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APPLICATION OF THE MULTIDIMENSIONAL STATISTICAL ANALYSIS 
IN THE DEVELOPMENT OF AN INTEGRATED SAFETY MANAGEMENT 

SYSTEM IN AN AIRCRAFT MAINTENANCE ORGANIZATION 
 

N.V. ASEEV1, V.D. SHAROV1 
1Moscow State Technical University of Civil Aviation, Moscow, Russia 

 
Modern aviation enterprises are lots of risks-related owners associated with execution of their activities. Nowadays there are 
various management systems such as a Quality Management System (QMS), Safety Management System (SMS), etc., which 
describe all the potential risks for an organization. The problem of synchronization and unification of these systems in the 
framework of a comprehensive analysis of managing changes and fulfilling production operation remains unsolved at this point. To 
settle this problem, the article suggests using an integrated safety management system (ISMS). When developing ISMS in an 
aircraft maintenance organization that integrates the management systems of flight safety, quality, aviation, information, 
environmental safety, etc., the organization encounters the problem of data redundancy and duplication about manifestations of 
hazard factors in various aspects of its activities. This can make it difficult to collect and process data and take corrective/preventive 
measures. The issue of reasonable reduction of the original list of hazard factors can be considered as the subject of decreasing the 
dimension of the entity activity model, which can be solved using the method of the factor analysis principal components. 
Furthermore, application of the principal components method provides an expert analyst with supplementary, scientifically-based 
data on the quality of work and allows him to predict trends. The article based on real data of the aircraft maintenance organization 
shows the applicability of the method with the purpose for optimizing the list of hazard factors manifestations regarding a single 
aspect of organization activity.  
 
Key words: integrated management system, flight safety, hazard factor, method of principal components, decreasing the model 
dimension, system integration. 

 
INTRODUCTION 

 
The general approach to ensure techno genic safety proposes a hazard analysis and considera-

tion in various aspects of the entity activity [1]. A modern concept of aviation-transport system safety 
management as a conventional complex “socio-technical system” [2] is based on the integration of var-
ious management systems. 

In terms of an aircraft enterprise it is primarily the system of flight safety management (SMS), 
quality management system (QMS), aviation safety system (SAS) and the systems of labor health pro-
tection. These systems are developed, implemented and function in enterprises – aviation services sup-
pliers in compliance with the regulatory requirements. 

The significance of the information security system is increasing.  
The conceptual provisions to assess risks associated with this aspect of activity are specified in 

the Russian National Standard1. Due to rapid aircraft computerization, its security vulnerability to acts 

                                                            
1  National Standard  R 57240-2016. Aviation Activity Safety Management in Civil Aviation. Main Provisions. M.: Stand-

ard-inform, 2020. 20 p. 
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of unlawful interference is increasing, which can have the most far-reaching repercussions for a flight 
safety. Meanwhile, in Russian civil aviation, as the report “The Concept to Ensure Information Securi-
ty of Aircraft Hardware. FSUE AS Research”2 states, the requirements to provide information security 
are not yet available. 

Other actively developing systems to manage safety have been of vital importance lately. First and 
foremost, it is Enterprise Resource Planning (ERP) that is interpreted as “planning of enterprise resources”. 
This program is becoming a specific enterprise strategy that will take into account management of different 
spheres: finance, human resources, assets, collaboration with partners, recording the detailed history of op-
erations with customers [3]. It is significant to solve “dilemma of two P” – “Production-Protection”3 – 
more reasonable allocation of resources between safety and production development. 

The systems Customer Relationship Management (CRM) of management of mutual relations with 
customers, that allow the enterprise to optimize business processes, are simultaneously implemented. The 
key component of the given approach is the special software to manage work, monitor customers’ actions 
and communication automation  [4]. Partners and customers of the aircraft maintenance enterprise are, es-
sentially, aircraft operators, relationships with which are of importance for flight safety. 

The concept of the integrated system is not new. As far back as in 2007 the International Air 
Transport Association (IATA) introduced IASM abbreviation (Integrated Airline Management Sys-
tem) in its Guidance4. It is suggested to use ISMS abbreviation (Integrated Safety Management Sys-
tem) for the integrated system of aircraft enterprise safety management. Such a system must conceptu-
ally incorporate 8 constituents (fig. 1). 

 

 
 

Fig. 1. Integrated Safety Management System 
 
It is obvious that processing of miscellaneous data array will be required for this system func-

tioning.  Optimization of the procedures for collecting and first-time data processing is a crucial task 
and may be provided by means of multidimensional statistical methods, in particular, the method of 
the factor analysis principal components. The utilization of the method is shown on the example of 
implementing the integrated system of safety management in the aircraft maintenance enterprise. 

 
 
 

                                                            
2  Conference "Information Cyber Security". Moscow, 2018. 
3  Guidance about Flight Safety Management, 4th Edition // ICAO, 2018. 150 р. 
4  Integrated Airline Management System for Air Transport Operation // IATA, Ed. 2007. 7 р. 
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RESEARCH METHODS AND METHODOLOGY    
 

Approach to the formation of the safety level objectives and indexes in ISMS of aircraft 
maintenance  enterprise 

 
Among the listed above safety systems, the flight safety management system  (SMS) have been 

comprehensively adopted by airlines and aerodrome operators, therefore, while developing ISMS it is 
advisable to rely on this experience. Various approaches, the principles of systems design and opera-
tion within the framework of ICAO ISMS, are given in a variety of works, for instance [5–8]. 

Relying on this experience, it is expedient to outline objectives primarily targeted at flight safe-
ty and quality on the first stage of ISMS development. For example, the following goals were declared 
in one of the aircraft maintenance enterprises:  

 to reduce the number of all the types of aviation events through the personnel’s fault by 50% 
at least, compared with the last year’s indexes; 

 to reduce the number of irregularities while conducting maintenance and components repair 
by 20%, compared with the last year’s indexes; 

 to reduce the number of claims from customers by 15%,compared with the last year’s indexes; 
 to reduce the number of detected discrepancies in the course of external audits by 10%, 

compared with the last year’s indexes; 
 to monitor ISMS effectiveness by means of audits and monthly control of the indexes as 

well as by risks assessments- implementation of the program for safety guarantee; 
 to guarantee conformance of the company’s activity in line with the Russian and Interna-

tional Standards in the field of flight safety-implementation of the program for safety guar-
antee; 

 to cultivate the culture of safety and develop the system of voluntary messages. 
Further on, it is supposed to add the objectives referring to other ISMS constituents to the list. 
On the basis of the objectives, the enterprise constructs indexes – Safety Performance Indicator 

(SPI), appropriate for SMART principles (Specific-Measurable-Achievable-Relevant Time bound) i.e. 
particular, measurable, achievable, reliable and time bound. It is relevant to the implementation of con-
stituent 3 of ICAO ISMS conceptual framework  “flight safety guarantee” (more correct term “confir-
mation of flight safety level” [9]). 

Relative quantitative indexes are suggested as the top level SPI in the organization: Qae – avia-
tion events; Qde – defects list; Qcl – claims from customers; Qaud – shortcomings during external au-
dits. All the characteristics are calculated according to a single formula: 

 
 К = ே௡ ∙ 1000, (1) 

 
where N – number of aviation events, defects list, claims or discrepancies: 

n – volume of conducted jobs in man-hours. 
Asymptotic values of these indexes for the current year are defined.   
The root of the problem while implementing ISMS in the aircraft maintenance enterprise is objec-

tivity of the original information. It is difficult to reveal accurately various contraventions on the every pro-
cess step, since capabilities of using means of objective supervision are limited. There is also an issue of 
incomplete coverage of production supervision. Another difficulty is associated with their classification 
and bringing into conformity with uniform standards and wordings for further processing. 

The given technique is used in this enterprise. In order to achieve the goals to be sought, low 
level SPI (these SPI are called “factors of conditional risk”) for 11 aspects of activity are constantly 
calculated: 
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1. LEG-legal coverage; 
2. SAL-planning and sales; 
3. ORG-organization of production; 
4. FIN-finance, accountancy; 
5. DOC-technical and working documentation; 
6. REC- records keeping and storage; 
7. SCH- logistics support and warehousing; 
8. STF-staff; 
9. TLE-tools and equipment; 
10. FAC-facilities; 
11. ENV-environment. 
Source data for calculations of these SPI comes from the following items: 
 a defects list; 
 representation of coupons; 
 notes for reports of internal and external audits; 
 results of conducted events investigations; 
 compulsory and voluntary messages of employees. 
The one-year monitoring diagram of such a “conditional risk” for the line of activity “DOC- 

technical and working documentation” is presented in Figure 2. 
Targeted Кц and threshold levels KП-1.2.3 are calculated on the basis of observations over the 

previous years in accordance with ICAO SMM recommended guideline, 4th ed., 2018. 
 

 𝐾஼р = ∑ ௄ೃ೙೔సభ௡  ; 𝐾Ц = 0,95𝐾஼р 
 𝐾Пିଵ = 𝐾Ц + 𝜎; 𝐾Пିଶ = 𝐾Ц + 2𝜎; 𝐾Пିଷ = 𝐾Ц + 3𝜎; 

 𝜎 = ට∑ (КСрିК೔)మ೙೔సభ ௡ିଵ  . 
 
Within the analysis of each aspect of activity a list of factors contributing to hazard, such as 

characteristics of response or lack of response, circumstances, conditions or their combination, that 
have an effect on flight safety, work efficiency and quality, conditions of employment, was drawn up. 

 

 
 

Fig. 2. Level 2 SPI monitoring (“conditional risk”) for DOC activity aspect  
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The lists of  factors contributing to hazard  were itemized on the basis of the expert survey on 
the appropriate branches of activity. The number of factors contributing to hazard concerning the 
aspects in the formed lists varies from 5 to 48. An actual task to optimize these lists exists. 

 
Optimization of the  hazard factors list 

 
In order to solve this problem it is proposed to employ the method of the factor analysis 

principal components. 
The purpose of the principal components method [10] is to reduce the number of components 

for the random vector  of the organisation state (in terms of reducing its space dimension), that can be 
possible without substantial data loss about the system under study contained in the given 
observations. 

The problem is formulated as follows: using materials of n observations one should replace a 
set of m hazard factors of Z source data for a smaller number k < m of standardized orthogonal factors 
or constituents presenting themselves the most essential latent factors. 

The matrixing model of the component analysis is suggested as:  
 

 𝒁 = 𝐖 ∙ 𝐅, 
 

where 𝒁 = (𝑍ଵ, 𝑍ଶ … 𝑍௡) – random standardized vector of original source data; 𝑭 = (𝑭𝟏, 𝑭𝟐 … 𝑭𝒏)  – vector of factors; 
W – matrix of factor loads. 

W matrix is calculated from the matrix eigenvalues  and  eigenvectors of correlation matrix of 
R source data from the relation: 

 
 𝑹 = 𝐖 ∙ 𝐖𝐓. 

 
Based on research to employ this method in the aviation sphere let us note the paper [11], 

which considers the issues of prognostics and prevention of aviation occurrences, using an array of da-
ta. The factor analysis is utilized in conjunction with the method of Bayesian network of credit. More 
than 60 types of aviation occurrences are considered. The step prognostics detailed methodology on 
the different stages of flight is given. The approach is distinctly notable from prognostics by means of 
trends related with “background data“. It allows us to take into account the system deficiencies.  How-
ever, an attempt to solve such a global task can be faced with a problem of a sufficient amount of 
source data. 

The paper  [12] gives a practical illustration of using the factor analysis to process the results of 
the safety and quality audit in the aircraft maintenance enterprise. The given approach can be utilized 
for solving the assigned task as well. 

The practical implementation of the method is proposed using the example of actual data of the 
same aircraft maintenance enterprise. A software package “STATISTICA-7”, its description in the 
Guidance [13] as well as the methodology of the practical application of the factor analysis from the 
electronic book [14] is used.  

Source data are monthly – recorded of 16 hazard factors manifestations with respect to the ac-
tivity aspect of STF-Staff and volume of work in man-hours over the period of January 2018 – March 
2021 (39 values). Thereupon, relative indexes for each hazard factor per each month are calculated as:  

 
 𝑋௜௝ = ே೔ೕ௡ , (2) 
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where: 
Nij – the number of factors contributing to hazard manifestations;  
n – volume of work in man-hours per month,  𝑖 = 1, 16;തതതതതതത  𝑗 = 1, 39തതതതതത. 

Table 1 illustrates the source data fragment. 
 

Table 1 
Source data table fragment 

 

№ 
п/п Hazard factors 

Variable 
designation in 
STATISTICA 

2018
January February March 

Nij Xij Nij Xij Nij Xij 

j = 1 j = 2 j = 3 

1 STF08.13 

Violation of the tech-
nology when conducting 
work, failure to comply 
with operational and 
technical documentation 

S-13 1 1,9E-05 2 4,3E-05 0 0,0E+00 

2 STF08.03 Errors when conducting 
maintenance  work S-03 0 0,0E+00 1 2,1E-05 2 3,8E-05 

3 STF08.15 Erroneous use of MEL 
category S-15 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

4 STF08.30 Loss of tools/equipment 
during maintenance S-30 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

5 STF08.47 
Absence of or incom-
pletely conducted 
check/inspection 

S-47 0 0,0E+00 2 4,3E-05 1 1,9E-05 

6 STF08.31 
Breakage or damage to 
tools/equipment during 
maintenance 

S-31 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

7 STF08.17 
Violation of the tech-
nology of components 
replacement 

S-17 1 1,9E-05 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

8 STF08.28 Damage to the compo-
nent during maintenance S-28 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

9 STF08.25 
Use of unauthorized 
tools/equipment during 
maintenance 

S-25 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

10 STF08.08 
Lack of personnel of the 
appropriate category to 
accomplish a task 

S-08 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

11 STF08.05 
Authorization of not 
certified personnel to 
conduct work 

S-05 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

12 STF08.24 
Use of faulty 
tools/equipment during 
maintenance 

S-24 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

13 STF08.38 
Notes to isolate a fault 
in case of repeated fail-
ure 

S-38 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 

14 STF08.12 Flight delay/cancellation 
through personnel's fault S-12 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00 
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Continuation of Table 1 
 

15 STF08.16 Improper fault isolation S-16 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00

16 STF08.26 Damage to an aircraft 
during maintenance S-26 0 0,0E+00 0 0,0E+00 0 0,0E+00

Тj Volume of conducted works (man-hours) 52163 46829 53070 
 
You can see that the big number of zero values for variables is the feature of data array. It led 

to the exclusion of two variables of S-24 and S-38 while building “STATISTICA” correlation matrix 
(the first stage of the analysis).  

The stated below analysis is fulfilled for the 14th-dimensional vector. The problem is to reduce 
its dimension without a substantial loss of variability. 

The plot of eigenvalues of the principal components is shown in Figure 3. 
 

 
 

Fig. 3. Plot of eigenvalues factors 
 
In order to define how many factors to leave for the further analysis, let us use the most general 

recommendation from [14]: to retain those whose eigenvalues exceed 1. Such factors are 7. It means 
that if the factor does not separate out variance equivalent, at least, to the single variable variance, in 
this case it is omitted. As indicated in Figure 4, almost 77,5% of total variance of the original 14th–
dimensional vector is concentrated in 7 principal components.  
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Fig. 4. Eigenvalues and total variances of 7 principal components 
 
For the further analysis let us select the method of the coordinate system rotation providing the 

highest level of consistency of the source factors and principal components. As is known, the principal 
components method allows us to execute the “selection” of the orthogonal coordinates systems in 
space of any dimension. It is recommended to select a particular position of the axes-coefficients under 
which the biggest number of source vectors projections close to zero or one unit (“simple” structure of 
loads) [14] is achieved. 

In this case the method, maximizing variance of source “raw” data Varimax Raw”, is selected 
from 8 variants of rotation specified in the program “STATISTICA”. The obtained distribution of fac-
tor loads on the principal components is shown in Figure 5. 

 

 
 

Fig. 5. Distribution of factor loads on the principal components 
 
Factor loads are the values of the correlation coefficients for each of the variables with each of 

the identified principal factors. Accordingly, if factor load exceeds 0.7, it illustrates that this variable is 
closely related with the factor under consideration. The plot in Figure 6 shows aggregation of source 
variables with regard to two first components what makes the analysis easier [15]. 
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Fig. 6. Projection of the source variables on F1-F2 factor plane  
 

RESULTS  AND DISCUSSION 
 

The interpretation of the obtained results for application of the principal components method 
under actual data can be the following. 

The principal factor F1 accounts for 20% of all the loads. Source variables correlate with it to 
the greatest extent: 

S-15 Erroneous use of MEL category; 
S-28 Damage to a component when conducting maintenance;  
S-08 Lack of personnel of the appropriate category to carry out the mission. 
So, factor F1 can be interpreted as “Erroneous decisions and damage to components due to 

shortage of qualified specialists”. 
Factor F2 takes over loads of the variables: 
S-13 Violation of the technology when conducting work, failure to comply with operational 

and technical documentation; 
S-26 Damage to an aircraft when conducting maintenance. 
Accordingly, factor F2 can be characterized as “Deviations from the technology and operational 

and technical documentation requirements causing aircraft damage”. 
The variables are linked with Factor F3: 
S-30 Loss of instruments/equipment during maintenance (including leaving the instrument in 

aircraft, engine operation area); 
S-31 Breakage or damage to tools/equipment during maintenance.  
Factor F3 can be reasonably called “ Lack of skills to use tools and equipment”. 
Factor F4 has substantial variables loads: 
S-47 Absence of or incompletely conducted check/inspection; 
S-16 The poor-quality troubleshooting. 
Accordingly, the name “Deficiencies while arranging and conducting the supervision of work” 

is assigned to factor F4 [16, 17]. 
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New factors F5, F6 and F7   have critical loads merely from one variable (single factor contrib-
uting to hazard), so their names will conform to these variables as follows: 

F5  – “ Usage of not authorized tools/equipment during maintenance”;  
F6  – “Flight delay/cancellation through the fault of personnel”; 
F7 – “Authorization of not certified personnel to work”. 
Thus, the obtained result can be used by ISMS developers to make grounded decisions in order 

to minimize the original list of factors contributing to hazard concerning the given aspect of activity. It 
will allow us to considerably facilitate data collection and processing with insignificant loss of their 
informational value. 

