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Особенности взаимодействия жидкости с поверхностью 
в приложении к проблеме обледенения летательных аппаратов 
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на НИР «Флагман 1» 
 
Аннотация: Управление взаимодействием жидкости с поверхностью представляет большой интерес в широком спектре 
областей практических приложений: возможность полной защиты летательных аппаратов от обледенения, снижение 
коэффициента трения на десятки процентов, увеличение расхода жидкости в трубах и каналах; при этом модели ряда 
приведенных выше процессов далеки от своего завершения. В настоящей работе описаны режимы обтекания жидкостью 
гидрофобного тела, содержащего в порах воздух, в приложении к задачам противодействия обледенению летательных 
аппаратов и снижения трения жидкости при обтекании ею твердых тел. Получены аналитические выражения расхода 
жидкости в каналах, смазка на стенках которых обеспечивает скольжение, а также оценки параметров вымывания слоя 
воздушной смазки из пор гидрофобного покрытия. На примерах течения между плоскостями и в цилиндрической трубе 
показано влияние толщины слоя смазки на расход жидкости, в частности, показана возможность его увеличения на 
несколько десятков процентов за счет скольжения. Разработана физико-математическая модель расчета элементарного 
акта взаимодействия молекулы потока с твердым телом в целях сокращения времени молекулярного моделирования при 
учете важных физических особенностей. Получены оригинальные выражения коэффициентов отскока молекул от 
поверхности твердого тела в зависимости от его физических свойств и температуры. Развиты модели взаимодействия на 
примере молекулы воды и твердого тела из алюминия, получены значения коэффициентов изменения скорости молекул 
при соударении. На основе анализа известных экспериментальных данных показана зависимость угла смачивания капель 
воды на плоской поверхности от температуры Дебая материала. Полученные результаты и развитые математические 
модели могут быть использованы при создании покрытий, препятствующих обледенению летательных аппаратов или 
полностью устраняющих его, в частности образования барьерного льда при течении затвердевающих жидкой пленки и 
капель на поверхности обтекаемых элементов летательного аппарата. 
 
Ключевые слова: гидрофобные покрытия, обледенение, режимы обтекания, метастабильные капли, акт удара молекул, 
температура Дебая. 
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to the problem of aircraft icing 
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Abstract: Managing the interaction of liquids with surfaces is of great interest over a wide range of practical applications: the 
possibility of aircraft complete ice protection, a reduction of the friction coefficient by tens of percent, an increase in fluid flow in 
pipes and channels; however, the models of a number of the above processes are far from completion. This paper describes the flow 
modes of liquid around a hydrophobic body containing air in its pores in application to problems of aircraft icing and reducing 
liquid friction when it flows around solid bodies. Analytical expressions for liquid flow in channels, where lubrication on the walls 
allows for sliding, have been obtained, as well as estimates of parameters for washing away of the air lubrication layer from the 
pores of the hydrophobic coating. Using examples of flow between plates and in a cylindrical pipe, the influence of the lubrication 
layer thickness on fluid flow is shown, specifically demonstrating the potential increase in flow by several tens of percent due to 
sliding. A physical-mathematical model has been developed for calculating the elementary interaction act of a flow molecule with a 
solid body to reduce the time of molecular simulation while taking into account important physical features. New original analytical 
expressions for the rebound coefficients of molecules from the surface of a solid body have been obtained, depending on its 
physical properties and temperature. Interaction models have been developed using the example of water molecule and solid 
aluminum body, with values of the velocity change coefficients for molecular during collision obtained. Based on an analysis of 
known experimental data, the dependence of the contact angle of water droplets on a flat surface on the Debye temperature of the 
material has been demonstrated. The results obtained and the developed mathematical models can be used to create coatings that 
prevent or completely eliminate aircraft icing, particularly the formation of barrier ice during the flow of solidifying liquid film and 
droplets on the surfaces of streamlined elements of the aircraft. 
 
Key words: hydrophobic coatings, icing, flow modes, metastable droplets, molecular collision act, Debye temperature. 
 
For citation: Amelyushkin, I.A., Krivopalova, E.V., Kudrov, M.A. (2024). Features of the liquid interaction with surfaces as 
applied to the problem of aircraft icing. Civil Aviation High Technologies, vol. 27, no. 5, pp. 8–23. DOI: 10.26467/2079-0619-
2024-27-5-8-23 
 
 

Введение 
 

Обеспечение безопасности полета – необ-
ходимое условие возможности эксплуатации 
воздушного судна [1]. Согласно известным 
данным о летных происшествиях ряд аварий 
и катастроф летательной техники (в том чис-
ле с потерями человеческих жизней) вызваны 
обледенением. Мировая статистика показы-
вает, что число летных происшествий, возни-
кающих из-за опасных воздействий внешней 
среды, в общем балансе аварийности в авиа-
ции весьма значительно. Доля этих происше-
ствий достигает 25–30% от общего количе-
ства летных происшествий [2]. Эксперимен-
тальные и теоретические исследования физи-

