Moscow: Tovarishchestvo nauchnykh 
izdaniy KMK, 464 p. (in Russian) 

12. Kulagina, A.A. and Nikolajkina, N.E. (2019). Issledovaniye protsessa doochistki sto-
chnykh vod vodnym giatsintom eykhorniya [Investigation of the wastewater treatment process with 
aqueous hyacinth Eichornia]. Issledovaniya v oblasti yestestvennykh i tekhnicheskikh nauk: 
mezhdistsiplinarnyy dialog i integratsiya: v sbornike nauchnykh trudov po materialam Mezhdunarod-
noy nauchno-prakticheskoy konferentsii [Studies in the fields of natural and technical science: inter-
disciplinary dialog and integration in the proceedings collection of the International scientifically-
practical conference], pp. 37–39. (in Russian)  

13. Nikolaykin, N.I and Starkov, E.Yu. (2016). Model ekologo-ekonomicheskogo vozdeystvi-
ya aviatsionnykh proisshestviy [Environmental Accident Impact Model]. Predprinimatelstvo, no. 7, p. 
38. (in Russian)  

14. Nikolaykin, N.I. and Starkov, E.Yu. (2016). Еcological consequences reduction from 
aviation accidents impacts. Civil Aviation High Technologies, no. 225 (3), pp. 129–136. (in Russian) 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 23, № 03, 2020
Civil Aviation High Technologies Vol. 23, No. 03, 2020
 

82 

INFORMATION ABOUT THE AUTHORS 
 

Natalia E. Nikolaykina, Candidate of Technical Sciences, Associate Professor, The Head of 
Chemistry and Biotechnologies  Chair, Moscow Polytechnic University, nikols_153@mail.ru. 

Nikolay I. Nikolaykin, Doctor of Technical Sciences, Associate Professor, the Professor of 
Flight and Life Safety Chair, Moscow State Technical University of Civil Aviation, nikols_n@mail.ru. 

 
 

Поступила в редакцию 08.04.2020 Received 08.04.2020 
Принята в печать 21.05.2020 Accepted for publication 21.05.2020 

 
 
 
 



 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

ББК 05 
Н 34 

Св. план 2020 
 
 
 
 

Научный Вестник МГТУ ГА 
Том 23, № 03, 2020 

Civil Aviation High TECHNOLOGIES 
Vol. 23, No. 03, 2020 

 
 

Свидетельство о регистрации в Федеральной службе по надзору в сфере связи, 
информационных технологий и массовых коммуникаций (Роскомнадзор) ПИ № ФС77-47989 
от 27 декабря 2011 г. 

Подписано в печать 16.06.2020. 
Печать цифровая Формат 60×90/8 10,5 усл. печ. л.
Заказ № 639 / 86 Тираж 100 экз.

Московский государственный технический университет ГА 
125993, Москва, Кронштадтский бульвар, д. 20 
Изготовлено в ИД Академии имени Н.Е. Жуковского 
125167, Москва, 8-го Марта 4-я ул., дом 6А 
Тел.: (495) 973-45-68 
E-mail: artpress@ mail.ru 
 

Подписной индекс в каталоге Роспечати 84254 
© Московский государственный 

технический университет ГА, 2018 