Furthermore, revealed amplified factors illustrate availability of hidden causes of hazard factor 
manifestations what will contribute to development of effective measures to mitigate the risk. 

 
CONCLUSION 

 
Development of the integrated system of safety management (ISMS) for the aircraft mainte-

nance enterprise is a crucial task. In conjunction with the customary constituents  (SMS, QMS, SAS, 
management systems of environment, information, manufacture safety), the management systems that 
have been  developed further lately, such as CRM and ERP,  should  be integrated into ISMS.  

On the first stage it is expedient to take advantage of the SMS, QMS development experience. 
In order to attain objectives to be sought in the safety sphere, data collection about hazard factor mani-
festations in the responsive and proactive modes with respect to every aspect of activity, assessment of 
related risks and development of corrective actions must be arranged in the enterprise.  

As the experience showed, the list of such factors contributing to hazard may be redundant, 
what hinders data collection, processing and analysis. 

On the basis of the stated above data of the aircraft maintenance enterprise it is shown that the 
method of the factor analysis principal components can be employed to optimize the mentioned lists.  

Application of the principal components method reveals more general factors contributing to 
hazard, providing an expert analyst with supplementary, scientifically-grounded data about enterprise 
safety. Reduction of model dimension enables us to concentrate every effort on prevention of principal 
and hidden factors impact. It facilitates to distribute more efficiently resources allocated to maintain 
aircraft airworthiness within the framework of enterprise ISMS. 

It should be noted that application of the factor analysis and other innovative data analysis 
methods does nor replace but adds routine work to ensure aircraft maintenance quality and safety.  
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ПРИМЕНЕНИЕ МНОГОМЕРНОГО СТАТИСТИЧЕСКОГО АНАЛИЗА 
ПРИ РАЗРАБОТКЕ ИНТЕГРИРОВАННОЙ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 

БЕЗОПАСНОСТЬЮ В ОРГАНИЗАЦИИ ПО ТЕХНИЧЕСКОМУ 
ОБСЛУЖИВАНИЮ ВОЗДУШНЫХ СУДОВ 

 
 Н.В. АСЕЕВ1, В.Д. ШАРОВ1  

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

 
Современные авиационные предприятия являются владельцами множества рисков, связанных с осуществлением их 
деятельности. На данный момент существуют различные системы управления, такие как система менеджмента качества 
(СМК), система управления безопасностью полетов (СУБП) и подобные, в которых описываются все возможные риски 
для предприятия. Проблема синхронизации и единства этих систем в рамках комплексного анализа управления 
изменениями и осуществления производственной деятельности является нерешенной до сих пор. Для решения этой 
задачи в статье предполагается использовать интегрированную систему управления безопасностью (ISMS). При 
разработке ISMS в организации по техническому обслуживанию воздушных судов (ТО ВС), объединяющей системы 
управления безопасностью полетов, качеством, авиационной, информационной, экологической безопасностью и другие 
системы, эта организация сталкивается с проблемой избыточности и дублирования информации о проявлениях факторов 
опасности в различных аспектах ее деятельности. Это может затруднить сбор и обработку данных и принятие 
корректирующих/предупреждающих мероприятий. Задача по обоснованному сокращению исходного перечня факторов 
опасности может рассматриваться как задача снижения размерности модели деятельности предприятия, которая может 
быть решена с помощью метода главных компонент факторного анализа. Кроме того, применение метода главных 
компонент обеспечивает эксперта-аналитика дополнительными, научно обоснованными данными о качестве работы и 
позволяет прогнозировать тенденции. В статье на реальных данных организации по техническому обслуживанию 
воздушных судов показана применимость метода для оптимизации перечня проявлений факторов опасности по одному 
из аспектов деятельности организации. 
 
Ключевые слова: интегрированная система управления, безопасность полетов, фактор опасности, метод главных 
компонент, снижение размерности модели, объединение систем. 
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ТЕХНОЛОГИЯ БЛОКЧЕЙН В СМАРТ-КОНТРАКТАХ НА ЗАПРАВКУ 

ВОЗДУШНЫХ СУДОВ ГРАЖДАНСКОЙ АВИАЦИИ 
 

В.В. ГОРДЕЕВ1, О.В. ГРОМОВ2, В.К. ГРОМОВ2, Г.И. ЛИТИНСКИЙ2,  
В.М. САМОЙЛЕНКО2  

1ООО «Туполев Сервис», г. Жуковский, Россия 
2Московский государственный технический университет гражданской авиации,  

г. Москва, Россия 
 
В процессе осуществления воздушных перевозок происходит обмен большим количеством информации, играющей 
важную роль в своевременной организации и обеспечении полетов воздушных судов. Работа любой авиакомпании и 
аэропорта состоит из множества процессов, в которых задействовано большое количество участников. Одним из таких 
вопросов является своевременное обеспечение заправки воздушного судна авиатопливом. Применение технологии 
блокчейн позволяет своевременно обработать заявку авиакомпании на заправку воздушного судна, произвести оплату и 
обмен отчетными документами между авиакомпанией и топливозаправочным комплексом. В работе даны основные 
определения элементов смарт-контрактов и их взаимосвязи на базе технологии блокчейн при выполнении учетно-
расчетных операций за заправку воздушных судов. Статья посвящена комплексному исследованию применения 
технологии смарт-контрактов в системе заправки воздушных судов, в частности обмена учетно-расчетной документацией 
между авиакомпанией, топливозаправочными комплексами аэропортов гражданской авиации и банками. Целью научно-
исследовательской работы является исследование применения технологии блокчейн в заправочных операциях 
воздушных судов. На основе анализа разработать схему применения технологии смарт-контракта при заправке 
воздушных судов, позволяющей сократить объем учетно-расчетных операций и повысить эффективность работы 
объектов и субъектов заправочного процесса. В работе представлена цепь прохождения информации и трансформации 
блокчейна от выполнения заправочных операций до исполнения банковских операций и оплаты авиатоплива и 
сопутствующих услуг по заправке воздушных судов. Особое внимание уделено роли и месту средств заправки 
воздушных судов как ключевого элемента модуля автоматической сверки учетно-расчетных документов в формировании 
смарт-контракта. На основании проведенного анализа применения технологии блокчейн предложена схема 
взаимодействия между авиакомпанией, топливозаправочным комплексом и банком. Применение предложенной схемы 
позволяет авиакомпании осуществлять расчет за заправку в момент заправки без трудоемких бухгалтерских операций и 
предоплаты за авиатопливо, тем самым сократить время расчетов. 
 
Ключевые слова: смарт-контракт, блокчейн, топливозаправочный комплекс аэропорта, авиакомпания, экипаж, банк, 
транзакции, трансграничность, средства заправки воздушных судов, оракул, виртуализация данных, интернет вещей, 
валидатор, криптографическая защита информации, метаданные, кворумированный сигнал. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
В данной работе предметом исследований является схема обеспечения авиатопливом в 

процессе заправки воздушных судов [1].  
Цель исследования – разработать основы модели применения смарт-контрактов на базе 

технологии блокчейн в системе заправки воздушных судов.  
В утвержденной в Российской Федерации «Стратегии развития информационного обще-

ства РФ на 2017–2030 годы»1 [2] дано следующее определение цифровой экономики: «Цифро-
вая экономика – это хозяйственная деятельность, в которой ключевым фактором производства 
являются данные в цифровом виде, обработка больших объемов и использование результатов 
анализа которых по сравнению с традиционными формами хозяйствования позволяют суще-
ственно повысить эффективность различных видов производства, технологий, оборудования, 

                                                            
1  Указ Президента Российской Федерации от 09.05.2017  № 203 «Стратегии развития информационного общества 

в Российской Федерации на 2017–2030 годы». М.: Кремль, 2017. 27 с. 
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хранения, продажи, доставки товаров и услуг». Таким образом, основой цифровой экономики 
являются «Большие данные» (англ. Big Data) и их последующий анализ для получения инфор-
мации для принятия решения, называемой «Умными данными» (англ. Smart Data)2 [2]. Приме-
нение лучших практик по их сбору, интерпретации и использованию является направлением 
развития авиационной отрасли в XXI веке. 

Специфика воздушных перевозок ежеминутно создает огромный массив информации, 
работа с которой уже ведется в рамках таких концепций, как виртуализация данных (aнгл. data 
virtualization), интернет вещей (англ. internet of things, IoT) и многих других [3]. Однако выбор 
внедряемых инноваций зависит от стоящих задач и того, насколько архаичным является теку-
щий подход при осуществлении хозяйственной деятельности. В этом свете интерес представ-
ляют возможности технологии блокчейн как одной из форм цепей Маркова, потенциал которой 
обозначают в таких сферах, как отслеживание багажа и груза, подтверждение личности сотруд-
ников и посетителей аэропорта, бронирование билетов, программ лояльности, учет и контроль 
технического обслуживания и заправок воздушных судов и машин наземных служб [4]. Как от-
мечает IATA (англ. International Air Transport Association) в своем исследовании в области 
блокчейна за 2018 год [5], наибольшим потенциалом данная технология обладает для таких 
процессов, как выставление счетов, сверка, расчет и бухгалтерский учет.  

 
АНАЛИЗ ТЕХНОЛОГИИ БЛОКЧЕЙН И ВОЗМОЖНОГО ЕЕ ПРИМЕНЕНИЯ 

ПРИ ЗАПРАВКЕ ВОЗДУШНЫХ СУДОВ 
 

Технически блокчейн (англ. blockchain) – это база данных, которая представляет собой 
распределенный реестр с возможностью открытой проверки. С точки зрения бизнеса блок-
чейн – это обменная сеть для перемещения транзакций, стоимости, активов между равными 
партнерами, без помощи посредников. С юридической точки зрения блокчейн проверяет тран-
закции, заменяя (а точнее, делая ненужными) прежние контролирующие органы [6]. Таким об-
разом, данная технология позволяет организациям оптимизировать бизнес-процессы, исключив 
посредников, в таких операциях как, например, выставление счетов при финансовых операциях. 
Важным элементом работы блокчейна является алгоритм взаимодействия сторон, выраженный 
в применении технологии смарт-контрактов. 

Смарт-контракт (англ. smart contract) – это программа, которая выполняется исключи-
тельно как запрограммированное, без какой-либо возможности простоя, цензуры, мошенниче-
ства и вмешательства третьей стороны. Результат выполнения смарт-контракта отражает один 
из возможных вариантов заложенной в блокчейн логики взаимодействия между сторонами 
процесса [7]. 

Блокчейны и смарт-контракты не могут получать доступ к данным извне своей сети. 
Смарт-контрактам для выполнения заложенной в них бизнес-логики, конечно, требуются дан-
ные из внешнего мира, но они способны получить их только в форме электронных данных, 
называемых оракулами. Оракул (англ. oracle) – это первичный источник данных, который полу-
чает, подтверждает реальные события и отправляет эту информацию в смарт-контракт, вызывая 
изменения состояния в блокчейне. Оракулы снабжают смарт-контракты внешней информацией, 
которая может запускать заранее определенные действия смарт-контракта. Эти внешние данные 
поступают либо из программного обеспечения (приложений баз данных), либо из автоматизи-
рованных средств заправки воздушных судов или технологического оборудования (интернет 
вещей). Таким условием могут быть любые данные, например объем и время заправок, иденти-
фикационные данные или текущая цена топлива [8]. Примером оборудования, способного вы-

                                                            
2  Smart Data [Электронный ресурс] // OneRetarget справочник. URL: https://oneretarget.com/ru/wiki/smart-data (дата 

обращения: 23.06.2021). 
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ступать оракулом для передачи данных в блокчейн, может быть аэродромный топливозаправ-
щик с криптографическим блоком первичных учетных операций, выполненным в свете требо-
ваний Национального стандарта3 [9, 10].  

Важнейшим участником сети блокчейна является валидатор – это узлы, которые берут 
на себя все основные задачи для поддержания работоспособности блокчейн-сети: безопасность, 
распределение данных и др. Под валидатором также понимается сторона, принимающая на себя 
обязательства по обеспечению отказоустойчивости и поддержки узлов сети и их сервисов [9]. 

Для правильного использования технологии блокчейн в процессе обеспечения заправки 
воздушных судов рассмотрим, что собой представляет данная технология и как правильно ее при-
менить в настоящем процессе. По типам блокчейнов их можно разделить на два вида [10]. 

Публичный (открытый) блокчейн – эти блокчейны не имеют никаких ограничений для 
участников сети и валидатора. Главным преимуществом данного типа блокчейна является его 
неконтролируемость, что означает, что никто не будет иметь полного контроля над сетью. 

Открытость блокчейна обеспечивает безопасность данных и помогает в неизменности 
записей. Все узлы, подключенные к этому общедоступному блокчейну, будут иметь равные 
полномочия, и, как следствие, общедоступный блокчейн станет полностью распределенным.  

Частный (закрытый) блокчейн – данный блокчейн требует, чтобы участники были при-
глашены, прежде чем они смогут стать частью блокчейна. Здесь все транзакции видны только 
лицам, которые являются частью блокчейна. Эти типы блокчейнов централизованы и намного 
лучше контролируются, чем общедоступные блокчейны. 

Поскольку эти блокчейны более централизованы, управлять ими и регулировать их мо-
жет и одна сторона, и группа сторон. Такой блокчейн можно использовать в процессе обеспе-
чения полетов воздушных судов авиатопливом и взаимного расчета между его участниками. 

В частных блокчейнах, как правило, имеется официальный поставщик услуг, который 
может позаботиться о правах пользователя в случае, если какой-либо стороне требуется изме-
нить полномочия на ходу. Закрытые блокчейны используются в частных организациях для хра-
нения конфиденциальной информации об организации. Важной особенностью частных блок-
чейнов является простота последующих вносимых в работу сети изменений. Особенности рас-
смотренных типов блокчейнов приведены в табл. 1. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Сравнительная таблица особенностей типов блокчейнов 
Comparative table of the features of the blockchains types 

 
Публичный (открытый) блокчейн Частный (закрытый) блокчейн 

 Любой пользователь может читать, вносить записи, 
а также быть его участником. 

 Децентрализованы, ни одна из сторон не имеет пол-
ного контроля над сетью. 

 Данные не могут быть изменены после проверки 
в блокчейне 

 Существует сторона, отвечающая 
за предоставление доступа к сети нового 
участника блокчейна. 

 Имеют официального поставщика услуг. 
 Гибкие в разработке и использовании 

 
Для целей применения блокчейна в наземных службах заправки самолетов подходящим 

выбором является использование частного блокчейна. Выбор основан на учете двух специфи-
ческих требований аэропортов: 
                                                            
3  ГОСТ Р 34.13-2015 Криптографическая защита информации. М.: Стандартинформ, 2015. 38 с. 
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1) требования к конфиденциальности и защите информации, которой обмениваются сто-
роны. Таким образом, информация, записанная в блокчейне, может быть доступна только 
утвержденным участникам сети; 

2) ввиду того что поставщиком блокчейна может быть только коммерческая компания, в 
ее обязанности будет входить валидация и другие способы поддержки сети, что делает блок-
чейн централизованным, но простым в разработке. 

Выбор частного централизованного блокчейна позволит внедрить его в практику топли-
возаправочных компаний и авиакомпании с соблюдением юридических правил и стандартов 
информационной безопасности. 

Наиболее перспективной сферой применения блокчейна в обозначенной теме является 
повышение эффективности финансовых взаиморасчетов между всеми сторонами, участвующи-
ми в процессе заправки воздушного судна.  

Обозначим стороны, взаимодействующие в процессе: 
 авиакомпания – заказчик заправки воздушного судна, имеет обязательства заказать 

и произвести оплату оказанной услуги; 
 топливозаправочная компания (ТЗК) – отвечает за исполнение обязательства по за-

правке воздушного судна; 
 банк – ответственная сторона за проведение финансовых транзакций между авиа-

компанией и ТЗК. 
Для имплементации блокчейна взаимодействующие стороны должны разработать пра-

вовые рамки, включающие в себя общий для всех участников набор юридических соглаше-
ний, обозначающий роли и порядок взаимодействия друг с другом в рамках блокчейна. Также 
стороны должны выбрать валидора – организацию, предоставляющую техническую поддерж-
ку по процессу работы с блокчейном. Разработка правовых рамок между участниками должна 
учитывать требования федеральных законов4,5,6, а также особенности организации смарт-
контрактов7 [11]. 

Авторами проведен анализ [12–20] возможного применения технологии блокчейн 
при авиатопливообеспечении воздушных судов и предлагается новая схема взаимодействия 
участников с блокчейном с учетом уже имеющихся цифровых платформ участников (рис. 1), 
что является новым подходом к применению технологии блокчейн при заправке воздуш-
ных судов (ВС). Предложенная «Газпромнефть-Аэро» модель взаимодействия участников 
является вновь создаваемой, хотя она и прошла испытания, но не получила дальнейшего 
развития.  

Рассмотрим шаги участников процесса обеспечения полетов воздушных судов авиатоп-
ливом. 

1. Авиакомпания резервирует денежные средства на счету банка – участника правовых 
отношений. Подает предварительную заявку на обеспечение топливом для выполнения рейсов. 
Для обеспечения последующей повышенной скорости перевода средств ТЗК должна иметь рас-
четный счет в том же банке-участнике или резервировать денежные средства на корреспон-
дентском счете для оплаты услуг по заправке воздушных судов. 