ческих процессов, сопровождающих обледе-
нение летательных аппаратов в переохла-
жденных облаках, содержащих метастабиль-
ные капли воды, проводятся в течение более 
чем полувека [3, 4], разрабатываются методы 
борьбы с этим неблагоприятным явлени-
ем [5, 6]. Использование гидрофобных по-
крытий представляет интерес в широкой об-
ласти практических приложений, в частности 
в задачах противодействия обледенению ле-
тательных аппаратов [7–9], при снижении 
гидродинамического сопротивления [10–12], 
а также в ряде других приложений [5, 11], 
в том числе информационно-измерительной 
аппаратуры [7, 13], элементов компрессора 
двигателей [14]. Несмотря на значительные 
успехи в создании (напр., [1–3, 7–9]) и моде-
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лировании (напр., [1, 2, 4, 5, 7, 8, 10, 11,]) ста-
тических и гидродинамических (при малых 
скоростях потока) свойств, проблема управ-
ления ударом крупных капель, в частности 
переохлажденных, в задачах противодей-
ствия обледенению летательных аппаратов 
в настоящее время далека от своего заверше-
ния. Отметим, что при использовании гидро-
фобных покрытий в задачах управления 
налипанием частиц и капель аэрозольного 
потока важную роль играет число Сток-
са [15, 16], характеризующее инерционное 
осаждение частиц аэрозоля, и форма обтека-
емого тела, которая приводит к различию 
скоростей частиц аэрозоля и газовой фазы 
этой среды, при этом линии тока газовой фа-
зы (газа), вообще говоря, не совпадают с тра-
екториями частиц [17]. Чем больше число 
Стокса, тем больше скорость удара пере-
охлажденных капель и интенсивность их 
осаждения на поверхности обтекаемого те-
ла [15]. В более ранней работе [4] показано 
влияние параметра, равного отношению раз-
мера обтекаемого тела и капель, на область 
возможного роста льда на обтекаемом теле. 
Отметим, что наряду с областью попадания 
переохлажденных капель на поверхность об-
текаемого тела важную роль играет значение 
нормальной к поверхности составляющей век-
тора скорости удара, так как от нее зависит 
проникновение жидкости в поры покрытия и 
адгезионное сцепления льда с поверхностью. 
Двигаясь по инерции, частицы осаждаются на 
поверхности обтекаемых тел в условиях обле-
денения как на внешних элементах конструк-
ции летательных, так и во внутренних кана-
лах, в ударных волнах; в специфических усло-
виях сальтации (подъема с поверхности) ча-
стиц снега возможно образование областей 
повышенной концентрации частиц, сущест-
венно влияющих на тепломассообмен тел в 
гетерогенном потоке и неравномерности пе-
ремешивания фаз взаимодействующих пото-
ков в микроканалах. Эти обстоятельства в 
большинстве практических задач снижают 
скорость удара частиц и капель аэрозоля об 
обтекаемое тело, что приводит к затруднению 
проникновения вещества частиц в поры гид-
рофобного покрытия и снижению процессов 

эрозии и абляции элементов покрытия. Такие 
покрытия, как правило, эффективно работают 
при непревышении числом Вебера 
(We = HρV2/σ) некоторого критического зна-
чения, при котором составляющая капли жид-
кость начинает проникать в поры покрытия. 
Здесь H – характерный размер рельефа по-
верхности, ρ – плотность жидкости, σ – коэф-
фициент поверхностного натяжения, V – ско-
рость удара капли. При проникновении жид-
кости в поры гидрофобного покрытия под 
действием сил скоростного напора при числах 
Вебера, превышающих его критическое зна-
чение Wecrit (то есть когда силы инерции жид-
кости превышают силы давления поверхност-
ного натяжения [15] на краях пор и давления 
внутриполостного воздуха при его сжатии), 
эффективность гидрофобных и льдофобных 
покрытий может быть снижена. 

Следует отметить, что молекулярное мо-
делирование описанных выше процессов 
осложняется необходимостью моделирова-
ния поведения множества атомов поверх-
ностного слоя твердого тела, а также то, что 
моделирование взаимодействия молекул 
жидкости или газа с множеством атомов 
твердого тела осложняется как значительны-
ми затратами вычислительных ресурсов, так 
и сложностью современных квантово-хими-
ческих методов расчета соответствующих 
потенциалов взаимодействия и векторов си-
лы в твердом теле, поскольку модель парного 
взаимодействия молекул и атомов, вообще 
говоря, не вполне корректна. 

Актуальность настоящего исследования 
представляется весьма высокой в силу мно-
гих обстоятельств, которые будут перечисле-
ны ниже. Применение гидрофобных покры-
тий в определенном диапазоне параметров 
потока позволяет полностью устранить обра-
зование льда [7]. Кроме того, их использова-
ние в сочетании с тепловой противообледе-
нительной системой может снизить ее энер-
гозатраты и вес и при этом предотвратить об-
разование на крыле барьерного льда [7, 15]. 
Последний эффект достигается за счет уноса 
с крыла потоком воздуха образовавшихся на 
передней кромке крыла капель воды. Отме-
тим, что создание на поверхности обтекаемо-
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го жидкостью тела слоя воздушной или иной 
смазки за счет удержания газа в порах нано-
рельефного тела позволяет значительно сни-
зить сопротивление трения [17] и в ряде за-
дач интенсифицировать перемешивание жид-
костей при малых значениях числа Рейнольд-
са [18]. В последнем случае рельеф поверх-
ности будет способствовать «подкручива-
нию» жидкости и возникновению вихревых 
структур: в результате векторы частиц жид-
кости в ряде областей будут направлены 
навстречу друг другу, что способствует вза-
имному проникновению жидкостей, в част-
ности образованию областей повышенной 
концентрации малых частиц. Управление не-
устойчивыми гидродинамическими явления-
ми при сворачивании жидкой пленки в ру-
чейки и распаде ручейков в отдельные кап-
ли [19] представляет интерес в задачах 
управления теплообменом и методах визуа-
лизации ламинарно-турбулентного перехода 
на элементах конструкции летательных аппа-
ратов, применяемых в аэрогидродинамиче-
ских институтах. Тем не менее применение 
гидрофобных покрытий для снижения сопро-
тивления элементов гидросредной техники 
осложнено рядом обстоятельств: наряду с 
гидродинамическим вымыванием слоя воз-
духа может иметь место образование органи-
ческих соединений, микроорганизмов и иных 
форм образования различных элементов на 
поверхности. 

По мере вымывания воздуха из пор рель-
ефного гидрофобного покрытия режимы 6 
и 7 на рис. 3 могут перейти в режимы 
с меньшим скольжением за счет малости воз-
духа в порах гидрофобного покрытия, вплоть 
до режима 1, когда воздуха в порах практиче-
ски не остается. 

Заметим, понятия «гидрофобность» и 
«льдофобность» во многих аспектах имеют 
одинаковую физическую природу, связанную 
прежде всего с рельефом поверхности и фи-
зико-химическими свойствами материала, но 
при этом присутствуют различия и немоно-
тонные зависимости свойств от различных 
параметров, которые следует иметь в виду. 
Так, например, известно, что при ударе пере-
охлажденных капель о гидрофобную поверх-

ность жидкость по инерции проникает в поры 
покрытия при достаточно больших скоро-
стях, а увеличение объема вещества при за-
мерзании может привести не только к увели-
чению трения за счет увеличения давления на 
элементы рельефа, но и повредить рельеф 
расширением жидкости при ее отвердевании. 
В статье [20] приведена классификация гид-
рофобных и льдофобных покрытий с описа-
нием их различий и других аспектов, акту-
альных для прикладных задач. 

Цель настоящей работы – развитие мате-
матических моделей и численных алгоритмов 
расчета гидрофобных свойств покрытий, за-
висящих от геометрии рельефа, физико-
химических свойств материала, параметриче-
ские исследования новых эффектов, сопро-
вождающих взаимодействия жидкости и пе-
реохлажденных капель аэрозольного потока 
с твердым телом в приложении к проблеме 
обледенения летательных аппаратов. 

При решении соответствующих цели по-
ставленных задач использованы методы ма-
тематического и компьютерного моделиро-
вания с учетом анализа результатов работ 
других исследователей. 
 
Динамические характеристики 
гидрофобных покрытий 
 

Эффект снижения сопротивления дости-
гается за счет удержания в порах поверхно-
сти обтекаемого жидкостью тела слоя возду-
ха, который выполняет роль смазки (рис. 1). 
Толщина слоя смазки h определяется разме-
рами выступов рельефной поверхности L и 
поверхностными свойствами, которые опи-
сываются краевым углом смачивания плос-
кой поверхности жидкостью в воздухе. При 
этом в результате приравнивания значения 
касательных напряжений на границе раздела 
жидкости и смазки выражение для длины 
скольжения имеет следующий вид: 

 
 𝑏 ≅ ℎ ⋅ μж/μсм, 𝑉ሺℎሻ ൌ 𝑏𝜕𝑉ሺℎሻ/𝜕𝑦.  

 
Значение параметра b определяется мно-

жеством процессов, имеющих аэрогидроди-
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намическую и химическую природу, которые 
зависят от геометрической формы рельефно-
го тела [21]. Их моделирование требует 
больших вычислительных затрат и не вполне 
оправданно по сравнению с эмпирическими 
методами. Кроме того, достоверность моде-
лирования в значительной степени зависит от 
точности измерения множества входящих в 
уравнения параметров, погрешности опреде-
ления которых могут привести к неприемле-
мо большому диапазону расчетных значений 
параметра b. Заметим, что в случае устойчи-
вой толщины смазки длина скольжения b 
может быть легко рассчитана на основе при-
веденной выше формулы в зависимости от 
измеряемой с приемлемой точностью толщи-
ны слоя смазки h. 

 
 

 
 

Рис. 1. Схема скольжения жидкости по рельефному 
твердому телу, покрытому слоем смазки 

Fig. 1. Scheme of liquid sliding over a relief solid body 
covered with a lubricating layer 

 

Если роль смазки (индекс «см») выполня-
ет воздух, а жидкости (индекс «ж») – вода, 
отношение вязкостей ψ = 50μ/μ смж  . От-
метим, что в ряде случаев под вязкостью 
смазки следует понимать эффективную вяз-
кость системы, коэффициент вязкости кото-
рой может отличаться от коэффициента вяз-
кости вещества смазки. При движении жид-
кости между плоскостями, одна из которых 
подвижна (рис. 1), а неподвижная покрыта 
слоем смазки толщиной h, выражение для от-
ношения расходов жидкости (с использова-
нием смазки и без нее) имеет следующий 
вид: ௤

௤బ
ൌ

ሺଵିஞሻሺଵାሺଶநିଵሻஞሻ

ଵାሺநିଵሻஞ
, так как распределе-

ние скорости в зазоре определяется соотно-
шением 

 

 ௨

௨బ
ൌ

೤
ಹ

ାሺநିଵሻஞ

ଵାሺநିଵሻஞ
. (1) 

 
Оно получено в результате решения из-

вестной задачи Куэтта для случая течения 
жидкости по поверхности, покрытой слоем 
смазки. Здесь ψ – отношение вязкости жид-
кости к вязкости смазки, ξ = h / H < 1. Выра-
жение для расхода имеет вид 

 
 𝑞 ൌ ׬ ρ𝑉ሺ𝑦ሻd𝑦𝐷 ൌ

ு
௛

஡஽௨బு

ଶ

ሺଵିஞሻሺଵାሺଶநିଵሻஞሻ

ଵାሺநିଵሻஞ
; (2) 

 
 q0 = q(ξ ൌ 0ሻ ൌ  ஡஽௨బு

ଶ
. 

 
В плоском канале выражения для скорос-

ти и расхода имеют вид 
 

 𝑉ሺ𝑦ሻ ൌ െ ுమ

ଶ

ଵ

ஜж

ப௉

ப௫
ቆቀ௬

ு
ቁ

ଶ
െ ௬

ு
൅ 𝜉ሺψ െ 1ሻቇ ;  

 
 𝑞 ൌ 2 ׬ ρ𝑉ሺ𝑦ሻd𝑦𝐷 ൌ

ு/ଶ
௛  ρ𝐷 ுయ

ଵଶ

ଵ

ஜж

ப௉

ப௫
൫1 ൅ 4𝜉ଷ െ 6𝜉ଶ ൅ 12ሺ1 െ 2𝜉ሻ𝜉ሺψ െ 1ሻ൯. (3) 

 
Выражение для скорости получено путем решения известной задачи Пуазейля для плоского 

канала. Две противоположные стенки этого канала покрыты слоем смазки, а две другие проти-
воположные стенки находятся друг от друга на расстоянии D, которое многократно превышает 
ширину канала H. Здесь ξ < 0,5 в предположении, что смазка не может заполнять весь плоский 
канал; ப௉

ப௫
≅ Δ𝑃/𝐿, где𝛥P – перепад давления между концами трубы длиной L. 

На основе аналогичных процедур получаются выражения для цилиндрического канала: 
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 𝑉ሺ𝑟ሻ ൌ െ ோమ

ସ

ଵ

ஜж

ப௉

ப௫
൭ቀ௥

ோ
ቁ

ଶ
െ ψ ቆ1 െ ቀ1 െ ଵ

ந
ቁ ሺ1 െ ξሻଶሺ1 െ lnሺ1 െ ξሻଶሻቇ൱ ; (4) 

 

 𝑞 ൌ ׬ ρ𝑉2π𝑟d𝑟 ൌ
ோି௛

଴
஠஡∆௉

ஜж௅

ோర

଼
ሺ1 െ 𝜉ሻସ ൭1 െ 2ψ ቆ ଵ

ሺଵିஞሻమ െ ቀ1 െ ଵ

ந
ቁ ሺ1 െ lnሺ1 െ ξሻଶሻቇ൱.  (5) 

 
При выводе выражения для расхода жид-

кости используется допущение, что слой 
смазки не вымывается под действием каса-
тельных напряжений. Данное предположение 
вполне оправданно по крайней мере в тече-
ние короткого времени движения жидкости 
по поверхности, на которой образован слой 
воздушной смазки. Кроме того, даже при 
длительном движении жидкости по такой по-
верхности слой воздушной смазки будет ста-
ционарным при большой разнице температур 
холодной жидкости и нагретой поверхности. 
Результаты расчетов приведены на рис. 2. 