2. Экипаж принадлежащего авиакомпании воздушного судна перед осуществлением 
рейса выполняет окончательный расчет потребного количества топлива, делает заявку на окон-

                                                            
4  Федеральный закон от 27 июля 2006 года № 149-ФЗ «Об информации, информационных технологиях и о защите 

информации». М.: Кремль, 2006. 59 с. 
5  Федеральный закон от 31 июля 2020 г. № 259-ФЗ «О цифровых финансовых активах, цифровой валюте и о вне-

сении изменений в отдельные законодательные акты Российской Федерации». М.: Кремль, 2020. 37 с. 
6  Федеральный закон от 18.03.2019 № 34-ФЗ «О внесении изменений в части первую, вторую и статью 1124 части 

третьей ГК РФ». М.: Кремль, 2020. 7 с. 
7  Блокчейн: определение, блоки транзакций и применение вне сферы криптовалют // hr-portal.ru. URL: hr-ortal.ru/ 

vaprticle/blokcheynopredelenie-bloki-tranzakciy-i-primenenie-vne-sfery-kriptovalyut (дата обращения: 23.06.2021). 
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чательную заправку необходимым объемом топлива для выполнения рейса, данные через аэро-
порт отправляются в службу заправки ТЗК. 

3. Экипаж выступает в качестве оракула со стороны авиакомпании и дублирует пере-
данные для ТЗК данные по окончательной заправке в блокчейн. 

4. ТЗК, получив от авиакомпании и экипажа заявку на заправку воздушного судна, про-
изводит планирование выделения топлива на заправку и назначает средство заправки для вы-
полнения заправочных операций.  

5. Средство заправки выполняет заправочную операцию, и посредством систем измере-
ния фиксирует объем заправленного топлива, и, собрав необходимый массив данных по заправ-
ке воздушного судна с учетом возможной коррекций со стороны экипажа в качестве оракула, 
отправляет информацию в блокчейн для выполнения смарт-контракта.  

Схема выполнения смарт-контракта участниками процесса авиатопливообеспечения воз-
душных судов представлена на рис. 1. 

 

      
 

Рис. 1. Схема использования блокчейна в финансовом взаимодействии между сторонами –  
участниками заправки воздушных судов 

Fig. 1. The scheme of using the blockchain in financial interaction between the parties involved  
in aircraft refueling 

 
1. Валидатор производит техническую поддержку работы блокчейна. 
2. Смарт-контракт – результатом выполнения смарт-контракта является информация 

об объеме заправленного топлива, которая становится доступна банку из блокчейна.  
3. Банк в рамках правовых рамок автоматически рассчитывает сумму, которую необхо-

димо списать со счета авиакомпании в счет оплаты услуги по заправке самолета и перечислить 
на счет ТЗК.  

4. Банк уведомляет авиакомпанию о произведенной операции и отправляет бухгалтер-
ские документы. 

5. Банк уведомляет ТЗК о произведенной операции и отправляет бухгалтерские доку-
менты. 

6. Авиакомпания передает информацию о совершившейся оплате по заправке воздушно-
го судна ТЗК и экипажу. 
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Рассмотрим со стороны ТЗК, на базе каких платформ можно реализовать данную схему. 
Имеющийся сервер сбора и передачи данных (СС и ПД) взаимодействует с автоматизирован-
ными системами ТЗК путем обмена xml-файлами с помощью веб-сервисов. Взаимодействие 
осуществляется со следующими автоматизированными системами. 

1. Автоматизированная система учетных операций (АСУО), разработанная на базе 1C, 
принимает расходные ордера от топливозаправщика (ТЗА) о произведенных заправках ВС, а 
также со склада ТЗК о количестве принятого и выданного на заправку авиатоплива. Это позво-
ляет сводить баланс авиатоплива в режиме реального времени.  

2. В систему «Аэродромная логистика» от ТЗА в режиме реального времени поступают 
данные о текущем состоянии заправщика (все этапы заправки ВС от получения задания до отъ-
езда от ВС, налив, выдача на сторону, промывка фильтроэлементов, неисправность ТЗА и т. п.). 
От логистики ТЗА получает задание на заправку ВС с указанием всех данных о ВС и количе-
ства заказанного топлива. 

Логистика связана с автоматизированной системой (АС) аэропорта, откуда она получает 
сведения о воздушном судне в режиме реального времени, с системой «Скаут» (информация о 
местоположении ТЗА). В логистике отслеживается, какие ВС нужно заправлять по долгосроч-
ным договорам. 

Логистика производит информационный обмен с авиакомпаниями. Авиакомпания зака-
зывает топливо, а далее в реальном времени может отслеживать состояние ТЗА, назначенного 
для заправки ВС. Логистика имеет мобильный интерфейс, с помощью которого командир ВС 
также может отслеживать состояние назначенного ему ТЗА. 

3. Из АС «Кадры» ТЗА получает списки допущенных к работе с ТЗА пользователей и 
соответствующих им прав. 

Как итог командир воздушного судна (КВС) с планшета, подключенного к «Аэродром-
ной логистике», заказывает заправку ВС. Заказ проверяется с участием банка, банк блокирует у 
авиакомпании средства, необходимые для заправки ВС. После проверки и блокировки на ТЗА 
поступает задание на заправку. После заправки КВС под крылом подписывает расходный ордер 
(и подтверждает операцию с планшета), расходный ордер отправляется в Аэродромную логи-
стику, та также подтверждает операцию банку, и деньги за отгруженное топливо немедленно 
переводятся на счет ТЗК. 

Предлагаемая авторами схема взаимодействия участников выполнения смарт-контракта 
опирается на имеющиеся у участников автоматизированные системы, что позволяет повысить 
эффективность такого взаимодействия и является новым подходом к реализации смарт-
контракта. 

Таким образом, анализ технологии блокчейн показывает, что ее использование позволя-
ет сделать цепочку операций по заправке ВС и проведение расчета за ее выполнение быстрой, 
доступной для проверки с полной информацией о транзакциях всех участников и прозрачной. 
На этой основе авторами предлагается схема цифрового смарт-контракта, позволяющего про-
водить оплату за авиатопливо непосредственно в момент заправки и моментально формировать 
всю отчетность в электронном виде. 

 
СХЕМА ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ УЧАСТНИКОВ ПРОЦЕССА ЗАПРАВКИ ВС 

 
Применение технологии блокчейн позволяет модернизировать технологический процесс за-

правки ВС. Одним из ключевых элементов по совершенствованию процесса заправки ВС является 
смарт-контракт. Однако надо иметь в виду, что для выполнения смарт-контракта необходимы дан-
ные минимум от трех источников, выступающих в статусе оракулами. Полученные от оракулов 
данные используются для определения успешности выполнения задания на заправку воздушного 
судна путем выработки кворумированного сигнала методом сравнения текущих значений, посту-
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пающих от авиакомпании – средства заправки – сервера ТЗК [14, 15]. Если данные совпадают, 
смарт-контракт передает в банк информацию об оказании услуги по заправке воздушного судна. 
Если данные не совпадают, информация передается ТЗК для дозаправки самолета.  

Основным типом данных, передаваемых сторонами для выполнения смарт-контракта, 
является объем требуемого топлива на заправку и фактически заправленный объем [16, 17]. 
Вместе с основными данными передается вспомогательная информация, не используемая для 
выполнения в смарт-контракте, но необходимая для всех участников правовых рамок: время 
запроса заправки и его фактического выполнения, стоимость заправленного топлива, номер 
рейса, название авиакомпании и ТЗК, а также прочие необходимые сторонам метаданные или 
данные, относящиеся к дополнительной информации о содержимом или объекте. Метаданные 
раскрывают сведения о признаках и свойствах, характеризующих какие-либо сущности, позво-
ляющие автоматически искать их и управлять ими в больших информационных потоках [15]. 

Схему работы смарт-контракта относительно данных (рис. 2), получаемых от оракулов и 
последующей обработки, можно представить в следующем виде. 

1. Экипаж самолета, выступающий в качестве оракула, с помощью предназначенного 
для отправки данных программного обеспечения передает в блокчейн информацию, с учетом 
сохранения информации [18], для выполнения смарт-контракта с указанием ожидаемого объема 
топлива к заправке [16, 17]. 

 

 
 

Рис. 2. Схема взаимодействия смарт-контракта в блокчейне 
Fig. 2. The scheme of the smart contract interaction in the blockchain 

 
2. Одновременно с отправкой данных в блокчейн начинается постоянный обмен данны-

ми между экипажем воздушного судна и сервером ТЗК о статусе заправки. 
3. Данные по статусу заправки поступают с передающих устройств (оракулов) и соби-

раются на центральном сервере ТЗК. После окончания заправки самолета данные отправляются 
в блокчейн для выполнения смарт-контракта.  

4. Смарт-контракт сверяет данные, полученные от экипажа самолета, с данными факти-
ческой заправки, полученными от ТЗК.  

5. Если в результате сверки данные в смарт-контракте не совпадают, информация об 
этом передается на сервер ТЗК для устранения причин несоответствия. 

6. Если результат сверки данных в смарт-контракте произошел успешно, информация 
передается в банк для произведения оплаты ТЗК, об успешной заправке уведомляются все сто-
роны правовых рамок и экипаж самолета. 
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Изменение подхода к финансовому взаимодействию между сторонами, участвующими в 
заправке воздушных судов по технологии блокчейн, имеет ряд преимуществ по сравнению с 
традиционным подходом. 

Повышение скорости финансовых операций – скорость выплаты достигается за счет ис-
ключения необходимости выставлять счета на оплату, которые заменяет результат выполнения 
смарт-контрактов. Банк может осуществить перевод средств на счет ТЗК сразу после выполне-
ния смарт-контрактов.  

Простота масштабирования нового принципа финансового взаимодействия – число 
участников правовых рамок работы с блокчейном можно увеличивать за счет заключения до-
полнительных юридических соглашений. Блокчейн в свою очередь является единой архитекту-
рой для интеграции участников правового режима, что избавляет от необходимости интеграции 
с множеством сторонних программных продуктов. 

Единая база хранения информации – каждый из участников правовых рамок имеет до-
ступ к централизованному месту хранения истории заправки самолетов. Поскольку для данной 
задачи рекомендовано использовать закрытый блокчейн, это делает информацию скрытой от 
участников, не включенных в правовые рамки. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Основываясь на результатах исследования, сделаем вывод, что применение блокчейна не 

является технологией, способной сделать революцию в работе ТЗК, но он позволяет использо-
вать новый подход к уже существующим процессам и модернизировать их. Как следствие, 
предложенная авторами схема взаимодействия между участниками процесса заправки ВС на 
основе смарт-контракта позволяет снизить операционные расходы и повысить эффективность 
их взаимодействия, что является важным шагом к построению цифровой экономики.  
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BLOCKCHAIN TECHNOLOGY IN SMART CONTRACTS  
FOR REFUELING CIVIL AVIATION AIRCRAFT 

 
V.V. Gordeev1, O.V. Gromov1, V.K. Gromov1, G.I. Litinsky1, V.M. Samoylenko2 

1LLC "Tupolev Service", Zhukovskiy, Russia, 
2Moscow State Technical University of Civil Aviation, Moscow, Russia  

 
ABSTRACT 

 
In the process of air transportation, a large amount of information exchange plays an important role in the timely management of 
aircraft flights. The work of any airline and airport consists of many processes that involve a big number of participants. One of 
these issues is timely aircraft refueling. The use of the blockchain technology makes it possible to process an airline request for 
aircraft refueling in a timely manner, make payment and exchange of accounting documents between the airline and the refueling 
complex. The paper gives the main definitions for the elements of the smart contracts and their interrelationships based on the 
blockchain technology when performing accounting operations and payment transactions for aircraft refueling. The article is 
devoted to a comprehensive study of the smart contract technology application in the aircraft refueling system, in particular, the 
exchange of accounting and payment documentation between the airline, the refueling complexes of civil aviation airports and 
banks. The aim of the research work is to study the application of the blockchain technology in the aircraft refueling operations. 
Based on the analysis it is necessary to develop a scheme for the use of the smart contract technology when aircraft refueling, which 
allows the parties concerned to reduce the volume of accounting and payment operations and increase the operating efficiency of 
the objects and subjects of the refueling process. The paper presents the chain of information passing and blockchain transformation 
varying from the execution of refueling operations to the execution of banking operations, payment for jet fuel and related services 
for aircraft refueling. Special attention is paid to the role and location of aircraft refueling facilities as a key element of the module 
for automatic reconciliation of accounting and payment documents in the formation of a smart contract. Based on the analysis of 
the blockchain technology application, a scheme of interaction among an airline, a refueling complex and a bank is proposed. The 
application of the proposed scheme allows the airline to pay for refueling at the time of refueling without time-consuming 
accounting operations and prepayment for jet fuel, thereby reducing the accounting time. 
 
Key words: smart contract, blockchain, airport refueling complex, airline, crew, bank, transactions, trans-boundary, aircraft refueling 
facilities, oracle, data virtualization, Internet of Things, validator, cryptographic information protection, metadata, quorum signal. 
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Отказы датчиков системы управления воздушных судов могут вызвать как ухудшение характеристик устойчивости и 
управляемости, так и невозможность безопасного автоматического управления. Обнаружение и локализация таких 
отказов необходимы для определения времени и места их возникновения с целью отключения отказавших датчиков или 
последующего их диагностирования для осуществления реконфигурации во время полета. Непосредственное применение 
традиционных параметрических методов контроля технического состояния датчиков с использованием их 
математических моделей невозможно ввиду отсутствия информации об истинных входных сигналах, поступающих на их 
чувствительные элементы. Это приводит к необходимости решения задачи моделирования динамики полета воздушного 
судна с высоким уровнем неопределенностей, 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 осуществляется вывод оригинального непараметрического 
критерия обнаружения и локализации отказов датчиков и проводится анализ его чувствительности с использованием 
полной нелинейной математической модели динамики полета самолета со штатной системой управления. Определяются 
теоретическое значение и коэффициенты чувствительности критерия. Приводится формула для автоматической оценки 
плавающего порогового значения критерия. Показывается высокая сходимость результатов с теоретическими, что 
позволяет использовать полученный критерий не только для моментального обнаружения и локализации отказов 
датчиков, но и предварительного диагностирования их количественных характеристик. 
 
Ключевые слова: воздушное судно, система управления, датчики, контроль технического состояния, обнаружение и 
локализация отказов, непараметрический критерий, чувствительность, пороговое значение. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Отказы датчиков системы управления (СУ) воздушного судна (ВС) могут вызвать как 

ухудшение характеристик устойчивости и управляемости, так и невозможность безопасного 
автоматического управления, что в итоге может привести к авиационному происшествию или 
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катастрофе. Обнаружение и локализация таких отказов необходимы для определения времени и 
места их возникновения с целью отключения отказавших датчиков или последующего их диа-
гностирования для осуществления реконфигурации СУ во время полета [1]. 

Все методы обнаружения и локализации отказов датчиков СУ ВС можно условно раз-
бить на две группы [2–17]: параметрические и непараметрические.  

Параметрические методы [2–7], считающиеся классическими, используют параметры матема-
тических моделей объектов контроля, значения которых задаются априорно из известных физиче-
ских принципов функционирования или оцениваются в процессе идентификации. Непосредственное 
использование параметрических методов для контроля технического состояния датчиков СУ ослож-
няется отсутствием информации об истинных входных сигналах, поступающих на их чувствитель-
ные элементы. Это приводит к необходимости аппаратного резервирования датчиков или использо-
вания математических моделей динамики полета ВС с высоким уровнем неопределенностей, вы-
званных их нелинейностью, нестационарностью, неточностью и неидентифицируемостью. 

Непараметрические методы [7–17] не подвержены влиянию модельных ошибок, так как 
не требуют информации о параметрах моделей контролируемых объектов и основаны только на 
анализе измерений их входных и выходных сигналов. Такие методы относятся к интеллекту-
альным имитационного типа, поскольку рассматривают контролируемый объект в виде «черно-
го ящика» и позволяют решать задачи для нестационарных и нелинейных систем в условиях 
полной параметрической неопределенности. При этом широко известные непараметрические 
методы требуют предварительного обучения или длительной настройки как для определения 
зависимостей между входными и выходными сигналами, так и для настройки пороговых значе-
ний критериев, используемых для обнаружения и локализации отказов. 

Настоящая работа посвящена развитию оригинального непараметрического метода обнару-
жения и локализации отказов датчиков СУ ВС, построенного только на основе анализа штатных 
входных и выходных СУ ВС [16, 17]. Осуществляется вывод непараметрического критерия и про-
водится анализ его чувствительности к количественным характеристикам отказов датчиков. При-
водится формула для автоматической оценки плавающего порогового значения критерия обнару-
жения и локализации отказа каждого датчика, зависящая только от измеряемых параметров полета 
и управляющих воздействий. Это позволяет полностью развязать каналы контроля и существенно 
повысить чувствительность критерия при одновременном обеспечении необходимых свойств ро-
бастности. Показывается высокая сходимость результатов с теоретическими, что позволяет исполь-
зовать полученный критерий не только для моментального обнаружения и локализации отказов 
датчиков, но и предварительного диагностирования их количественных характеристик. 

 
ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

 
Пусть динамика полета ВС с работоспособной СУ описывается линейной дискретной 

моделью в пространстве состояний в векторно-матричном виде «вход – состояние – выход» 
 

 1i i ix Ax Bu   , (1) 
 i iy Cx , (2) 

 
где x, u, y – векторы состояний, управлений и измерений размерностей nx, nu, и ny; A, B, C – мат-
рицы собственной динамики, эффективности управления и измерения; i – дискретное время. 

Предположим, что в момент времени fi i  произошел множественный одновременный 
отказ датчиков СУ ВС вида 

 
 i iy FCx , (3) 
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где F – матрица отказа 
 

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

 

fk – коэффициент отказа k-го датчика, характеризующий нарушение его калибровки при 1.kf   
Необходимо без наличия информации о параметрах модели A, B, C, только по результа-

там измерений векторов управлений u и измерений y определить факт и время if возникновения 
отказа, а также локализовать каналы измерений k, в которых отказали датчики. 