На рис. 3 показаны режимы взаимодей-
ствия жидкости с рельефным телом, в порах 
которого находится воздух. Режим 1 отража-

ет практически полное отсутствие газа в по-
рах, в статических условиях это соответству-
ет известному состоянию Венцеля. Режи-
мы 2–3 характеризуются небольшим количе-
ством воздуха и движением жидкости с за-
мкнутыми линиями тока внутри поры гидро-
фобного покрытия. Их отличает форма ме-
ниска, зависящая от смачивания жидкостью 
стенок пор. Режимы 4–5 характеризуются 
практически полным заполнением пор гид-
рофобного покрытия воздуха и так же, как и 
режимы 3–4, отличаются друг от друга фор-
мой мениска. Эти режимы (4–5) внешне 
напоминают известное состояние Касси и 
Бакстера, которое описано ими для случая 
неподвижной капли на рельефном твердом 

       
а        б 

 
Рис. 2. Особенности скольжения жидкости по рельефному твердому телу, которое покрыто слоем смазки: 

а – зависимость толщины слоя воздуха h у рельефной поверхности в жидкости от расстояния между выступами 
рельефного тела и угла смачивания капли воды на плоской поверхности, характеризующего физические свойства 

материала рельефного тела: 1 – 30 o, 2 – 45o, 3 – 60o, 4 – 90o, 5 – 150o; б – эффект изменения расхода жидкости q 
между плоскостями за счет слоя смазки различной вязкости: 1 – вязкости смазки и жидкости отличаются в 50 раз 

(вода и воздух ψ = 1/50), 2 – вязкости смазки и жидкости отличаются в 100 раз (ψ = 1/100), 3 – вязкости смазки 
и жидкости отличаются в 20 раз(ψ = 1/20), 4 – вязкости жидкости и слоя смазки равны (ψ = 1) 

Fig. 2. Features of liquid sliding on a relief solid body covered with a lubricating layer: 
a – dependence of the thickness of the air layer h on the relief surface in the liquid relative to the distance between 

the protrusions of the relief body and the contact angle of a water droplet on a flat surface, characterizing the physical 
properties of the material of the relief body: 1 – 30o, 2 – 45o, 3 – 60o, 4 – 90o, 5 – 150o; б – the effect of changing the fluid 
flow rate q between planes due to the lubricating layer of different viscosity: 1 – the viscosities of the lubricant and liquid 
differ by 50 times (water and air ψ = 1/50), 2 – 100 times (ψ = 1/100), 3 – 20 times (ψ = 1/20), 4 – viscosities of the liquid 

and the lubricating layer are equal (ψ = 1) 
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теле. Режимы 6 и 7 неустойчивы и могут 
быть реализованы при большой разнице тем-
ператур твердого тела и жидкости, которая 
приводит к испарению жидкости и образова-
нию газового слоя [22]. Этот слой снижает 
теплообмен жидкости с твердым телом за счет 
известного эффекта Лейденфроста (например, 
в задачах охлаждения тела жидким хладаген-
том) и приводит к снижению гидродинамиче-
ского сопротивления за счет того, что вязкость 
газообразного слоя, как правило, на порядок 
меньше вязкости жидкости. Отметим, что в 
случае ступенчатого и направленного в одну 
сторону ступенек рельефа возможно движение 

капель по горизонтальной поверхности за счет 
разницы давлений у границ капель вблизи ли-
нии, проходящей через центр капель перпен-
дикулярно ступенькам поверхности [22]. При 
движении жидкости по поверхности в виде 
пленки последняя распадается на ручейки, 
а ручейки затем на капли (неустойчивость Рэ-
лея – Плато). 

Для определения свойств материала твер-
дого тела зависимость параметров колебаний 
кристаллической решетки от температуры 
Дебая, молярной массы и внешней темпера-
туры может быть рассчитана согласно сле-
дующему выражению [23]: 

 

 ∆𝑎ଶሺ𝑇ሻ ൌ ଽℏమ୒ఽ

ସ୩ా

ଵ

ஜఽ஘ీ
൬1 ൅ 4 ቀ ்

஘ీ
ቁ

ଶ
׬

௫ୢ௫

௘ೣିଵ

ಐీ
೅

଴ ൰ ൌ ଽℏమ୒ఽ

ସ୩ా

ଵ

ஜఽந
ቀ1 ൅ 4ψଶ ׬

௫ୢ௫

௘ೣିଵ

ந
଴ ቁ. (6) 

 
Из этого выражения можно оценить кру-

говую частоту колебаний атомов кристалли-
ческой решетки: ω ൌ ඥଷோబ்ೢ /ஜఽ

௱௔√ଶ
. 

На рис. 4 показаны температурные зави-
симости амплитуды колебаний, характерных 
тепловых скоростей колебаний атомов кри-
сталлической решетки алюминия и соответ-
ствующих частот. 

Выражение для скорости отраженных от 
поверхности молекул будет иметь следую-
щий вид:  

 

 𝐕௥ ൌ
𝐕೔ቀଵି

ಔఽ
ಔ

ቁା మ
√య

ಔఽ
ಔ

ሺ𝐧ାଶ𝛕ሻ∆௔னୱ୧୬ன௧

ଵା
ಔఽ
ಔ

. (7) 
 

Данное выражение позволяет учесть теп-
лообмен потока с поверхностью и значитель-
но сократить время расчетов, поскольку мо-
делирование каждого из взаимодействующих 
между собой и с молекулами потока атомов 
обтекаемого тела требует колоссальных вы-
числительных ресурсов. При выводе данного 
выражения не учитываются физико-хими-
ческие превращения в результате взаимодей-
ствия молекул как упругих шаров и при вза-
имном обмене импульсами, что может быть 
вполне оправданно в задачах отсутствия фи-
зико-химических и фазовых превращений 
при моделировании взаимного обмена им-
пульсом и энергией потока с поверхностью. 