 
РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 

 
Решим задачу наблюдения вектора состояний по сигналам измерений параметров поле-

та. Для этого здесь для простоты вывода формул, но не ограничения общности конечного ре-
зультата, как показано в [16, 17], рассмотрим случай обратимых матриц измерений 1CC I   и 
отказа 1FF I  . Запишем тогда с учетом (2) выражения для векторов состояний ВС для теку-
щего и предыдущего моментов времени 

 

 1
i ix C y , 1

1 1i ix C y
  , (5) 

 
которые в соответствии с (1) также связаны зависимостью 

 

 1 1i i ix Ax Bu   . (6) 
 

Подставим далее (5) в (6): 
 

 1 1
1 1i i iC y AC y Bu 
   , (7) 

 
умножим полученное выражение слева на матрицу измерений 

 

 1
1 1i i iy СAC y СBu
    (8) 

 
и запишем эквивалентную (1)–(2) модель динамики полета ВС типа «вход – выход» 

 

 1
1

1

ˆ ˆ i
i i

i

y
y A B z

u





       
 

, (9) 

 

где ˆ ˆA B     , 1Â СAC , B̂ CB , 
ТТ Т

1 1 1i i iz y u      . 
После возникновения отказа вектор измерений в соответствии с (3) будет иметь вид 
 

 i f iy C x , (10) 
 

где fC FC  – эквивалентная матрица измерения. При этом эквивалентная модель динамики 
полета ВС по аналогии с (9) будет описываться выражением 

 

 1
1

1

ˆ ˆ i
i f f if

i

y
y A B z

u





        
, (11) 

 

где ˆ ˆ
f f fA B     , 1ˆ

ff fA C AC  , ˆ
f fB C B . 
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Предположим теперь, что в момент времени i нам также известны h предыдущих значе-
ний управлений и измерений. Тогда мы можем записать в матричном виде модели динамики 
полета ВС до (9) и после (11) возникновения отказа датчиков при fi i  и 1fi i h    соответ-
ственно: 

 
 1

h h
i iY Z   , (12) 

 1
h h

i f iY Z   , (13) 
 

где  1 1
h

i i h i iY y y y    ,  1 2 1
h
i i h i iZ z z z     .  

При этом непосредственно в момент возникновения отказа при fi i  эквивалентная мо-
дель динамики полета ВС отличается как от (12), так и от (13), так как имеет вид 

 
 1f fi iy F z   . (14) 

 
Поэтому в период времени 1f fi i i h     выражение для матрицы измерений, согласно (12), 
(14) и (13), имеет три различных представления: 

 

 2 1 1
fn

f f

hhh
i i i f iY Z F z Z  

      , (15) 
 

где 1 2 1 1
fn

f f

hhh
i i i iZ Z z Z   

    , как показано на рис. 1. 
 

 
 

Рис. 1. Модели динамики полета ВС до, в момент и после возникновения отказа датчиков 
Fig. 1. Aircraft flight dynamics models before, during and after sensors failure occurrence 

 
Если известны параметры модели А, B и С, можно решить задачу одношагового прогно-

зирования вектора измерений ВС в соответствии с выражением 
 

 1 2 1 1
ˆ fn

f f

hhh h
i i i i iY Z Z z Z   

         (16) 
 

и определить рассогласования между прогнозируемыми (16) и реальными (15) измерениями: 
 

    1 1
ˆ 0 f

f

hh h h
i f ii i i I F z ZY Y Y  

         . (17) 
 
Очевидно, что если 0h

iY  , то реальные и прогнозируемые измерения совпадают, что 
говорит об отсутствии отказа при fi i . Следовательно, нарушение этого условия 0h

iY   при 
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fi i  может быть использовано для обнаружения факта и времени его возникновения. При этом 
заметим, что в выражении (17) общий множитель в виде диагональной матрицы   ,I F  пол-
ностью развязывающей каналы контроля, вынесен за скобку только при fi i . Это позволяет 
использовать условие (17) для решения задачи достоверной локализации отказавших каналов 
измерений только непосредственно в момент возникновения отказа, когда 

 

   11

1

ˆ 0,f

f f f

f

i

i i i
i

y
y y y I F СAC CB

u




 
        

  
 (18) 

 
так как в этом, и только в этом случае рассогласования реальных и прогнозируемых измерений 
будут возникать только в каналах с отказавшими датчиками при 1 0kf   . Появление третьей 
составляющей при прохождении окна контроля момента возникновения отказа приводит к не-
возможности достоверно локализовать отказавший канал измерений при fi i , так как ошибки 
прогнозирования в общем случае могут отличаться от нуля и для работоспособных датчиков 
ввиду наличия выражения 0f  . 

Покажем далее, каким образом можно использовать выражение (17) для формулировки 
непараметрического метода обнаружения и локализации отказов датчиков в СУ ВС, не требу-
ющего никакой информации о параметрах модели А, B, С и основанного только на анализе h+1 
последовательных измерений параметров полета y и управлений u.  

Представим для этого выражения (12) и (13) в виде линейных матричных уравнений 
идентификации моделей динамики полета ВС до и после возникновения отказа: 

 
 1

h h
i iZ Y  ,  1

h h
f i iZ Y    

 
и заметим, что они имеют единое условие разрешимости [16–18] 

 

 1 0
Rh h

i iY Z   , (19) 
 

где 1

Rh
iZ  – правый делитель нуля полного ранга такой, что выполняется тождество 1 1 0

Rh h
i iZ Z   . 

Выполнение условия (19) гарантирует существование линейных матричных моделей ви-
да (12) и (13) как до, так и после возникновения отказа при fi i  и 1fi i h    соответственно. 
Однако «во время» возникновения отказа при 1f fi i i h     это условие нарушается: 

 

 1 0
Rh h

i iY Z   , (20) 
 

что позволяет его использовать для обнаружения отказа датчиков СУ ВС. Условие равно нулю 
до и после возникновения отказа, когда матрицы контрольных данных содержат только неис-
каженные или только искаженные измерения, и отличается от нуля, когда окно контроля вклю-
чает в себя как неискаженные, так и искаженные измерения. 

Покажем далее, что непараметрический критерий (20), как и параметрический (17), поз-
воляет не только обнаруживать отказ датчиков, но и решать задачу локализации каналов изме-
рений, в которых отказали датчики. Для этого выразим из (17) матрицу реальных измерений 
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    1 1
ˆ ˆ 0 f

f

hh h h h
i f ii i i i I F z ZY Y Y Y  

         , (21) 
 

подставим в (21) выражение для прогнозируемых значений (16) 
 

    1 12 1 1 0 ffn

ff f

hhhh
i f ii i i i I F z ZY Z z Z    

           (22) 
 

и умножим (22) справа на правый делитель нуля блочной матрицы Z 
 

 1 2 1 1
fn

f f

RR hhh
i i i iZ Z z Z   

     
 

для определения в аналитическом виде значения критерия (20) при 1f fi i i h     
 

    1 11 2 1 100 .f fn

f f f

RR h hhh h
i ii i if i iI F z ZY Z Z z Z                (23) 

 
В выражении (23), как и в выражении (17), каналы контроля развязаны в общем случае 

только в момент возникновения отказа при fi i , когда 
 

  
11 1 2 10 n

ff f f f

RR R hh h h h
ii i i i i iF I zY Z Y Z Z z              . (24) 

 
Тогда ненулевые значения условия (24) будут возникать только в отказавших каналах измере-
ний при 1 0kf   , следовательно, необходимым и достаточным условием локализации отказа 
k-го датчика, аналогичным (18), является выполнение неравенства 

 

     11 2 10 1( ) 0n
ff f f f

RR hh h
k ii i i if k zY k Z Z z            , (25) 

 
где ( )h

iY k  – k-я строка матрицы h
iY , ( )k  – k-я строка матрицы  . 

Для работоспособных каналов измерений выполняется условие 1 0kf   , поэтому соот-
ветствующие им строки матрицы (24) будут иметь нулевые значения. Следовательно, критерий 
обнаружения отказа (20), если его рассмотреть построчно, может быть использован и в качестве 
непараметрического критерия локализации отказа k-го канала измерений непосредственно в 
момент его возникновения при fi i , когда 

 

 1
1

1

( ) ( ) 0
R

hR
h h h i

i i i h
i

Y
Y k Z Y k

U





 
  

 
, (26) 

 
где  1 2 1

h
i i h i iY y y y     ,  1 2 1

h
i i h i iU u u u     . 

Векторное в общем случае условие (26) может быть использовано для теоретических 
расчетов при условии линейности модели, отсутствии ошибок измерений и вычислений. На 
практике для получения скалярного критерия обнаружения и локализации отказа k-го датчика и 
количественной оценки степени близости нулю условия (26) используется его евклидова норма 
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 1

1 2

( ) ( )
R

h
h i

i i h
i

Y
k Y k

U
 



 
  

 
. (27) 

 
При этом условием обнаружения и локализации отказа является превышение значения крите-
рия (27) некоторого порогового (критического) значения 

 
 кр( ) ( )i k k  , (28) 

 
оценку которого произведем на основе результатов анализа чувствительности критерия (27) от 
коэффициента отказа fk для каждого канала измерений при различных условиях полета. 

 
АНАЛИЗ ЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ 

 
Анализ чувствительности проводился на полной компьютерной модели среднемаги-

стрального пассажирского самолета, выполненного по нормальной схеме, с однокилевым вер-
тикальным и хвостовым горизонтальным оперениями. Основными компонентами полной мо-
дели являются: модель динамики полета самолета как абсолютно жесткого тела, использую-
щая полную систему нелинейных дифференциальных уравнений движения, банк аэродинами-
ческих и массово-инерционных характеристик; модель двигательной установки; модель стан-
дартной атмосферы; модель системы дистанционного управления в резервном режиме рабо-
ты, модели приводов органов управления и модели датчиков. Модель разрабатывалась для 
использования в составе процедурного тренажера и отличается высокой степенью подобия 
с реальным самолетом. 

Для решения задач контроля в работе были выбраны следующие векторы измерений 
T[ ]z x yy V        и управлений л п л п T

в в э э с н[ ]u      , где V  – 
скорость полета; , , ,    – углы атаки, наклона траектории, крена и скольжения; , ,x y z    – 
угловые скорости крена, рыскания и тангажа; л п

в в,   – углы отклонения левого и правого руля 
высоты; л п

э э,   – углы отклонения левого и правого элерона; нс ,   – углы отклонения стабили-
затора и руля направления. 

При моделировании динамики полета самолета использовался метод дифференцирова-
ния Эйлера 1-го порядка с фиксированным шагом дискретизации 0,01 с, частотой измерений 
100 Гц и временем моделирования 1 с или 1000 измерений. Начальные условия соответствовали 
прямолинейному горизонтальному равномерному полету на высоте 450 м и скорости 250 км/ч. 
Для решения задач обнаружения и локализации отказов использовалось окно контроля с шири-
ной h = 17, что гарантирует время настройки алгоритма, не превышающее 0,17 с. 

В данной статье приведены результаты исследований для всех возможных сценариев, 
определяемых различным сочетанием событий одиночных отказов каждого датчика с перебо-
ром коэффициента отказа fk = 1, 0,8, …, 0 при отсутствии управления и при управлении по тан-
гажу в виде отклонения штурвала на треть хода от максимально возможного в начальный мо-
мент времени моделирования. Таким образом, было рассмотрено шесть видов отказов восьми 
датчиков для двух видов управления, то есть рассматривалось 96 различных сценариев модели-
рования. 

На рис. 2 для примера приведены характерные графики критерия обнаружения и локали-
зации отказа (27) датчика ωx на всем интервале времени моделирования при отсутствии управ-
ления и при управлении по тангажу. 
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Рис. 2. Значения критерия (27) при отказе датчика ωx 
Fig. 2. Criiterion values (27) in case of ωx sensor failure 
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Из графиков видно, что чувствительность критерия (27) отличается для различных кана-

лов измерений и зависит как от измеряемых значений параметров полета, так и от сценариев 
управления. При этом в случае отсутствия управления в момент возникновения отказа виден 
четкий импульс шириной h в отказавшем канале измерения ωx. А значения критерия до и после 
прохождения окна измерений момента отказа в канале ωx, а также значения критерия в работо-
способных каналах близки к нулю с учетом вычислительных погрешностей. Все графики при 
отказах других датчиков имеют аналогичную приведенной на рис. 3, а форму с четко выражен-
ными импульсами в отказавших каналах как на всем интервале измерений, так и непосред-
ственно в момент возникновения отказа. Это объясняется тем, что самолет до отказа продолжа-
ет прямолинейный горизонтальный полет, его модель динамики полета максимально прибли-
жена к линейной, поэтому ошибки линеаризации практически отсутствуют. 

Однако если посмотреть на аналогичные графики критерия при управлении по тангажу, 
то можно сделать вывод о невозможности достоверно как обнаружить возникновение отказа, 
так и локализовать отказавший канал измерений. Это наиболее очевидно, если все графики 
отобразить совместно одинаковым масштабом, как показано на рис. 3, б. 

 

 
а)      б) 

 
Рис. 3. Значения критерия (27) при отказе датчика ωx: 

а – при отсутствии управления; б – при управлении по тангажу 
Fig. 3. Criterion values (27) in case of ωx sensor failure in the absence  

of control (a), in case of pitch control (б) 
 
Принять правильное решение в этом случае невозможно как в момент возникновения 

отказа, так и на всем интервале времени измерений. Более того, можно сделать ложный вывод 
об отказе канала измерений ωz, так как значение критерия для этого канала преобладает над 
значением критерия для ωx, которое практически неразличимо на общем графике непосред-
ственно в момент возникновения отказа датчика ωx. Это объясняется тем, что при управлении 
проявляются эффекты нелинейности и ошибки линеаризации, которые в виду разной чувстви-
тельности критерия для различных каналов измерений уже не могут не учитываться. 

На рис. 4 в разных координатах для наглядности анализа чувствительности приведены 
графики зависимостей значений критерия отказов всех датчиков (27) в моменты их возникно-
вения от коэффициента отказа fk при отсутствии управления и управлении по тангажу. 
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а)      б) 

 
Рис. 4. Значения критерия (27): а – при отсутствии управления, б – при управлении по тангажу  

Fig. 4. Criterion values (27) in the absence of control (a), in case of pitch control (б) 
 
Видна четкая линейная зависимость ( )

fi k от fk для каждого канала измерений. Однако 
для разных каналов измерений и сценариев управления значения ( )

fi k  при одних и тех же зна-
чениях fk существенно отличаются. Для анализа выявленной зависимости введем в выражении 
для теоретического значения критерия (25) обозначение для правого делителя нуля матрицы 
данных 
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и подставим в (25) выражение для   
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            
. (30) 

 
Заметим, что значение нормы (30) в критерии (27) с учетом выражения для прогнозируемого 
значения измеряемого параметра полета (16) в момент возникновения отказа  
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может быть вычислено по формуле 

 

 1 1 12 2 2
ˆ ˆ( ) ( ) 1 ( ) 1 ( ) ( ) 1 ( ) 1

f f f f f f f

R
h h

i i i k i i k i i y r k kk Y k Z f y k r f y k r s k s f s k f            , (32) 

 
где ˆ( ) ( )

fy is k y k  – коэффициент чувствительности критерия (27) по параметру, 1 2fr is r   – 

коэффициент чувствительности критерия (27) по делителю нуля, ( ) ( )y rs k s k s  – общий коэф-
фициент чувствительности критерия (27) к отказу k-го канала измерений. 

Выражение (32) показывает прямую линейную зависимость критерия (27) от коэффици-
ентов чувствительности и может быть использовано для определения его критического значе-
ния в условии (28). Заметим, что если разделить значение критерия (32) на общий коэффициент 
чувствительности 

 

 
( )

( ) 1
( )
f

f

i
i k

k
k f

s k


    , (33) 

 
то значение нормированного критерия (33) совпадает с абсолютным отклонением коэффициен-
та отказа fk от единицы.  

Пусть отказом считается превышение коэффициента kf  некоторого критического значе-
ния кр

kf . Тогда из (33) можно записать в явном виде выражение для критического значения 
нормированного критерия кр

кр ( ) 1kk f   , из которого следует 
 

 кр
кр ( ) ( ) 1kk s k f   . (34) 

 
Выражение (34) может быть использовано при условии доступности параметров модели 

ВС, а следовательно и прогнозируемого вектора измерений (31). Однако по постановке задачи 
данная информация считается недоступной. Поэтому покажем далее, что вместо точного значе-
ния коэффициента чувствительности критерия по параметру ˆ( ) ( )

fy is k y k  на практике можно 

использовать его приближенное значение 1 2
ˆ /( )) (

fiy
hY k hs k  , оцениваемое на интервале окна 

контроля как среднеквадратическое значение (СКЗ) измеряемого параметра полета. СКЗ явля-
ется частным случаем обобщенного среднего, характеризует изменение центральной тенденции 
ряда и может быть использовано в качестве приближенной оценки абсолютного значения про-
гнозируемого параметра. 

На рис. 5 приведены значения критерия (27), взвешенного по ˆ ( )ys k :  
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Видно, что учет коэффициента чувствительности по параметру выравнивает значения критерия 
для всех каналов измерений. На рис. 6 приведены значения критерия (35), взвешенного по ко-
эффициенту чувствительности rs , определяемому нормой последней строки делителя нуля Z:  

 

 
ˆ ( ) ( )

( )
ˆ ( )

f f

f

i i
i

r y r

k k
k

s s k s
 

   . (36) 

 
Видно, что все 16 графиков практически совпали, – последующий учет коэффициента чувстви-
тельности по параметру выравнивает значения критерия для всех каналов измерений и сцена-
риев управления. При этом значения критерия, аналогично (33), практически совпадают с абсо-
лютным отклонением коэффициента отказа fk от единицы. В результате мы можем с достаточ-
ной степенью точности определить общий коэффициент чувствительности в виде ˆ( ) ( )y rs k s k s  
и получить следующее выражение для критического значения критерия (34): 
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а)      б) 

 
Рис. 5. Значения критерия (35): а – при отсутствии управления; б – при управлении по тангажу 

Fig. 5. Criterion values (35) in the absence of control (a), in case of pitch control (б) 
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а)      б) 

 
Рис. 6. Значения критерия (36): а – при отсутствии управления; б – при управлении по тангажу 

Fig. 6. Criterion values (36) in the absence of control (a), in case of pitch control (б) 
 
При этом итоговое условие обнаружения и локализации отказа k-го датчика с учетом 

(28) будет иметь вид 
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, (38) 

 
с плавающим пороговым (критическим) значением, вычисляемым в режиме онлайн только по 
информации о входных и выходных сигналах управления СУ ВС. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
В результате проведенных исследований на примере детерминированной дискретной 

стационарной линейной математической модели динамики полета ВС с полностью измеримы-
ми состояниями получен оригинальный непараметрический критерий обнаружения и локализа-
ции отказов любых датчиков СУ ВС, построенный только на основе анализа штатных входных 
и выходных сигналов вычислительной подсистемы системы управления ВС. 