 
 

Рис. 3. Схема режимов движения жидкости по пластине, в порах которой находится воздух 
Fig. 3. Diagram of liquid flow modes over a plate in the pores of which air is present 
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Здесь одна компонента по нормали к по-
верхности (вектор n идентичен орту j), две по 
касательной (вектор τ идентичен ортам i и k): 

 

 𝑉௡
௥ ൌ

௏೙
೔ ቀଵି

ಔఽ
ಔ

ቁା మ
√య

ಔఽ
ಔ

∆௔னୱ୧୬ன௧

ଵା
ಔఽ
ಔ

,  

 

 𝑉ఛ
௥ ൌ

௏ഓ
೔ቀଵି

ಔఽ
ಔ

ቁା ర
√య

ಔఽ
ಔ

∆௔னୱ୧୬ன௧

ଵା
ಔఽ
ಔ

. (8) 

 
Отсюда выражение для коэффициентов 

изменения скорости будет иметь следующий 

вид: 𝑎௡ ൌ
ଵିஞାஞ

ඥೃబ೅/మಔఽ
ೇ೔ ౙ౥౩ಉ೔

ୱ୧୬ன௧

ଵାஞ
. Усредняя по вре-

мени, получим ൏ 𝑎௡ ൐ ൌ  
ଵିஞାஞ

భ,యవඥమೃబ೅/ಔఽ
ೇ೔

ଵାஞ
. 

При этом выражение отклонения от среднего 
значения имеет вид δ𝑎௡ ൌ ஞ

ଵାஞ

ඥଶோబ்/ஜఽ

௏೔ ୡ୭ୱ஑೔ . 

Аналогичные построения можно провести 
и для коэффициента изменения касательной 
компоненты вектора скорости молекулы при 
ударе о поверхность: 

 

 𝑎ఛ ൌ
ቀଵି

ಔఽ
ಔ

ቁାଶ
ಔఽ
ಔ

ඥೃబ೅/మಔఽ
ೇ೔ ౩౟౤ಉ೔

ୱ୧୬ன௧

ଵା
ಔఽ
ಔ

. (9) 

На рис. 5 показаны зависимости коэффи-
циентов отскока молекул от поверхности в 
зависимости от скорости удара и материала 
поверхности. 

 

 tgα௥ ൌ
ଵା మ

ಔ/ಔఽషభට
ೃబ೅ೢ

మಔఽ

౩౟౤ ಡ೟

ೇ೔ ౩౟౤ಉ೔

ଵା భ
ಔ/ಔఽషభට

ೃబ೅ೢ
మಔఽ

౩౟౤ ಡ೟

ೇ೔ ౙ౥౩ಉ೔

,  

 

 ൏ tgα௥ ൐ ൌ
ଵା భ

ಔ/ಔఽషభ
ඥೃబ೅ೢ/ಔఽ
ೇ೔ ౩౟౤ಉ೔

ଵା భ
ಔ/ಔఽషభ

ඥೃబ೅ೢ/ಔఽ
మೇ೔ ౙ౥౩ಉ೔

. (10) 

 
Отсюда для алюминия нетрудно получить 

связь угла отражения 𝛼r (индекс r – reflected – 
отраженный) с углом падения 𝛼i (индекс i – 
incident – падающий): 

 

tgα௥ ൌ
ୱ୧୬஑೔ ା

మඥೃబ೅ೢ/ಔఽ
ೇ೔൫ಔ/ಔఽషభ൯

ୡ୭ୱ஑೔ ା
ඥೃబ೅ೢ/ಔఽ
ೇ೔൫ಔ/ಔఽషభ൯

,  

для алюминия:   tgα௥ ൌ
ୱ୧୬஑೔ ା

లඥೃబ೅ೢ/ಔఽ
ೇ೔

ୡ୭ୱ஑೔ ା
యඥೃబ೅ೢ/ಔఽ

ೇ೔

. 

 
Среднее значение скорости отраженных 

молекул будет иметь следующий вид:  
 

 
 

Рис. 4. Температурная зависимость параметров колебаний атомов твердого тела (алюминия), которые отнесены к 
соответствующим значениям при нулевой (по Цельсию) температуре 

Fig. 4. Temperature dependence of the parameters of atom vibrations in a solid body (aluminum), which are related to the 
corresponding values at zero (Celsius) temperature 
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 ൏ 𝑉௥ ൐ ൌ
୚೔ቀଵି

ಔఽ
ಔ

ቁା
ಔఽ
ಔ ඥଷோబ்ೢ /ஜఽ

ଵା
ಔఽ
ಔ

, (11) 

 
в безразмерном виде получили:  

൏ 𝑀௥ ൐ൌ
୑೔ሺଵିஞሻା

ಔఽ
ಔ ට

య
ಋ

೅ೢ
೅

ஞ

ଵାஞ
. Это выражение по-

лучено путем деления выражения (11) на ха-
рактерное значение скорости звука ඥγ𝑅଴𝑇/μ. 
Цветом на рисунке показаны значения этого 
параметра от 0 до 1. 

На рис. 6 и 7 приведены иллюстрации 
расчетов параметров отскока молекул от по-
верхности. На рис. 6 показана зависимость 
среднего угла отражения от угла падения мо-
лекулы воды на чистое твердое тело из алю-
миния. На рис. 7 показана зависимость отне-
сенной к скорости звука среднего значения 
скорости отскока молекулы от поверхности 
൏ 𝑉௥ ൐/ γ𝑅଴𝑇/μ в зависимости от параметра 
Mi (отношение скорости удара молекулы к 
скорости звука в окрестности области удара, 
размер окрестности значительно превышает 

длину свободного пробега молекул водяного 
пара при температуре −10 ℃), отношения 
температур поверхности к температуре пара 
и коэффициента ξ = 𝜇A/𝜇, равного отношению 
молярных масс материала твердого тела 𝜇A и 
падающей на него молекулы 𝜇. 

Отметим, что эти модели могут быть при-
менимы в задачах, в которых кинетическая 
энергия молекул при ударе с атомами твердо-
го тела значительно превышает их потенци-
альную энергию взаимодействия, когда более 
существенно проявляются эффекты многоча-
стичного взаимодействия между молекулами. 
Кроме того, в настоящем исследовании пре-
небрегается процессами электризации и раз-
деления зарядов при взаимодействии капель 
или потока жидкости с твердым телом. 