Проведен анализ его чувствительности к количественным характеристикам отказов датчи-
ков с использованием полной нелинейной математической модели динамики полета среднемаги-
стрального самолета со штатной системой управления. Определено выражение для теоретическо-
го значения критерия, определены функция и коэффициенты чувствительности критерия. Для 
каждого канала измерений выявлена линейная зависимость значения критерия от коэффициента 
отказа в момент его возникновения. Показано, что критерий имеет разную чувствительность для 
различных каналов измерений. Если не учитывать этот эффект, можно сделать ложный вывод об 
отказе работоспособного датчика или о работоспособности отказавшего датчика. 

Приведена формула для автоматической оценки порогового значения критерия обнару-
жения и локализации отказа каждого датчика, зависящая только от измеряемых параметров по-
лета и управляющих воздействий. Использование плавающего коэффициента чувствительности 
при определении допустимых значений критерия позволяет полностью развязать каналы кон-
троля и существенно повысить его чувствительность при одновременном обеспечении свойств 
робастности. Показана высокая сходимость полученных результатов с теоретическими, что 
позволяет использовать критерий не только для моментального обнаружения и локализации от-
казов датчиков, но и предварительного диагностирования их количественных характеристик. 
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Дальнейшие исследования будут направлены на адаптацию разработанных алгоритмов для 
обеспечения их эффективной работы при наличии ошибок измерений и действии возмущений, ана-
лиз чувствительности критерия на различных режимах полета самолета, в том числе в условиях 
турбулентности, расширение областей детектируемости и локализуемости отказов за счет онлайн 
адаптации ширины окна контроля к результатам вычислений. На базе разрабатываемых методов 
планируется реализация перспективных внешних систем контроля технического состояния датчи-
ков ВС, которые дополнят существующие встроенные системы контроля и позволят существенно 
снизить степень аппаратной избыточности измерительной подсистемы СУ ВС. 
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ABSTRACT 

 
Failures of the aircraft control system sensors can cause both deterioration of stability and controllability characteristics and the 
inability of safe automatic control. It is necessary to detect and isolate such failures to determine the time and place of their 
occurrence in order to disable failed sensors or to diagnose them subsequently for reconfiguration during the flight. The direct use 
of traditional parametric approaches for sensors health monitoring by using their mathematical models is impossible due to the lack 
of data about the true information input signals received by their sensitive elements. This leads to   the necessity of solving the 
problem of modeling the aircraft flight dynamics with a high level of uncertainties, which makes it difficult to utilize the functional 
control methods and necessitate the use of excessive sensor hardware redundancy. Well-known nonparametric methods either 
require a priori knowledge base, preliminary training or long-term tuning on a large volume of real flight data or have low selective 
sensitivity for reliable detection of failed sensors. In this work, the original nonparametric criterion for detecting and isolating 
sensors failures is derived.  Its sensitivity is analyzed by using a complete nonlinear mathematical model of aircraft flight dynamics 
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with a regular flight control system. The theoretical value and the criterion sensitivity coefficients are determined. The formula for 
the automatic evaluation of the float criterion threshold value is given. A high convergence of the results with theoretical ones is 
shown. This makes it possible to use the obtained criterion not only for the instant detection and isolation of sensors failures, but 
also for preliminary diagnostics of their quantitative characteristics. 
 
Key words: aircraft, control system, sensors, health monitoring, failures detection and isolation, nonparametric criterion, 
sensitivity, threshold value. 
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The design process of a new aircraft (AC) is always associated with the issue of choosing its basic technical parameters, or, in other 
words, the formation of its conceptual design. In case of a civil aircraft, the choice of these parameters is defined by the 
requirements for operational safety, market conditions, norms that specify the tolerable harmful impact of the aircraft on the 
environment, etc.  In case of a military aircraft, its outlay mostly depends on the concept of potential military threats, ways of using 
the military aircraft in military conflicts. Some of these requirements are formulated in regulatory documents – the Aviation 
Requirements for Civil Aircraft and the General Tactical and Technical Requirements of the Air Force for Military Aircraft. For 
example, Part 25 of the Aviation Requirements for Civil Aircraft defines the Airworthiness Standards for transport aircraft. It 
should be noted that the stated above requirements are often a tool of competition, for example, when tightening the aircraft noise 
abatement procedures provides advantages for particular manufacturers, not admitting other manufacturers to enter the market, 
whose aircraft do not conform to the new standards. Thus, complying with the requirements virtually involves additional costs both 
in the aircraft development and during its operation. In addition, the implementation of the requirements stated above can lead to 
the deterioration of the aircraft’s performance, and hence, to the decrease of its competiveness and combat effectiveness. Therefore, 
each requirement of the regulatory documents should have a profound scientific rationale. This article analyzes one of the 
regulatory documents requirements referring to the necessity of anti-g system on board aircraft. The authors propose the approach 
to specify the existing criterion to provide the scientific basis for the anti-g system on board aircraft by assessing the actual level of 
pilot load when maneuvering. The subject under study is of particular importance for the Yak-152 trainer aircraft. The actual level 
of loads during pilotage of the Yak-152 trainer aircraft does not require the use of the anti-g system but if to be based on a formal 
criterion, namely, in terms of the maximum operational overload value, the aircraft should be fitted out with such a system. 
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INTRODUCTION 

 
According to the adopted classification, aircraft, depending on the maneuverability parameters, 

are subdivided into highly maneuverable, maneuverable, limitedly maneuverable and non-
maneuverable.  The aircraft belong to the class of highly maneuverable if they sustain the maximum 
available g-load of nу

э
max.7 and perform the entire list of complex and aerobatic maneuvers.  

To ensure the effective working pilot capacity, it is prescribed to equip this class aircraft with a 
special anti-g system that increases the tolerable g-level. Simultaneously, no distinction is made be-
tween a high-speed and low-speed aircraft, although the tolerable g-level directly depends on the time 
of its action, which is specified by a maneuvering airspeed envelope. 

It is proposed to introduce a pilot load level assessment criterion, which is calculated on the ba-
sis of mathematical modeling of complex aerobatics typical maneuvers to determine the actual pilot 
load and to establish the scientific basis for the practicability of the use of anti-g equipment for various 
aircraft types. 

 
RESEARCH METHODS AND METHODOLOGY  

 
The impact of g-load on a human body has been well studied [1–5]. It can be asserted that there 

is some kind of the upper threshold of g-load, which even an untrained person can suffer without any 
health problems. 
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The integral load on the pilot under g-load, exceeding the threshold value during the time of Δt, 
can be defined using the following formula: 

 

  

 
where   ; 

nул      –  current g-load affecting the pilot in the direction “head-pelvis”; 
nул

пор  –  the g-load threshold value impacting the pilot without time limit. 
G-load, impacting the pilot in the direction of “head-pelvis”, differs from the normal speed 

g-load that is characteristic for a maneuvering aircraft and rated by the following formula [6]: 
 

 , 

 
where   ny, nx  – the normal and longitudinal g-load constituents  in the projections on the coordinate 
system axis; 

nyа, nxа  – the  normal and tangential g-load constituents in the projections on the velocity coordi-
nate system axis; 

к  – an angle of  the pilot's seat inclination to the corresponding coordinate system Оу axis.  
In order to facilitate the evaluation, it is reasonable to use a dimensionless criterion or a nor-

malized pilot load level when maneuvering the aircraft during tm time: 
 

 . 

 
The maximum normalized pilot load level is achieved if the aircraft instantly imposes and sus-

tains g-load of nул, which is equal to aircraft maximum operational g-load of nу
э
max , during the whole 

time of  maneuver tm . 
The regulatory requirements for maneuverable aircraft calculate the g-load threshold value, 

which makes it possible to operate the aircraft without using pilot anti-g equipment. It equals 
nул

пор = 3. Hence, at nу
э
max = 8 the maximum possible normalized pilot level equals  units. 

Let us assess the pilot’s capabilities under physical load on two aircraft: a high-speed jet com-
bat training Yak-130 [7] and a low-speed light training Yak-152 [8]. Both aircraft have the equal max-
imum available g-loads of nу

э
max = 8, therefore, they are subjected to the requirement to be equipped 

with an anti-g system as a part of aircraft hardware. 
For comparison, the actual normalized pilot load level  is used as a criterion when perform-

ing complex aerobatics maneuvers with the highest level of g-loads. All the maneuvers start at the 
maximum instrumental speed for this aircraft using the maximum operating engine mode (EOM). 

 
RESEARCH RESULTS  

 
Figures 1–5 show the actual laws of g-loads variations acting on the pilot in the direction of 

"head-pelvis". The corresponding normalized pilot load levels of are shown in Table 1. 
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While calculating nул, it was considered that for the Yak-130 aircraft к = 17°, but for the 
Yak-152 aircraft an angle of seat inclination is increased and equal to к = 25° in order to reduce the 
impact of g-load on the pilot. 

 

 
 

Fig. 1. G-load variation while performing the complete loop (Nesterov loop) 
 
 
 
 

 
 

Fig. 2. G-load variation while performing a combat turn 
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Fig. 3. G-load variation while performing an accelerated turn  
 
 
 
 

 
 

Fig. 4. G-load variation when performing a half roll  
 
 
 

0

1

2

3

4

5

6

7

8

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Время, с

П
ер

ен
ру

зк
а,

 д
ей

ст
ву

ю
щ

ая
 н

а 
ле

тч
ик

а

Як-130
Як-152

nyл = 3

вираж

0

1

2

3

4

5

6

7

8

0 2 4 6 8 10 12 14
Время, с

П
ер

ег
ру

зк
а,

 д
ей

ст
ву

ю
щ

ая
 н

а 
ле

тч
ик

а

Як-130
Як-152

полупереворот

nyл = 3



Том 24, № 05, 2021 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 24, No. 05, 2021 Civil Aviation High Technologies
 

53 

 
 

Fig. 5. G-load variation when performing a full roll 
 
 

Table 1  
Summary indexes of complex aerobatics typical maneuvers   

 
Type of  

maneuver 
Yak-130 Yak-152 

Tm, sec , units Tm, sec , units 
Complete loop (The Nesterov 
loop) 

20.0 2.19 17.5 0.066 

Combat turn at η = +60º 10.0 1.89 10.0 0.013 
Accelerated turn  19.5 4.10 16.0 0.158 
A half roll at η = –60º 13.5 3.59 8.0 1.47 
A full roll 14.5 3.32 9.0 1.29 

 
 
The obtained results show that the summary integral indexes of pilot load for the Yak-152 are 

many times lower than those ones for the Yak-130, despite their maximum available g-loads equality. 
In order to make a decision about the reasonable installation of the anti-g system on board air-

craft, it is necessary to compare the achieved load level  on the given aircraft with which the 
pilot experiences without any special equipment. 

G-load capability is considered to be overloaded that do not cause noticeable disorders or cause 
minor and transient health problems. The capability to withstand acceleration stresses under an as-
signed level of training is specified as: the g-load magnitude, rate of its increase, direction and dura-
tion. 

The pilot in the sitting position withstands g-load quite satisfactorily in the "head – pelvis" di-
rection up to 6 units during Δt = 1...2 seconds without any trouble to sight, maintaining working capac-
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ity. Physically well-trained, experienced pilots satisfactorily withstand g-loads of 7...8 units, but in 
some cases they do 9...9.5 units with the duration of up to Δt = 1 second. The shorter the time of the 
g-load effect is, the easier a human body can withstand. A man can tolerate g-load of 20 units during 
the time of Δt = 0.1...0.2 seconds without any discernible visual and central nervous system disorders. 
Sportsmen-pilots can reach nул of ≥ 12 units without any signs of physiological disorders [9]. 

Trained pilots withstand g-loads of nул = 4 quite satisfactorily for three minutes on centrifuges. 
An untrained person starts suffering visual disorders in the form of peripheral vision loss (gray veil) in 
Δt ≈ 10...15 seconds of being subjected to g-load equal to nул = 3...4 units. 

If we present this data in the form of a diagram of possible tolerance g-load based on the time 
of g-effect, it will be possible to make a boundary of tolerance nул    over the maneuvering time (fig. 6 – 
red line). Taking into account the fact that due to the loss of airspeed, the time of powerful training air-
craft maneuvering does not exceed tm = 10...15seconds, so, the tolerable and normalized load level of 
the pilot is . 

Having compared  NЛmin  with the data given in Table 1, we have concluded that the pilot load 
level on the Yak-130 aircraft exceeds significantly the pilot’s physiological abilities 
(  ), and this fact makes it necessary to equip the aircraft with an anti-g system. 

 

 
 

Fig. 6. The boundary of tolerable g-load  
 
While flying the Yak-152 aircraft, the load pilot level does not virtually exceed the pilot’s 

physiological abilities ( ) even while extremely powerful maneuvering, which does not make 
it reasonable to complicate a trainer aircraft, also to increase costs and weight by mounting a redundant 
amount of equipment. 

An adequate ability to withstand short-term overloads by a trained pilot makes the installation 
of   anti-g systems on low-speed aircraft impractical. Thus, neither a single trainer nor an aerobatic air-
craft with a piston engine has such a system, despite the high level of available g-loads: 
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SU-26     – nу
э
max. = –10…+12; 

SU-29     – nуmax. =  –10…+12; 
YAK-54  – nу

э
max. = –6…+9; 

YAK-55   – nу
э
max. = –6…+9; 

YAK-52   – nу
э
max. = –5…+7; 

          YAK-152 – nу
э
max. = –6…+8. 

 
In order to assess the actual g-loads level on pilots of the Yak-152 aircraft, a simulation of 

complex aerobatic maneuvers, stipulated by the corresponding exercise of the Flight Training Course 
for a training aircraft and performed in compliance with the requirements of the Aircraft Flight Manu-
al, was carried out. 

When flying into the zone for complex aerobatics, the successive maneuvers are prescribed: the 
complete loop (the Nesterov loop), full roll, dive at a flight-path angle of –45° (entering by two half 
rolls), pitch-up maneuver at a flight-path angle of +45 (exiting by two half rolls), a combat maneuver 
by the type of a skewed loop at a flight-path angle of η = +45°, a steady orbit with the ultimate engine 
thrust overload (γ ≈ 60°). 

The summary results of the complex aerobatic maneuvers modeling with the stated pilot load 
are shown in Table 2. 

 
Table 2 

Complex aerobatics maneuvers summary indexes in accordance 
with the Aircraft Flight Manual  

 
Type of maneuver YAK-152 maneuvering indexes 

Δt, sec tм, sec nул max, units , units 
Complete loop (The Nesterov 
loop) 

4.2 17.5 3.42 0.066 

Combat maneuver at 
η = +45º 

2.2 10.9 3.35 0.044 

Orbit with γ = 60º 0 29.0 1.77 0 
Pitch-up maneuver at υ = +45º 0 14.0 2.8 0 
A dive at υ = –45º 2.2 14.0 4.2 0.098 
Full roll 3.2 14.0 3.65 0.093 

 
The research results show that in training flights according to the program of initial and basic 

training on a Yak-152 trainer aircraft with the engine-propeller power plant, the maximum g-load on 
the pilot (nул max) barely reaches four units, and the load level is significantly lower ( ) than 
that one an untrained person can tolerate. 

The Yak-152 aircraft technical capability to impose and sustain high g-loads is clearly illustrat-
ed by the g-load polar in Figure 7. It can be seen that under a normal g-load, which is above the 
threshold value of nул 

пор = 3, significant negative values of tangential g-load occur in the entire speed 
range. This leads to a rapid loss of speed, and, accordingly, to the available normal aircraft g-load.  

лN

л л мин.N N
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Fig. 7. G-load polar of the Yak-152 aircraft 
 

DISCUSSION OF THE RESULTS OBTAINED 
 

The research results presented above have shown that an untrained person on a Yak-152 air-
craft can only exceed the boundary of g-load tolerance by maneuvering with the amount of g-load 
equal to nул ≈ 4 at the speed almost equal to the maximum when descending with the vertical speed of 
about 30 m/s (for example, performing a steep spiral down). Besides, the Yak-152 aircraft is designed 
for the initial training and selecting cadets capable to master the profession of a highly maneuverable 
aircraft pilot in the future, which means to withstand continuous maneuvering with the normal over-
load of 9 units without loss of working capacity. The problem of resistance of the pilot to the heavy g-
loads effects is relevant today [10, 11] since it is directly related to flight safety [12, 13]. Therefore, as 
early as on the stage of initial training, the future pilot must master effective respiratory and muscular 
protection techniques that increase resistance to g-loads by 3...3.5 units [4, 14]. Consequently, on the 
basis of the results stated above, it can be concluded that there is no scientific basis to install the anti-g 
protective system on the Yak-152 aircraft.  