Кристаллизация капель при ударе имеет 
место при превышении критического значе-
ния скорости удара V*, температурная зави-
симость которого получена в работе [24]: 
𝑉∗ ൌ 𝑈∗൫1 െ 𝑇/𝑇௙൯

ି଻/ଵ଴. Здесь показатель 
степени и значение 𝑈∗ = 8,9 см/c получены ра-

 
а     б 

 
Рис. 5. Расчет коэффициентов изменения скорости молекулы воды при ее ударе по нормали к поверхности 

плоских твердых тел из различных материалов при температуре −10 ℃: 
а – зависимость от скорости удара средних значений коэффициентов изменения скорости молекул при их ударе о 

тела из различных материалов; б – зависимость от молярной массы (материала твердого тела) максимального 
отклонения от среднего значения коэффициентов изменения скорости при различных значениях начальных 

скоростей удара молекул о поверхность (скорости обозначены цифрами в м/c) 
Fig. 5. Calculation of the coefficients of change in the speed of water molecules upon impact normal to the surface of flat 

solid bodies made of various materials at a temperature of −10 ℃: 
a – dependence on the impact velocity of the average values of the coefficients of change in the speed of molecules upon 

their collision with bodies made of different materials; б – dependence on the molar mass (solid body material) of the 
maximum deviation from the average value of the coefficients of change in speed at various initial impact velocities of 

molecules against the surface (velocities are indicated by numbers in m/s) 
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нее экспериментально [24]. Заметим, что мак-
симальное значение нормальной компоненты 
скорости 𝑉௡

௠௔௫ удара капель о поверхность 
можно описать приближенной формулой [16] 
௏೙

೘ೌೣ

௏ಮ
≅ expሺെ1/4Stkሻ. Здесь Stk ൌ ௏஡஽మ

ଵ଼ோఓ
 – чис-

ло Стокса, которое характеризует неравно-

весность двухфазного потока по скорости 
или инерционное осаждение капель на по-
верхности обтекаемого тела, 𝑉ஶ – скорость 
движения обтекаемого тела. Таким образом, 
для кристаллизации переохлажденных капель 
при ударе о поверхность необходимо выпол-
нение следующего неравенства: 
 

 
 

Рис. 6. Зависимость угла отражения от угла падения молекул на обтекаемую поверхность твердого тела;  
б – средние значения числа коэффициентов восстановления скорости отраженных молекул 

Fig. 6. Dependence of the angle of reflection on the angle of incidence of molecules on the streamlined surface of a solid 
body; б – average values of the number of speed return coefficients of the reflected molecules 

 
 

 
 

Рис. 7. Зависимость среднего значения безразмерной скорости отскочивших от поверхности твердого тела 
молекул ൏ 𝑀௥ ൐ от безразмерных параметров Mi (по смыслу близок числу Маха) падающих молекул, отношения 

температур поверхности к температуре потока Ts/T и от параметра ξ = 𝜇A/𝜇 
Fig. 7. Dependence of the average value of the dimensionless velocity of molecules ൏ 𝑀௥ ൐ rebounding from the surface 

of a solid body on the dimensionless parameters Mi (which is conceptually similar to the Mach number) of the falling 
molecules, the ratio of surface temperatures to the flow temperature Ts/T and on the parameter ξ = 𝜇 A/𝜇

 
 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 27, № 05, 2024
Civil Aviation High Technologies Vol. 27, No. 05, 2024
 

18 

 𝑈∗൫1 െ 𝑇/𝑇௙൯
ି଻/ଵ଴

൏ 𝑉ஶ expሺെ1/4Stkሻ ൌ ට
୛ୣ⋅஢

஽஡
expሺെ1/4Stkሻ. 

 
Таким образом, при We ൏ ௏బ

మ஽஡

஢
൫1 െ 𝑇/𝑇௙൯

ି଻/ହ
√𝑒మ౏౪ౡ  капли останутся жидкими. 

 
 

Физико-химические характеристики 
неоксидированных металлических 
поверхностей 
 

На основании экспериментальных данных 
статьи [25], где в качестве подложек исполь-
зовались Ag, Au, Cu, Fe, Nb, Ni, Sn, Ti, и W, 
была выявлена линейная зависимость между 
атомным радиусом элементов подложки и 
углом их смачивания водой. Авторы получи-
ли уравнение θ ≈ −0,582 ⸱ rA + 148 для оценки 
угла смачивания дистиллированной воды на 
поверхности металлов и полуметаллов таб-
лицы Менделеева. Расчетные значения под-
тверждали измерением угла смачивания на 
(Al, Si, Hg, Mo). В данной части работы была 
получена зависимость угла смачивания θ от 
температуры Дебая TD, которая описывается 
выражением θ = 17,1 ⸱ ln(TD) − 28,4 (интерпо-
ляция экспериментальных данных). Самое 
большое значение θ = 95,6° – у бериллия (Be) 
при TD = 1463 К. Таким образом, металличе-
ская поверхность Be является гидрофобной 
по определению. Наименьший угол смачива-
ния 46,2° наблюдается на поверхности свин-
ца (Pb) при TD = 88 К. На графике (рис. 8) по-
казано, что угол смачивания зависит от тем-
пературы Дебая. При достижении температу-
ры Дебая возбуждаются все нормальные ко-
лебания кристаллических решеток и даль-
нейшее повышение температуры не может 
привести к увеличению числа их колебаний. 
Поэтому значение угла смачивания также бу-
дет зависеть от характеристической темпера-
туры, которая разграничивает классическую 
и квантовую области температурной зависи-
мости теплоемкости. На рис. 8 показана тем-
пературная зависимость краевого угла сма-
чивания капли воды на плоской поверхности 
твердого тела от его температуры. Зависи-