 
CONCLUSION 

 
When forming a list of hardware equipment for a trainer aircraft, it is unacceptable to adopt a 

formal directive approach that can turn excessive equipment into ballast, deteriorating aircraft perfor-
mance. Availability of any additional system should be substantiated by the requirements of operation-
al safety, improvement of flight-technical, operational, training or other aircraft performance that are 
essential in terms of the aircraft characteristics tasks being solved. On the aircraft with the pilot load 
level of , the installation of anti-g equipment is not merely impractical, but also adverse, since 
it impairs the future pilot training quality. Weight increase, associated with the installation of addition-

лN 2
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al equipment, affects a trainer aircraft. It can significantly worsen maneuverability, takeoff, landing 
and piloting performance, and consequently, deteriorate operation safety. So, requirements validation 
for the trainer aircraft anti-g equipment must be necessarily based on the results of comparing the 
achieved pilot load level of  on this aircraft with that of  which the pilot tolerates well with-
out any special equipment. The article presented the results of comparing the achieved pilot load level 
of , on the Yak-152 trainer aircraft with load level of  which the pilot tolerates well without 
any special equipment. The given results convincingly indicate the inexpediency of equipping the 
Yak-152 with anti-g system.    
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ОБОСНОВАНИЕ ТРЕБОВАНИЙ К ПРОТИВОПЕРЕГРУЗОЧНОМУ 
ОБОРУДОВАНИЮ УЧЕБНО-ТРЕНИРОВОЧНОГО САМОЛЕТА 

 
М.А. Киселев1, С.В. Левицкий2, Д.В. Морошкин2 

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

2 Публичное акционерное общество «Научно-производственная корпорация "Иркут"», 
г. Москва, Россия 

 
Создание нового воздушного судна (ВС) всегда сопряжено с проблемой выбора его основных технических параметров 
или, другими словами, формированием его внешнего облика. В случае гражданского ВС выбор указанных параметров 
определяется требованиями безопасности эксплуатации, конъюнктуры рынка, нормами, определяющими допустимое 
вредное воздействие самолета на окружающую среду и т. п. В случае военного ВС его облик во многом определяется 
представлениями о характере будущих военных угроз, способах применения ВС в военных конфликтах. Часть указанных 
требований формулируется в нормативных документах – авиационных правилах для гражданских ВС и общих тактико-
технических требованиях ВВС для ВС военного назначения. Так, например, часть 25 авиационных правил определяет 
нормы летной годности ВС транспортной категории. Следует отметить, что зачастую указанные требования являются 
инструментом конкурентной борьбы, когда ужесточение, например, требований по шуму ВС обеспечивает преимущества 
для конкретных производителей, не допуская на рынок иных производителей, ВС которых не удовлетворяют новым 
нормам. Таким образом, реализация требований почти всегда связана с дополнительными затратами как при разработке 
ВС, так и при его эксплуатации. Кроме того, реализация указанных требований может приводить к ухудшению летно-
технических характеристик ВС, а значит, к снижению его коммерческой привлекательности, боевой эффективности. 
Поэтому каждое требование нормативных документов должно иметь под собой глубокое научное обоснование. В данной 
статье анализируется одно из требований нормативных документов, касающееся необходимости наличия на ВС 
противоперегрузочной системы. Авторы предлагают подход, обеспечивающий уточнение существующего критерия 
наличия противоперегрузочной системы на ВС за счет оценки фактического уровня физического нагружения летчика при 
маневрировании. Особую важность исследуемая проблема имеет для учебно-тренировочного самолета Як-152, 
фактический уровень нагрузок при пилотировании которого не требует использования противоперегрузочной системы, 
но по формальному признаку, а именно по величине максимальной эксплуатационной перегрузки, такая система на 
самолете должна быть. 
Ключевые слова: перегрузка, противоперегрузочная система, учебно-тренировочный самолет. 
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РАСЧЕТНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ 

ХАРАКТЕРИСТИК ВИНТОВ МУЛЬТИКОПТЕРОВ 
 

К.Г. КОСУШКИН1, Б.С. КРИЦКИЙ1, Р.М. МИРГАЗОВ1 
1Центральный аэрогидродинамический институт им. проф. Н.Е. Жуковского, 

г. Жуковский, Россия 
 
В статье представлены результаты расчетных исследований аэродинамических характеристик несущих систем 
беспилотных мультикоптеров различных компоновок, выявлены особенности обтекания винтов, проведена оценка 
взаимовлияния винтов друг на друга. Расчеты основывались на нелинейной лопастной вихревой теории винта в 
нестационарной постановке. Рассмотрены комбинации из четырех, восьми (четыре соосных) и четырнадцати 
двухлопастных винтов при скоростях полета V = 100, 150, 200 км/ч. Для каждой комбинации винтов и скорости полета 
полуэмпирическими методами выбираются: углы атаки винтов, частота вращения, углы установки лопастей и 
геометрические параметры под заданную взлетную массу аппарата. Расчеты показали, что для несущей системы из 
четырех винтов (квадрокоптер) два винта, расположенные ниже по потоку, в зависимости от скорости из-за 
взаимовлияния имеют значения коэффициентов тяги меньше ≈10–20 %, чем винты, находящиеся выше по потоку. Для 
соосной четырехвинтовой системы влияние верхнего переднего винта на верхний задний винт аналогично влиянию 
передних винтов на задние в четырехвинтовой несущей системе. Влияние верхнего переднего винта на нижний задний 
винт по средней величине тяги не меняется, а изменения имеют только локальный характер. Взаимовлияние других 
винтов друг на друга имеет аналогичный с четырехвинтовым вариантом характер. У мультикоптера с 
четырнадцативинтовой несущей системой формируется сложная картина течения, которая порождает нерегулярность в 
изменении коэффициентов тяги по времени. В зависимости от режима и расположения винта значение среднего 
коэффициента тяги винта может изменяться приблизительно в два раза. Расчеты показали, что при одинаковых 
геометрических и кинематических параметрах тяга винтов может существенно отличаться, что без дополнительных 
управляющих воздействий вызывает значительные дестабилизирующие моменты. Пульсации тяги и, соответственно, 
вибрации возрастают с увеличением скорости полета. Вероятно, что при правильно выбранной конфигурации винтов и 
системе автоматического управления можно парировать всплески тяги так называемой подборкой «фазировки» – 
выбором начального угла по азимуту для каждого винта. 
 
Ключевые слова: мультикоптер, несущий винт, многовинтовые системы, взаимовлияние винтов, беспилотные 
летательные аппараты, аэродинамические характеристики, вихревые методы. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Мультикоптеры (рис. 1–4) находят все более широкое распространение в различных об-

ластях, таких как сельское хозяйство, лесоохрана, картография, видеонаблюдение и др. [1–6]. 
Несущие винты (НВ) мультикоптеров, в отличие от винтов других винтокрылых летательных 
аппаратов, как правило, фиксированного общего шага и приводятся во вращение с помощью 
электродвигателей [7]. Для мультикоптеров – беспилотных летательных аппаратов (БПЛА) ха-
рактерно большое количество несущих винтов, от четырех, которые могут занимать сложные 
пространственные положения и, соответственно, оказывать сильное индуктивное влияние друг 
на друга, особенно при больших поступательных скоростях полета. Взаимовлияние необходимо 
учитывать при разработке систем автоматического управления БПЛА. 

В статье приводится расчетное исследование аэродинамических характеристик несущих 
систем беспилотных мультикоптеров различных компоновок, выявление особенностей обтека-
ния винтов, оценка взаимовлияния винтов друг на друга. Рассматриваются комбинации из че-
тырех, восьми (четыре соосных) и четырнадцати двухлопастных винтов. 
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Рис. 1. Четырехвинтовой БПЛА 

Fig. 1. Quadcopter 

 
Рис. 2. Шестивинтовой БПЛА 

Fig. 2. Hexacopter 

 
 

Рис. 3. Восьмивинтовой БПЛА 
Fig. 3. Octocopter 

 
Рис. 4. Восемнадцативинтовой мультикоптер 

Fig. 4. Eighteen-rotor multi-rotor design
 
Существуют различные методы расчета винтов винтокрылых летательных аппаратов: с 

использованием интегральных формул, дисковых и лопастных вихревых теорий и сеточные ме-
тоды [8–14]. Данные расчетные исследования проводились с использованием разработанной в 
ЦАГИ «Программы расчета многовинтовых систем винтокрылых летательных аппаратов раз-
личной конфигурации» (MultiRotor VTOL [15]). Программа предназначена для оперативной 
оценки как интегральных, так и распределенных аэродинамических характеристик и основана 
на апробированных и надежных вихревых методах.  

 
О МЕТОДЕ РАСЧЕТА 

 
В работе численное исследование проводилось на основе нелинейной лопастной теории 

винта в нестационарной постановке на базе тонкой несущей поверхности. Методология расчета 
нестационарного аэродинамического нагружения лопастей НВ изложена в [8, 9]. Кинематиче-
ские параметры движения считаются известными. Ограничений на форму лопастей винта, их 
количество, а также на характер их движения не накладывается. Лопасти винта заменяются 
бесконечно тонкими базовыми поверхностями. Рассматривается идеальная несжимаемая среда. 
Течение вне лопастей винта и их следов считается безвихревым. Выполняются следующие гра-
ничные условия: на несущих поверхностях условие непротекания; при переходе через поверх-
ность вихревого следа соблюдаются условия непрерывности давления и нормальной составля-
ющей скорости; на задних кромках несущих поверхностей, с которых стекают вихревые по-
верхности, выполняется гипотеза Чаплыгина – Жуковского о конечности скоростей; на беско-
нечном удалении от винта, а также его следа возмущения затухают. При численной реализации 
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метода расчета непрерывные процессы и распределения заменяются дискретными по времени и 
пространству. Непрерывные вихревые слои, которыми моделируются базовые поверхности ло-
пастей винта и их вихревые следы, заменяются системами дискретных вихревых рамок, а не-
прерывный по времени процесс изменения граничных условий и параметров течения заменяет-
ся ступенчатым. Значения кинематических параметров остаются неизменными в рамках одного 
временного шага. В качестве безразмерного времени принимается угол азимутального положе-
ния лопасти. На каждом временном шаге, начиная с первого, после решения системы уравне-
ний для определения циркуляций находятся напряженности всех вихревых рамок системы ло-
пастей и следа за ними. Лопасти винта разбиваются на некоторое число панелей по радиусу и 
по хорде. В центре панелей размещаются контрольные точки, в которых выполняется условие 
непротекания, и вычисляются аэродинамические нагрузки. Суммированием аэродинамической 
нагрузки по панелям определяются распределенные и суммарные характеристики винта. Форма 
следа выстраивается в результате расчета. Рассматриваемый численный метод определения 
аэродинамических характеристик НВ вертолета прошел широкую апробацию, при которой 
обоснована достоверность получаемых результатов [8–10, 13].  

 
РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ 

 
Рассматривались различные варианты многовинтовой несущей системы для легкого 

многовинтового ВКЛА типа «аэротакси» [16]. Начальные данные, использованные в расчете: 
углы атаки винта и углы установки (общего шага) лопастей выбирались из условия обеспечения 
горизонтального полета на заданном режиме полета [17]. Геометрическая крутка выбиралась 
для режима висения [18]. 

На рис. 5 представлена схематично несущая система, состоящая из четырех двухлопаст-
ных НВ, геометрические параметры которых характеризуются следующими величинами: ради-
ус винта R = 2,15 м; хорда лопасти b = 0,2 м; геометрическая крутка лопасти приведена в табл. 
1, координаты осей вращения винтов – в табл. 2, кинематические параметры движения несущей 
системы приведены в табл. 3. 

Ввиду симметричности расположения винтов, как в продольной плоскости, так и в попе-
речной, набегающий поток может быть ориентирован произвольно. 

 

Таблица 1  
Table 1 

Геометрическая крутка лопасти 
Geometric twist of the blade 

 
r/R 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 
b, м 0,2 0,2 0,2 0,2 0,2 0,2 0,2 0,2 0,2 
φ, град 9,06 9,77 9,51 9,48 9,16 8,97 8,22 6,99 3,98 

 
Таблица 2  

Table 2 
Координаты винтов 

Rotor coordinates 
 

Номер винта X, м Z, м Y, м 
1 0 −2,251 0 
2 0 2,251 0 
3 4,501 −2,251 0 
4 4,501 2,251 0 
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Таблица 3  
Table 3 

Кинематические параметры 
Kinematics characteristics 

 
V, км/ч 100 150 200 
α, град −2,07 −4,85 −8,23 
ωR, м/с 200,86 200 199,42 
φ0,7, град 7,2 7,8 9,1 

 
Для рассматриваемой несущей системы для скорости V = 100 км/ч на рис. 6 приведено 

изменение коэффициентов тяги сТ винтов четырехвинтовой системы по расчетным шагам. Вин-
ты 3–4, расположенные позади винтов 1–2, работают в скошенном потоке от винтов 1–2, по-
этому осредненные за два последних оборота значения коэффициентов тяги винтов 3–4 прибли-
зительно на 20 % меньше коэффициентов тяги винтов 1–2. В этом главным образом проявляет-
ся взаимовлияние винтов четырехвинтовой несущей системы. 

 
 

 

 

 

Рис. 5. Четырехвинтовая несущая система. 
Нумерация винтов 

Fig. 5. Four-rotor lift-generating design.  
Enumeration of rotors 

Рис. 6. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов 
четырехвинтовой системы по расчетным шагам (V = 100 км/ч) 

Fig. 6. Variation of rotor cТ thrust coefficients  
for the four-rotor design under estimates (V = 100 km/h) 

 
 
Аналогичные расчеты выполнены для скорости V = 150 км/ч. Сохраняется общий харак-

тер изменения аэродинамических характеристик винтов несущей системы. На рис. 7 приведено 
изменение коэффициентов тяги сТ винтов четырехвинтовой системы по расчетным шагам. Вин-
ты 3–4, расположенные позади винтов 1–2, работают также в скошенном потоке от винтов 1–2, 
но поскольку индуктивная скорость от них меньше, то значения коэффициентов тяги винтов  
3–4 приблизительно на 15 % меньше коэффициентов тяги винтов 1–2. 

На скорости V = 200 км/ч также сохраняется общий характер изменения аэродинамиче-
ских характеристик винтов несущей системы. На рис. 8 приведено изменение коэффициентов 
тяги сТ винтов четырехвинтовой системы по расчетным шагам. Для этой скорости значения ко-
эффициентов тяги винтов 3–4 приблизительно на 10 % меньше коэффициентов тяги винтов 1–2. 
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Рис. 7. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов 
четырехвинтовой системы по расчетным шагам 

(V = 150 км/ч) 
Fig. 7. Variation of rotor cТ thrust coefficients  

for the four-rotor design under estimates (V = 150 km/h) 

Рис. 8. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов 
четырехвинтовой системы по расчетным шагам 

(V = 200 км/ч) 
Fig. 8. Variation of rotor cТ thrust coefficients  

for the four-rotor design under estimates (V = 200 km/h) 
 
На рис. 9 представлена схематично несущая система, состоящая из четырех двухлопаст-

ных НВ, геометрические параметры которых характеризуются следующими величинами: ради-
ус винта R = 1,49 м; хорда лопасти b = 0,1 м; геометрическая крутка лопасти приведена в 
табл. 4, координаты осей вращения винтов – в табл. 5, кинематические параметры движения 
несущей системы приведены в табл. 6. 

 
Таблица 4  

Table 4 
Геометрическая крутка лопасти 

Geometric twist of the blade 
 

r/R 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 
b, м 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 
φ, град 9,08 9,79 9,53 9,50 9,18 8,98 8,23 6,99 3,99 

 
Таблица 5  

Table 5 
Координаты винтов 

Rotor coordinates 
 

Номер винта Х Z Y 
1 0 −1,591 0 
2 0 1,591 0 
3 3,183 −1,591 0 
4 3,183 1,591 0 
5 0 −1,591 0,318 
6 0 1,5915 0,318 
7 3,183 −1,591 0,318 
8 3,183 1,591 0,318 
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Таблица 6  
Table 6  

Кинематические параметры 
Kinematics characteristics 

 
V, км/ч 100 150 200 
α, град −1,97 −4,43 −7,84 
ωR, м/с 200,86 200 199,42 
φ0,7, град 7,6 8,0 9,3 

 

 
 

Рис. 9. Восьмивинтовая несущая система. Нумерация винтов 
Fig. 9. Eight-rotor lift-generating design. Enumeration of rotors 

 
Поток набегает на несущую систему соосных винтов слева направо в соответствии со 

схемой на рис. 10. В дальнейшем анализируется влияние верхних винтов на нижние и впереди 
расположенных винтов на задние винты. 

 

 
 

Рис. 10. Схема обтекания несущей системы соосных винтов 
Fig. 10. The flow scheme of coaxial rotors lift-generating design 

 
На рис. 11–13 в качестве примера для скорости V = 100 км/ч показано взаимное влияние 

винтов в комбинации соосных винтов. Влияние верхнего переднего винта (3) на верхний задний 
винт (1) (рис. 11) аналогично влиянию передних винтов на задние в четырехвинтовой несущей 
системе (рис. 6–8).  

Влияние верхнего заднего винта (1) на нижний задний винт (5) показано на рис. 12, а на 
рис. 13 – влияние верхнего переднего винта (3) на нижний задний винт (5). 
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Анализ расчетов показал, что при одинаковых геометрических и кинематических пара-
метрах тяга винтов может существенно отличаться, что вызовет без управляющих воздействий 
значительные дестабилизирующие моменты. 

На рис. 14–15 показано взаимное влияние винтов на скорости V = 150 км/ч в комбинации 
соосных винтов. Влияние верхнего переднего винта (3) на верхний задний винт (1) и влияние 
верхнего переднего винта (3) на нижний задний винт (5). 

 

  

Рис. 11. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на верхний задний 

винт (1) (V = 100 км/ч) 
Fig. 11. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper front rotor (3) on the upper rear rotor (1) – 
(V = 100 km/h) 

Рис. 12. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего заднего винта (1) на нижний 

задний винт (5) (V = 100 км/ч) 
Fig. 12. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper rear rotor (1) on the lower rear 
rotor (5) – (V = 100 km/h) 

  

Рис. 13. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на нижний задний 

винт (5) (V = 100 км/ч) 
Fig. 13. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper front rotor (3) on the lower rear rotor (5) – 
(V = 100 km/h) 

Рис. 14. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на верхний 

задний винт (1) (V = 150 км/ч) 
Fig. 14. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper front rotor (3) on the upper rear 
rotor (1) – (V = 150 km/h) 

 
 
На скорости V = 200 км/ч общий характер взаимного влияния винтов на этой скорости 

сохраняется, но разность коэффициентов тяги верхнего переднего винта (3) и верхнего заднего 
винта (1), а также других винтов меньше по сравнению со случаями меньших скоростей потока 
(рис. 16–18). 
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Рис. 15. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на нижний 

задний винт (5) (V = 150 км/ч) 
Fig. 15. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper front rotor (3) on the lower rear 
rotor (5) – (V = 150 km/h) 

 

Рис. 16. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на верхний 

задний винт (1) (V = 200 км/ч) 
Fig. 16. Variation of rotor cТ thrust coefficients. 
Effect of the upper front rotor (3) on the upper rear 

rotor (1) – (V = 200 km/h) 

 

 
 

Рис. 17. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего заднего винта (1) на нижний задний 

винт (5) (V = 200 км/ч) 
Fig. 17. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper rear rotor (1) on the lower rear 
rotor (5) – (V = 200 km/h) 

Рис. 18. Изменение коэффициентов тяги сТ винтов. 
Влияние верхнего переднего винта (3) на нижний 

задний винт (5) (V = 200 км/ч) 
Fig. 18. Variation of rotor cТ thrust coefficients.  

Effect of the upper front rotor (3) on the lower rear 
rotor (5) – (V = 200 km/h) 

 
На рис. 19 представлена схематично несущая система, состоящая из 14-ти двухлопаст-

ных НВ, геометрические параметры которых характеризуются следующими величинами: ради-
ус винта R = 1,12 м; хорда лопасти b = 0,1 м; геометрическая крутка лопасти приведена в 
табл. 7, координаты осей вращения винтов – в табл. 8, кинематические параметры движения 
несущей системы приведены в табл. 9. 

 
Таблица 7  

Table 7  
Геометрическая крутка лопасти 

Geometric twist of the blade 
 

r/R 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 
b, м 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 0,1 
φ, град 8,95 9,65 9,40 9,38 9,07 8,88 8,13 6,91 3,93 
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Таблица 8  
Table 8  

Координаты винтов 
Rotor coordinates 

 
Номер винта Х, м Z, м Y, м 

1 0 −1,22 0 
2 0 1,22 0 
3 1,22 −3,333 0 
4 1,22 3,333 0 
5 2,44 −1,22 0 
6 2,44 1,22 0 
7 3,66 −3,333 0 
8 3,66 3,333 0 
9 4,88 −1,22 0 
10 4,88 1,22 0 
11 6,1 −3,333 0 
12 6,1 3,333 0 
13 7,32 −1,22 0 
14 7,32 1,22 0 

 

 
 

Рис. 19. Четырнадцативинтовая несущая система. Нумерация винтов 
Fig. 19. Fourteen-rotor lift-generating design. Enumeration of rotors 

 
Таблица 9  

Table 9 
Кинематические параметры 

Kinematics characteristics 
 

V, км/ч 100 150 200 
α, град −2,96 −6,63 −11,67 
ωR, м/с 200,86 200 199,42 
φ0,7, град 7,8 8,7 10,8 
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Особенностью рассматриваемой несущей системы, состоящей из 14 винтов, является 
продольное расположение четырех винтов и трех винтов сбоку. Винты всей комбинации влия-
ют на обтекание друг друга. 

По сравнению с рассмотренными ранее несущими системами БПЛА на 14-винтовой не-
сущей системе формируется сложная картина течения в окрестности несущей системы, которая 
порождает нерегулярность в зависимостях коэффициентов тяги от времени (по расчетным ша-
гам). На рис. 20 и 21 для скорости 100 км/ч представлены графики изменения коэффициентов 
тяги сТ ряда винтов 14-винтовой системы по расчетным шагам. 

 

Рис. 20. Изменения коэффициентов тяги винтов 13–9–5–1 
по расчетным шагам (V = 100 км/ч) 

Fig. 20. Variations of rotor thrust coefficients 13-9-5-1 
under estimates (V = 100 km/h) 

Рис. 21. Изменения коэффициентов тяги винтов 11–7–3 
по расчетным шагам (V = 100 км/ч) 

Fig. 21. Variations of rotor thrust coefficients 11-7-3  
under estimates (V = 100 km/h) 

 

 
Осредненные за один оборот значения коэффициентов тяги сТ указанных винтов приве-

дены на рис. 22. Видно, что винты, расположенные в поле индуктивных скоростей от передних 
винтов имеют меньшие значения сТ при одинаковых геометрических и кинематических пара-
метрах. 

 

  
а) б) 

Рис. 22. Осредненные значения коэффициентов тяги сТ винтов: 
а) 13–9–5–1; б) 11–7–3 (V = 100 км/ч) 

Fig. 22. The average values of rotor сТ thrust coefficients  
a) 13-9-5-1; б) 11-7-3 (V = 100 km/h) 
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Для скорости потока V = 150 км/ч основные характеристики потока и коэффициенты тя-
ги винтов несущей системы приведены на рис. 23–25. 

 

Рис. 23. Изменения коэффициентов тяги винтов  
13–9–5–1 по расчетным шагам (V = 150 км/ч) 

Fig. 23. Variations of rotor thrust coefficients 13-9-5-1 
under estimates (V = 150 km/h) 

Рис. 24. Изменения коэффициентов тяги винтов 11–7–3 
по расчетным шагам (V = 150 км/ч) 

Fig. 24. Variations of rotor thrust coefficients 11-7-3  
under estimates (V = 150 km/h) 

 
 
 

а) б) 

Рис. 25. Осредненные значения коэффициентов тяги сТ винтов: 
а) 13–9–5–1; б) 11–7–3 (V = 150 км/ч) 

Fig. 25. The average values of rotor сТ thrust coefficients  
 a) 13-9-5-1; б) 11-7-3 (V = 150 km/h) 

 
 
Ниже приведены расчеты изменения коэффициентов тяги винтов на скорости 

V = 200 км/ч. Как видно из рис. 26 и 27, зависимости коэффициентов тяги винтов от времени 
(расчетных шагов) имеют более регулярный характер. Коэффициенты тяги передних винтов 
сТ13 и сТ14 практически совпадают, так как они обтекаются практически невозмущенным пото-
ком, а коэффициенты тяги задних винтов сТ1 и сТ2 незначительно отличаются (рис. 26). 

В свою очередь, значения коэффициентов тяги винтов, расположенных вдоль линии  
13–9–5–1 (рис. 27, 28) и 11–7–3 (рис. 28), уменьшаются из-за воздействия индуктивного потока 
от впереди расположенных винтов. Если не парировать это уменьшение тяги позади располо-
женных винтов, то возникнут значительные дестабилизирующие моменты. 

 



Том 24, № 05, 2021 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 24, No. 05, 2021 Civil Aviation High Technologies
 

71 

Рис. 26. Изменения коэффициентов тяги винтов 
13–14 и 1–2 по расчетным шагам (V = 200 км/ч) 
Fig. 26. Variations of rotor thrust coefficients 13-14 

and 1-2 under estimates (V = 200 km/h) 

Рис. 27. Изменения коэффициентов тяги винтов 13–9–5–1 
по расчетным шагам (V = 200 км/ч) 

Fig. 27. Variations of rotor thrust coefficients 13-9-5-1  
under estimates (V = 200 km/h) 

 

  

а) б) 

Рис. 28. Осредненные значения коэффициентов тяги сТ винтов: 
а) 13–9–5–1; б) 11–7–3 (V = 200 км/ч) 

Fig. 28. The average values of rotor сТ thrust coefficients  
a) 13-9-5-1; б) 11-7-3 (V = 200 km/h) 

 
Расчетным путем количественно, для скоростей V = 100, 150, 200 км/ч и для разных ком-

бинаций винтов получено, что в поступательном полете уменьшение тяги винтов, расположен-
ных ниже по потоку, требует компенсации, которая может быть достигнута либо за счет увели-
чения частоты вращения винтов, либо за счет увеличения угла установки (общего шага) лопа-
стей. По мере увеличения размеров и взлетной массы мультикоптеров и, соответственно, харак-
теристик винтов управление изменением частоты вращения винтов может вызвать трудности 
из-за уменьшения чувствительности и запаздывания в управлении. Пульсации тяги и, соответ-
ственно, вибрации возрастают с увеличением скорости полета.  

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
1. Главной особенностью обтекания многовинтовых несущих систем мультикоптеров 

является значительное взаимное влияние винтов. 
2. В поступательном полете уменьшение тяги позади расположенных винтов требует 

компенсации, которая может быть достигнута либо за счет увеличения частоты вращения вин-
тов, либо за счет увеличения угла установки (шага) лопастей. 
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3. По мере увеличения взлетной массы мультикоптера и, соответственно, размеров и 
массы винтов управление изменением частоты вращения винтов может вызвать трудности из-за 
уменьшения чувствительности и запаздывания в управлении. 

4. Пульсации тяги и, соответственно, вибрации возрастают с увеличением скорости по-
лета. 
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ABSTRACT 
 

The article presents the results of computational studies of aerodynamic characteristics for unmanned lift-generating multi-rotor 
drones of various configurations. The distinctive features of rotors flow were characterized. The rotor interaction was evaluated. 
The computations were based on the nonlinear rotor blade vortex theory in a non-stationary arrangement. The combinations of four, 
eight (four coaxial) and fourteen two-bladed rotors at velocity V = 100, 150, 200 km/h were considered. Semi-empirical methods 
were employed to select the rotor angles of attack, rotation speed, blade installation angles and geometric parameters at the given 
take-off weight for each combination of rotors and flight airspeed. The computations showed that for a four-rotor lift-generating 
design (quad-rotor), two rotors installed downstream, depending on the velocity due to the mutual effect, have values of the thrust 
coefficients ≈10...20% less than those of the rotors located upstream. For a coaxial quad-copter, the effect of the upper front rotor 
on the upper rear rotor is similar to the effect of the front rotors on the rear ones in a four-rotor lift-generating design. The effect of 
the upper front rotor on the lower rear rotor does not vary in terms of the average thrust value, and variations are only local in 
nature. The interaction of other rotors is identical to that of the four-rotor version. A fourteen-rotor lift-generating multi-rotor drone 
has a complex flow pattern, which generates deviance in the thrust coefficients variation with respect to time. Depending on the 
mode and rotors location, the average rotor thrust coefficient can vary approximately twice. The computations showed that with the 
similar geometric parameters and kinematics characteristics, rotors thrust is substantially subject to variation, which causes  
destabilizing moments to a significant degree without additional control input. Thrust pulsations and, respectively, vibrations grow 
in intensity as the flight airspeed increases. Probably, the right choice of the rotor configuration and the automatic control system 
can counterbalance thrust surge by so-called "phasing", i.e. selecting an initial azimuth angle for each rotor.  
 
Key words: multi-rotor copter, main rotor, multi-rotor designs, mutual influence of rotors, unmanned aerial vehicles (UAV), 
aerodynamic characteristics, vortex methods. 
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АНАЛИЗ ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ ВОЗДУШНЫХ ВИНТОВ С ПЛАНЕРОМ 

ЛЕГКОГО ТРАНСПОРТНОГО САМОЛЕТА 
 

Ю.С. МИХАЙЛОВ1  
1 Центральный аэрогидродинамический институт имени профессора Н.Е. Жуковского, 

г. Жуковский, Россия 
 
В проектировании многодвигательных самолетов одной из важных тем является взаимодействие между воздушными 
винтами и элементами компоновки планера, особенно на режимах взлета и ухода на второй круг. Современные 
концепции винтовых самолетов в тянущей конфигурации характеризуются высокой дисковой нагрузкой и повышенным 
числом лопастей винта, используемых для увеличения крейсерской скорости и снижения чрезмерного шума. Первой 
проблемой, возникающей из-за высокой дисковой нагрузки, является прямое влияние сил на работающих винтах (тяга, 
нормальная сила) на устойчивость самолета, особенно на углах атаки, отличных от нулевого значения. Второй – 
высокоэнергетический уровень спутной струи винтов, оказывающий существенное косвенное влияние на аэродинамику, 
устойчивость и управляемость самолета. Это влияние связано прежде всего с взаимодействием спутной струи с другими 
элементами компоновки самолета. Сложность учета взаимной интерференции струй с крылом и другими элементами 
планера обусловило применение экспериментальных методов исследования проблем взаимодействия винтов и планера 
при разработке компоновок винтовых самолетов. Эта статья представляет анализ результатов экспериментальных 
исследований взаимодействия между работающими воздушными винтами и планером легкого двухдвигательного 
транспортного самолета. Аэродинамическая компоновка самолета выполнена по классической схеме с 
высокорасположенным крылом и палубным вариантом хвостового оперения. Механизация крыла представляет собой 
двухщелевой отклоняемый закрылок с фиксированным дефлектором. Трубные испытания модели в крейсерской, 
взлетной и посадочной конфигурациях проведены в малоскоростной трубе Т-102 ЦАГИ. Измерение сил и моментов, 
действующих на модель, выполнено шестикомпонентными внешними весами, измерение силы и моментов, 
действующих на воздушный винт, – тензовесами, установленными внутри мотогондол имитаторов силовой установки. 
Одновременное использование комбинации внешних и внутренних весов позволило определить прямой и косвенный 
вклад работающих воздушных винтов в продольные аэродинамические характеристики модели при изменении 
коэффициента нагрузки В в диапазоне от 0 до 2. 
 
Ключевые слова: аэродинамическая труба, модель винтового самолета, взаимодействие винтов с планером. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
В 80-х годах прошлого столетия большой интерес вызвала разработка усовершенство-

ванных воздушных винтов (винтовентиляторов с увеличенным числом широких лопастей) для 
самолетов транспортной авиации [1–3]. Эти работы показали потенциальные преимущества но-
вых винтов в снижении расхода топлива, достижении высоких значений взлетной тяги и сохра-
нении эффективности до крейсерских чисел Маха, равных М  0,75. Несмотря на то что интерес 
к винтовентиляторам ограничился в основном их применением в компоновках нескольких во-
енно-транспортных самолетов КВП Ан-70 [3] и А400M [4], в настоящее время сохраняется 
большой интерес к использованию воздушных винтов в компоновках дозвуковых самолетов [5], 
а также для беспилотных летательных аппаратов [6]. 

Воздушные винты в тянущей конфигурации, работающие с повышенной тягой на режи-
ме взлета, оказывают существенное влияние на аэродинамические характеристики, устойчи-
вость и управляемость самолета [7]. В работе [8] показано, что увеличение интенсивности об-
дува крыла струей от винтов приводит к заметному улучшению несущих способностей крыла 
(Суmax = 1,05; Bo = 2,8; з = 25) и снижению продольной статической устойчивости самолета 
во взлетной конфигурации на mzCy = 0,2. Было отмечено двукратное повышение эффектив-
ности рулей направления, обдуваемых струей от винтов на взлетном режиме работы силовой 
установки. Также отмечено заметное изменение характеристик путевой устойчивости из-за вза-
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имодействия закрученных струй от винтов одинакового направления вращения с двухкилевым 
вертикальным оперением. 

Сложность учета взаимного влияния между воздушными винтами и планером самолета 
определила необходимость выбора экспериментальных подходов к моделированию их взаимо-
действия в аэродинамических трубах [9]. Исследования, выполняемые с использованием модель-
ных силовых установок, позволяют изучать суммарные АДХ моделей с работающими винтами, в 
том числе при отказе одного из двигателей. Установка внутримодельных тензовесов, измеряю-
щих нагрузки на воздушных винтах, существенно расширяет возможности изучения взаимодей-
ствия винтов с планером за счет разделения суммарного вклада на компоненты прямого (силы и 
моменты на винте) и косвенного влияния (воздействия струи на элементы планера). 

В статье представлен анализ результатов экспериментального моделирования взаимодей-
ствия между работающими воздушными винтами одинакового направления вращения (против ча-
совой стрелки на виде сзади) и планером легкого двухдвигательного транспортного самолета. Ис-
пытания проведены при изменении коэффициента нагрузки на площадь, ометаемую винтом, в диа-
пазоне В = 0…2. Аэродинамическая компоновка самолета выполнена по классической схеме с вы-
сокорасположенным крылом трапециевидной формы в плане и палубным вариантом хвостового 
оперения. Механизация крыла представляет собой двухщелевой поворотный закрылок с фиксиро-
ванным дефлектором. Трубные испытания модели в крейсерской, взлетной и посадочной конфигу-
рациях проведены в малоскоростной аэродинамической трубе (АДТ) Т-102 ЦАГИ. 

 
КРАТКОЕ ОПИСАНИЕ МОДЕЛИ ДВУХДВИГАТЕЛЬНОГО ЛЕГКОГО  

ТРАНСПОРТНОГО САМОЛЕТА И ИМИТАТОРОВ СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ  
 

Легкий транспортный самолет (ЛТС) предназначен для пассажирских и грузовых пере-
возок с крейсерской скоростью V  350–420 км/ч на высоте H = 3 км. Аэродинамическая ком-
поновка самолета (главный конструктор В.И. Черноусов) выполнена по нормальной схеме с 
высокорасположенным крылом, фюзеляжем с увеличенной площадью миделя (Sм.ф = 0,16), 
имеющим погрузочную рампу в хвостовой части, и палубным вариантом хвостового оперения. 
Силовая установка состоит из двух ТВД типа ВК-800 с воздушными винтами АВ 410 
(Dв = 2,35 м), установленных под крылом (рис. 1, а). 

 

 

 
а) 

 

 
 
 

б) 
 

Рис. 1. Схема и фотография модели самолета со снятыми капотами имитатора силовой установки  
в рабочей части АДТ Т-102 

Fig. 1. The scheme and the photo of the aircraft model with the power plant simulator removed cowls  
in the working section of T-102 wind-tunnel facility 
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Крыло трапециевидной формы в плане установлено под нулевым углом относительно 
строительной горизонтали фюзеляжа (СГФ). Основные геометрические параметры крыла сле-
дующие: удлинение –  = 8,76, сужение –  = 2,56. Компоновка крыла выполнена с использова-
нием высоконесущего профиля П4-15М с относительной толщиной с = 15 %. Для увеличения 
подъемной силы крыла на режимах взлета и посадки используется двухщелевая механизация 
задней кромки (рис. 1, а), состоящая из поворотного закрылка с фиксированным дефлектором. 
Рабочий диапазон углов отклонения закрылка на режиме взлета составляет з = 20–25, на по-
садке – з = 40–50. 