мость угла смачивания θ от амплитуды коле-
баний (а, Aሶ ) атомов металлов и полуметаллов 
имеет вид прямой линии и описывается 
θ = −178,1a + 94,0. На рис. 9 видна обратная 
зависимость – чем больше амплитуда коле-
баний атомов в кристаллических решетках 
элементов (Pb, Ag, Al, Zn, W, Fe, Ni, Ge, Cu, 
Si, Be, Au, Nb, Sn, Ti, Mo, Hg, C (графит)), 
тем меньше будет угол смачивания. Сравне-
ние этих подложек показывает, что наимень-
ший угол смачивания будет на свинцовой 
подложке(θ = 46,2°) при максимальной ам-
плитуде колебаний атомов, а максимальный 
будет на подложке из бериллия (θ = 95,6°) 
при минимальной амплитуде колебаний ато-
мов. Отметим, что при температуре окружа-
ющей среды Т = −10 ℃ колебания атомов в 
металле максимально будут отличаться в 
3,3 раза. В порядке возрастания амплитуды 
колебаний атомов элементы можно располо-
жить следующим образом: Mo, W, Ni, Be, Fe, 
Si, Ge, Ti, Nb, Cu, Au, Ag, Al, Zn, Sn, Hg, Pb. 
Полученные результаты могут быть исполь-
зованы в задачах создания покрытия обшив-
ки элементов конструкции летательных ап-
паратов в целях противодействия обледене-
нию. Кроме того, при полете в условиях 
обильных осадков – когда аэродинамическое 
качество снижается на несколько десятков 
процентов [26] за счет образующегося и рас-
падающегося на ручейки и капли слоя плен-
ки, покрытия с увеличенным скольжением 
могут быть весьма актуальны. Их использо-
вание поможет снизить количество воды на 
поверхности летательных аппаратов, включая 
беспилотную технику, тем самым повысив 
аэродинамическое качество и другие пара-
метры летательного аппарата, на которые 
осадки влияют неблагоприятно. 
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Рис. 8. Зависимость угла смачивания от температуры Дебая для Pb, Ag, Al, Zn, W, Fe, Ni, Ge, Cu, Si, Be, Au, Nb, Sn, 
Ti, Mo, Hg, C (графит) 

Fig. 8. Dependence of contact angle on Debye temperature for Pb, Ag, Al, Zn, W, Fe, Ni, Ge, Cu, Si, Be, Au, Nb, Sn, Ti, 
Mo, Hg, C (graphite) 

 
 

 
 

Рис. 9. Зависимость угла смачивания от амплитуды колебаний атомов металлов и полуметаллов (Mo, W, Ni, Be, Fe, 
Si, Ge, Ti, Nb, Cu, Au, Ag, Al, Zn, Sn, Hg) при −10 ℃ 

Fig. 9. Dependence of the contact angle on the vibration amplitude of metal and semimetal atoms (Mo, W, Ni, Be, Fe, Si, 
Ge, Ti, Nb, Cu, Au, Ag, Al, Zn, Sn, Hg) at −10 ℃ 

 
 
 

Заключение 
 

Проведены исследования процесса взаи-
модействия жидкости с телами, которые по-
крыты гидрофобным слоем: описаны режимы 
взаимодействия жидкости с рельефным те-
лом, получены оценки параметров физиче-
ских величин, в частности влияния толщины 
слоя смазки на распределение профиля ско-
рости в пограничном слое. При этом получе-
ны аналитические выражения, показывающие 
эффект снижения расхода жидкости в плос-

ком и цилиндрическом каналах между плос-
костями в зависимости от отношения вязко-
сти смазки к вязкости жидкости и толщины 
слоя смазки. Снижение сопротивления жид-
кости, движущейся по поверхности летатель-
ного аппарата, способствует ее сдуву пото-
ком воздуха и, как следствие, препятствует 
образованию барьерного льда. Получены 
оценки характерного времени вымывания 
флюида из пор рельефного тела, в частности 
время вымывания воздуха, содержащегося в 
порах гидрофобного тела, по поверхности 
которого течет вода. Это важно учитывать 
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при моделировании текущей по поверхности 
летательного аппарата жидкой пленки, по-
скольку эффект снижения роста барьерного 
льда на крыле летательного аппарата умень-
шается при вымывании газа из пор покрытия. 
Показано влияние температуры Дебая на кра-
евой угол смачивания на плоской поверхно-
сти: θ = 17,1 ⸱ ln(TD) – 28,4; приведено воз-
можное объяснение влияния особенностей 
колебаний атомов кристаллической решетки 
гидрофобного тела на краевой угол смачива-
ния. Эта зависимость может быть использо-
вана при выборе материала покрытия обшив-
ки летательной техники гражданской авиации 
(ГА). Развита модель элементарного акта 
взаимодействия молекул жидкости с поверх-
ностью твердого тела из различных материа-
лов, получены оригинальные выражения для 
коэффициентов отскока молекул от поверх-
ности, проведены параметрические исследо-
вания. Модели коэффициентов отскока поз-
волят сократить время расчета взаимодей-
ствия потока с твердым телом, сохраняя при 
этом описание обмена импульсом и энергией 
между молекулами потока и атомами твердо-
го тела. Эти модели могут быть использова-
ны при расчетах льдофобных и гидрофобных 
покрытий элементов ГА. 
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Abstract: The scientific article is the result of a study aimed at creating a mathematical model for diagnosing defects in aircraft 
structural elements made of composite materials. Its feature is an innovative approach to assessing the probability of defects and 
their characteristics, based on the analysis of the material properties and technical parameters of the structure. The developed model 
combines methods of statistics, mathematical modeling and data analysis, which provides more accurate and reliable results. The 
findings obtained from the study may be of great value in improving diagnostic and quality control methods in aircraft 
manufacturing and operation. This in turn helps to improve the safety and reliability of aircraft, which is one of the main priorities 
of the aviation industry. The use of mathematical modeling can significantly increase the efficiency of diagnostics and quality 
control, which in turn has a positive effect on the technical operation of aircraft as a whole. Comprehensive analysis of defects in 
aircraft composite structures is effective in improving detection accuracy and optimizing maintenance. In modern aviation, where 
safety and reliability are crucial, the use of mathematical modeling provides the opportunity not only to identify defects, but also to 
predict their further development, providing preventative measures. This approach also improves aircraft productivity by reducing 
maintenance and repair time, which can ultimately increase airline revenues. Standardization of diagnostic processes and the 
introduction of new technologies in the field of defect detection represent important directions for future research. However, it is 
also necessary to consider the cost-effectiveness and practical applicability of the developed models and methods. 
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Математическая модель процесса диагностирования дефектов 
элементов конструкции воздушных судов, выполненных 

из композиционных материалов 
 

И.А. Давыдов1 
1Санкт-Петербургский государственный университет гражданской авиации имени 