Оперение однокилевое с «палубным» расположением стабилизатора.  
Для моделирования работы силовой установки изготовлены новые мотогондолы с сило-

вым креплением тензовесов с электродвигателями к сердечнику крыла. Устройства имитации 
силовой установки (ИСУ) состоят из следующих элементов:  

 модельного воздушного винта (ВВ), выполненного геометрически подобным одно-
рядному 6-лопастному натурному ВВ СВ-34 (М = 1:6,5); 

 электропривода – высокочастотного асинхронного электродвигателя (ЭД) АТВ 003_4.1 
мощностью 5 кВт;  

 внутримодельных тензовесов; измерителя числа оборотов; термопар с термоиндика-
торами контроля температуры обмотки электродвигателя. 

Фотография модели самолета с ИСУ в рабочей части трубы Т-102 показана на рис. 1, б. 
Вывод кабелей электропитания двигателей, данных телеметрии и тензовесов из модели 

осуществлен с использованием специального профилированного обтекателя, закрепленного на 
узле подвески контргруза (рис. 2). Геометрия поперечного сечения обтекателя с относительной 
толщиной (с = 33,3 %) показана на рис. 2 вместе с расчетными аэродинамическими характери-
стиками сечения, полученными с использованием программы XFOIL6.9 [10]. 

 

 
 

Рис. 2. Геометрия и аэродинамические характеристики сечения обтекателя кабелей 
Fig. 2. Geometry and the aerodynamic characteristics of the cable fairing cross-section 

 
Методические исследования влияние обтекателя на продольные характеристики модели 

в крейсерской и взлетной конфигурациях (з = 0 и 20) показали умеренное увеличение сопро-
тивления модели (Схо  7 % от Схо модели при з = 0 и  = 0), снижение несущих свойств 
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Суо  −0,011…−0,018 и малое приращение момента тангажа на кабрирование 
(mzо  0,006…0,020). С увеличением угла отклонения закрылка до 50 несколько возросло 
приращение значения коэффициента сопротивления модели от установки обтекателя. 

 
МЕТОДИКА ПРОВЕДЕНИЯ ИСПЫТАНИЙ  

И ОБРАБОТКИ РЕЗУЛЬТАТОВ 
 

Моделирование струи воздушных винтов (ВВ) в АДТ при постоянной скорости враще-
ния требует соответствия отношений осевой и вращательной скоростей к скорости набегающе-
го потока в трубных и натурных условиях полета [9]. Одновременное обеспечение этих отно-
шений в трубных условиях во всем диапазоне летных значений коэффициента Су самолета по-
требовало бы применения винтов изменяемого шага, что является сложной задачей в случае ис-
пытаний в АДТ. Однако удовлетворительное моделирование струи в трубных условиях в зна-
чительном диапазоне значений Су может быть выполнено с одним углом установки лопастей 
винта. Необходимым условием этого моделирования является соблюдение подобий по геомет-
рии воздушного винта и осевой скорости потока в струе.  

В испытаниях модели ЛТС с работающими ВВ в АДТ Т-102 реализация подобия по осе-
вой скорости (тяге винта) выполнена в результате обеспечения близких значений коэффициен-
тов нагрузки В в трубных и натурных условиях полета. 

 
 В/B T q S  , 

 
где Т – тяга винта; q – скоростной напор; Sв – площадь, ометаемая винтом. 
 

 
Рис. 3. Вклад сил, действующих на винте, в подъемную силу  

и сопротивление модели самолета 
Fig. 3. Contribution of the forces acting on the propeller  

to the lift and drag of the aircraft model 
 

Таблица 1 
Table 1 

 
Во V м/с Reва /106 в

0,3 32 0,67 1,05 
1,0 24,2 0,50 0,79 
2,0 19,2 0,40 0,63 

 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 24, № 05, 2021
Civil Aviation High Technologies Vol. 24, No. 05, 2021
 

80 

Значения скоростей потока, обеспечивающих моделирование требуемых значений коэф-
фициента Во1 от крейсерского значения 0,3 до взлетного 2, определены из условия обеспечения 
максимально возможных чисел Рейнольдса модели в условиях ограниченной мощности элек-
тродвигателя. Реализуемые в испытаниях значения чисел Re, определенные по САХ крыла и 
относительной поступи винта В В60 / cV n D    , где V – скорость набегающего потока, м/с, cn  – 
число оборотов винта в минуту, вD  – диаметр винта, м, приведены в табл. 1. 

Максимальное значение коэффициента нагрузки, обеспечиваемое двигателем ВК-800 с 
винтами АВ-410 диаметром 2,35 на взлетном режиме работы двигателей при скорости 
V160 км/ч и тяге Т = 900 кг, составляет Воmax  1,7 при в = 0,54. 

Вклад ВВ в подъемную силу (1) и сопротивление (2) модели самолета определен вектор-
ным суммированием значений тяги и нормальной силы, измеренных внутримодельными тенсо-
весами (рис. 3): 

 

 p y МГ x МГ

p p w

cos( ) sin( ), ,
/ ( ),

Y rT rT кг
Cy Y q S

     

 

   
  (1) 

 
где xrT и yrT  – тяга и нормальная сила, действующие на винт;  – угол атаки, измеряемый от-
носительно строительной горизонтали фюзеляжа (СГФ); мг – угол заклинения мотогондолы 
(МГ) относительно СГФ; pCy  и pCx  – вклад сил на винте в Су и Сх модели; q – скоростной 
напор; Sw – площадь крыла. 

 

 p МГ МГ

p p w

cos( ) sin( ),  ,
/ ( ).

x yX rT rT кг
Cx X q S

     

 

   
 (2) 

 
С учетом положений оси МГ по высоте (Ув) и плоскости вращения ВВ по оси Х (Хв) от-

носительно условного центра масс (ЦМ) модели, определен суммарный вклад тяги и нормаль-
ной силы в создание дополнительного момента тангажа модели (3) 

 

 
p

p В В В

p w а

,  ,
/ ( ),
x y

z

Mz rT Y rT X Mz кгм
m Mz q S В

     

  
 (3) 

 
где ВMz  – момент тангажа ВВ, измеренный тензовесами; 

pzm  – вклад сил на ВВ в коэффициент 

момента тангажа модели, аВ – САХ крыла.  
Последующее вычитание вклада сил и момента тангажа, создаваемых ВВ, из суммарных 

характеристик модели с работающими винтами позволяет определить влияние струи на подъ-
емную силу, сопротивление и характеристики продольной статической устойчивости модели. 

В связи с заметным отличием трубных режимов обтекания модели самолета с винтами в 
АДТ от натурных условий полета, выполненa коррекция значений сопротивления и подъемной 
силы на учет масштабного эффекта. Коррекция сопротивления произведена путем эквиди-
стантного смещения экспериментальных поляр на разность величин сопротивления (Схо) мо-
дели и самолета без работающих винтов, вычисленных при нулевом значении коэффициента 
подъемной силы. Величина Схо самолета в крейсерской конфигурации определена на основа-
                                           
1  Во – коэффициент нагрузки изолированного винта. 
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нии его омываемой площади и статистических значений эквивалентного сопротивления трения 
для различных типов самолетов (Cfe), приведенных в работе [11]. Вычисленная поправка к Схо 
модели составляет 0,011. 

Влияние масштабного эффекта на несущие свойства крыла с убранной и отклоненной 
механизацией при малых скоростях полета определено в условиях принятого (подтвержденного 
в ряде испытаний) предположения о сохранении приращения Суmax от отклонения механиза-
ции крыла при изменении числа Рейнольдса от трубного до повышенных значений. Для прямых 
крыльев с удлинением   9 величина коэффициента Cymax крыла обычно определяется как 
среднее расчетное значение Cу max базовых сечений, полученных при соответствующих числах 
Рейнольдса в компоновке крыла. Проведенные расчеты показали возможное приращение зна-
чений Cуmax крыла на Cуmax = 0,2 в натурных условиях обтекания. 

 
РЕЗУЛЬТАТЫ И ОБСУЖДЕНИЕ 

 
Анализ влияния ВВ на АДХ (аэродинамические характеристики) модели выполнен в 

крейсерской, взлетной (з = 20) и посадочной (з = 50) конфигурациях. Испытания проведены 
в диапазоне углов атаки  = −6…24 при скоростях потока V = 32…19,2 м/с, соответствующих 
числам ReвА = (0,67…0,40)106 и номинальным значениям воздушных винтов с установленным 
обтекателем кабелей. Все испытания выполнены с нулевыми углами отклонения органов 
управления, шасси присутствовало во взлетной и посадочной конфигурациях. 

Для каждой конфигурации определен прямой (силы и моменты на винте) и косвенный 
вклад (воздействие струи на элементы планера) винтов в АДХ модели, включая характеристики 
продольной статической устойчивости. Использованные на графиках краткие обозначения 
«струя» и «натура» соответствуют результатам испытаний модели за вычетом вклада ВВ и кор-
рекции коэффициентов Суmax и Сх модели с работающими ВВ на натурные условия полета со-
ответственно. Значения производных Су вычислены на линейном участке зависимостей Су(), 
а mzCy – в диапазоне Су = 0,4…0,6 для з = 0, и Су  1,2…2 в конфигурациях модели с откло-
ненной механизацией. 

 
Крейсерская конфигурация 

 
Влияние ВВ приводит к типичному изменению аэродинамических характеристик модели 

самолета нормальной схемы (рис. 4). 
Происходит увеличение значений производной Су и коэффициента Cymax, смещение со-

противления в область отрицательных величин за счет тяги ВВ, а также малое приращение мо-
мента тангажа на пикирование с незначительным изменением запаса продольной статической 
устойчивости модели. Наблюдаемый на рис. 4 рост значений коэффициента В (тяги) связан с 
увеличением торможения потока в плоскости вращения ВВ, происходящим с ростом угла атаки. 

Вычитание вклада сил от винтов из характеристик модели с работающими ВВ определи-
ло доминирующий вклад струи даже при малом значении коэффициента нагрузки Во = 0,3 в 
несущие свойства модели в области углов атаки  > 10. В результате коррекции АДХ модели 
на натурные условия полета величина Суmax с работающими винтами возросла со значения 1,68 
до 2,08, величина Кmax увеличилась на 2,3 единицы (Кmax  13; СуКmax = 0,64). 

Увеличение коэффициента нагрузки В (тяги винтов) с Во = 0,3 до 2 (рис. 5) привело к 
дополнительному повышению несущих свойств крыла в области критических углов атаки, 
большему смещению поляры в область отрицательных значений Сх и некоторому увеличению 
запаса статической устойчивости (рис. 5).  
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Рис. 4. Прямое и косвенное влияние винтов на аэродинамические характеристики модели  
в крейсерской конфигурации (Во = 0,3) 

Fig. 4. Direct and indirect propellers effect on the aerodynamic characteristics of the model 
in the cruise configuration (Bo = 0.3) 
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Рис. 5. Влияние коэффициента нагрузки В на основные аэродинамические характеристики модели (з = 0) 
Fig. 5. Effect of loading factor B on the basic aerodynamic characteristics of the model (f = 0) 

 
 

Взлетная конфигурация 
 

Увеличение коэффициента нагрузки В до значения Во = 2 во взлетной конфигурации 
(з = 20) привело к более существенному изменению АДХ модели (рис. 6) по сравнению с ана-
логичным влиянием на характеристики модели в крейсерской конфигурации. 
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Рис. 6. Влияние винтов на аэродинамические характеристики модели во взлетной конфигурации (Во = 2) 
Fig. 6. Propellers effect on the model aerodynamic characteristics in the take-off configuration (Bo = 2) 

 
Помимо значительного приращения несущих свойств модели (Суmax = 0,88), имеет ме-

сто также заметное снижение запаса продольной статической устойчивости на mzCy = 0,125. 
Эти изменения связаны с ростом как прямого вклада сил на ВВ, так и косвенного влияния струи 
на АДХ модели, вызванных прежде всего значительным увеличением среднего значения коэф-
фициента В с 2,1 до 2,8, наблюдаемым с ростом угла атаки (см. рис. 6).  

Также, как было отмечено ранее в анализе характеристик модели крейсерской конфигу-
рации, основной вклад в изменение АДХ модели вносит взаимодействие спутной струи от вин-
тов с крылом и горизонтальным оперением. 

В условиях нулевого угла скольжения ( = 0) закрутка потока от винтов одинакового 
направления вращения (против часовой стрелки) индуцирует отрицательный момент рыскания 
(рис. 7), величина которого возрастает с увеличением угла атаки (значения коэффициента В). 
 
 

 
 

Рис. 7. Вклад односторонней закрутки потока струи в создание момента рыскания 
Fig. 7. Contribution of one-sided flow swirl to the creation of the yawing moment 
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Вклад горизонтального оперения (ГО) в АДХ модели определен из сравнения результа-
тов испытаний взлетной конфигурации с оперением (рис. 6) и без оперения (рис. 8) при одном 
значении коэффициента нагрузки Вo = 2.  

 

 
 

Рис. 8. Вклад винтов в характеристики модели во взлетной конфигурации  
без горизонтального оперения (Во = 2)  

Fig. 8. Contribution of the propellers effect to the model characteristics in the takeoff configuration  
without horizontal tail (Bo = 2) 

 
 

Таблица 2 
Table 2  

 
 

ГО Во Cxо Cyо mzо Cy Cymax кр, mzCy

+ 0 0,108 0,46 0,14 0,11 2,05 17,3 −0,265
+ 2 −0,451 0,59 0,30 0,137 2,93 18,1 −0,140
− 0 0,098 0,57 −0,13 0,099 1,95 17,4 0,091
− 2 −0,462 0,81 −0,37 0,132 3,08 17,8 0,042

 
Сравнение основных АДХ модели с оперением и без него, приведенное в табл. 2, по-

казало: 
 некоторое снижение значения производной Су (Су = −0,005),  
 приращение коэффициентов Cyо (Суо = 0,22) и Cymax (Суmax = 0,15), 
 дополнительное смещение поляры в область отрицательных значений Сх (Сх0 = 

0,011), 
 существенное изменение значения коэффициента mzo (mzo = 0,67), связанное с вли-

янием струи (скоса потока и скоростного напора) на несущие свойства оперения. 
 
 



Том 24, № 05, 2021 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 24, No. 05, 2021 Civil Aviation High Technologies
 

85 

Посадочная конфигурация 
 

Увеличение угла отклонения закрылка до 50 привело к дополнительному приращению 
несущих свойств крыла (Суmax = 0,12) по сравнению с взлетной конфигурацией (з = 20; 
Во = 2; рис. 6). Однако отсутствие избытка тяги и значительное снижение запаса продольной 
статической устойчивости в рабочем диапазоне значений Су (рис. 9) может оказать неблаго-
приятное влияние на характеристики ухода самолета на второй круг.  

 

 
 

Рис. 9. Влияние винтов на характеристики модели в посадочной конфигурации (Во = 1) 
Fig. 9. Propellers effect on the model characteristics in the landing configuration (Bo = 1) 

 
Увеличение коэффициента нагрузки В с Во = 1 до 2 приводит к дополнительному повы-

шению несущих свойств крыла в области критических углов атаки, смещению поляры в об-
ласть отрицательных значений Сх и дополнительному снижению запаса статической устойчи-
вости (рис. 10). 
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Рис. 10. Влияние коэффициента В на аэродинамические характеристики модели в посадочной конфигурации 
Fig. 10. B factor effect on the model aerodynamic characteristics in the landing configuration 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
 

Анализ влияния воздушных винтов на продольные характеристики модели легкого 
транспортного самолета, показал: 

 работа винтов приводит к типичному изменению аэродинамических характеристик 
модели самолета нормальной схемы, заключающемуся в увеличении производной Су 
и коэффициента Cymax, смещении поляры в область отрицательных значений за счет 
тяги винтов, а также к приращению момента тангажа на пикирование и снижению за-
паса продольной статической устойчивости. Наибольший вклад в изменение характе-
ристик модели оказывает высокоэнергетическая струя от винтов; 

 минимальное влияние винтов на характеристики модели получено в крейсерской 
конфигурации с Во = 0,3 (Суmax = 0,39; mzCy  0); 

 отклонение закрылка во взлетное положение (з = 20) и увеличение коэффициента 
нагрузки Во до максимального значения 2 привело к существенному приращению не-
сущих свойств (Суmax = 1,1) и снижению запаса продольной устойчивости на 
mzCy = 0,125 до значения mzCу = −0,14; 

 посадочная конфигурация модели (з = 50) характеризуется наибольшим неблаго-
приятным влиянием винтов на изменение продольных характеристик модели.  
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ABSTRACT 
 

In the design of multi-engine aircraft, one of the important issues is the interaction between the propellers and airframe 
configuration components, especially in take-off and go-around procedure modes. Modern propeller-driven aircraft concepts in the 
pulling configuration are characterized by a high disk loading and an increased number of propeller blades used to increase cruising 
speed and reduce excessive noise. The first problem arising due to high disk loading is the direct impact of forces by operating 
propellers (thrust, normal force) on fixed-wing stability, especially at angles of attack different from a zero value. The second one 
involves a high-energy level of the propeller slipstream, having a significant indirect impact on the aircraft’s aerodynamics, stability 
and controllability. This impact is primarily associated with the interaction of propellers slipstream with other aircraft’s 
configuration elements. The complexity of taking into account the slipstream-wing interaction and other airframe components 
stipulated the application of experimental methods to study the problems of propellers – airframe interaction while designing 
propeller-driven aircraft configurations. This article presents an analysis of the experimental studies results of the operating 
propellers- airframe interaction for a light twin-engine transport aircraft. The aerodynamic aircraft’s configuration is executed using 
the conventional pattern of a high-wing and the carrier-on deck type empennage. The high-lift wing device is a fixed-vane double-
slotted flap. The wind-tunnel tests of the model in the cruising, takeoff and landing configurations were carried out in TsAGI low-
speed wind-tunnel T-102. Measurement of forces and moments, acting on the model, was performed by means of an external six-
component wind-tunnel balance. Measurement of forces and moments, acting on the propeller, was conducted using strain gauge 
weighers installed inside the engine nacelles of power plant simulators. The simultaneous combined use of external and internal 
balances allowed researchers to determine the direct and indirect contribution of operating propellers to the model longitudinal 
aerodynamic characteristics under variation of loading factor B ranging from 0 to 2. 
 
Key words: wind tunnel, propeller-driven aircraft model, propeller-airframe interaction. 
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