Главного маршала авиации А.А. Новикова, г. Санкт-Петербург, Россия 
 
Аннотация. Научная статья является результатом исследования, направленного на создание математической модели для 
диагностики дефектов элементов конструкции воздушных судов, изготовленных из композиционных материалов. 
Исследование отличается новаторским подходом к оценке вероятности возникновения дефектов и их характеристик на 
основе анализа материальных свойств и технических параметров конструкции. Разработанная модель объединяет в себе 
методы статистики, математического моделирования и анализа данных, что позволяет получить более точные и 
надежные результаты. Полученные в ходе исследования выводы могут быть весьма ценными для улучшения методов 
диагностики и контроля качества в процессе производства и эксплуатации воздушных судов. Повышение уровня 
безопасности и надежности воздушных судов является одним из главных приоритетов авиационной отрасли, и 
разработанная математическая модель способствует достижению этой цели.  Применение математического 
моделирования может значительно повысить эффективность диагностики и контроля качества, что в свою очередь 
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положительно влияет на техническую эксплуатацию авиационной техники в целом. Обсуждаются методы анализа и 
моделирования, направленные на обнаружение и классификацию дефектов, а также их влияние на безопасность и 
надежность воздушных судов. Рассматриваются современные подходы к контролю качества и техническому 
обслуживанию, а также предлагаются рекомендации по улучшению процессов диагностики и превентивного 
обслуживания воздушных судов для обеспечения их безопасной эксплуатации. Стандартизация процессов диагностики и 
внедрение новых технологий с целью обнаружения дефектов важны для дальнейших исследований. Однако необходимо 
также учитывать факторы, влияющие на экономическую эффективность и практическую применимость разработанных 
моделей и методов. 
 
Ключевые слова: композиционные материалы, авиация, диагностирование дефектов, эксплуатация воздушного 
транспорта, техническое обслуживание, математическая модель. 
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С. 24–33. DOI: 10.26467/2079-0619-2024-27-5-24-33 
 
Introduction 
 

Nowadays composite materials play the key 
role in lightweight, sustainable and efficient air-
craft structures [1]. Nevertheless, the crucial as-
pect of their application is the high level of safe-
ty and technical reliability provision. Diagnosis 
of composite structural element defects is of par-
ticular importance in these terms. The given arti-
cle focuses on mathematical model development 
of the defect analysis [2, 3]. 

The purpose of the given paper is to make a 
universal tool, able to predict defect occurrence 
probability and to estimate their characteristics 
basing on the technical parameters of the struc-
ture and its material properties. The new ap-
proach, based on statistics, mathematical model-
ling and data analysis methods complex applica-
tion is proposed to achieve the goal. 

The research results are expected to have a 
significant impact on diagnosis and quality con-
trol methods in aircraft structure and operation. 
Aircraft reliability and safety increase is an im-
portant problem, and efficient defect diagnosis 
tools development will contribute to meet the 
purpose. 
 
Research methods 
 

One faces several problems (fig. 1) during 
composite material defect diagnosis. Defect in-
visibility or insignificant impact on aircraft out-
ward, including inner defects, for instance, blis-
ters and delimitations are the main detection 

complications. Besides that, material inhomoge-
neity makes it difficult to detect exactly defect 
distribution and impact on structure sustainabil-
ity and reliability. 

Diagnosis methods, such as visual inspection, 
ultrasonic control, X-ray, are limited, which also 
affects defect detection efficiency due to compo-
site material features. Expensive equipment and 
necessity of process and its record standardiza-
tion make the diagnosis more complicated and 
costly. Thus, the efficient composite material 
defect diagnosis requires the development of 
new approaches, methods and models, and wider 
industry standards adoption. 

It is necessary to describe a mathematical 
model considering the complex approach for air-
craft composite material defect detection. 
 
Research results 
 

Complex approach for defect detection can 
be described with mathematical modelling in-
cluding diverse methods, as there is a defect de-
tection function 𝐹௝(𝐷௜) for each of them, deter-
mining detection veracity 𝐸௜ using the given 
method [4–8].  

Then defect detection veracity in aircraft S 
area can be determined as a sum of veracities 
using every method, considering their weight or 
efficiency: 

 
 𝑃ሺ𝐷௦ሻ = ∑ 𝑤௝

௠
௝ୀଵ  ‧ 𝐹௝(𝐷௜), (1) 
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Fig. 1. Algorithm for a general approach to the process of diagnosing defects in composite aircraft structures 
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where m – diagnosis methods quantity, 𝑤௝   – jth 
diagnosis method weight or efficiency. Thus, the 
given model considers the diagnosis complexity, 
allowing to estimate defect detection in aircraft 
area using its different methods. Model practical 
relevance is its ability to consider different diag-
nosis methods (visual inspection, ultrasonic con-
trol, X-ray, etc.), and to estimate defect detection 
veracity with each of them. It is possible to en-
hance detection processes for defects harder to 
identify visually. Detection veracity is deter-
mined by 𝐹௝(𝐷௜)) detection function which inte-
grates all the methods data. This function allows 
to run a complex analysis and increase diagnosis 
accuracy. 

It is necessary to implement a range of indi-
cators for aircraft composite material defects de-
tection mathematical modelling based on certain 
elements defect veracity statistics. Let there be 
an aircraft made of composite elements, marked 
as Ei, where i – is the element index. Let Di be 
the Ei defect parameter vector, which may in-
clude such characteristics, as defect size, form, 
depth and type. 

Then it is possible to determine P(Di) veraci-
ty of both defect occurrence and absence basing 
on statistics. 

With all the elements, defect detection verac-
ity in certain aircraft area is a multiplication of 
all the defect veracities in this area. 

Thus, the mathematical model may be rec-
orded as 

 
 𝑃ሺ𝐷௜ሻ = 1 − П௜ୀଵ

௡  Pሺ𝐷௜ሻ , (2) 
 

where n – is a number of elements in S area. 
The model allows to estimate defect occur-

rence veracity in certain aircraft areas basing on 
certain element defect veracity statistics, consid-
ering the aircraft features and parameters. This 
allows to predict defect veracity and implement 
preventive measures. 

Mathematical model based on finite elements 
method for aircraft composite material structure 
defect detection: 

Let u be the nodal displacements vector,  
f – external forces vector, K – stiffness matrix, 
d – defect vector, r – reaction vector. 

Then element dynamic linear equation can be 
written as 

 
 Ku – f – d = r, (3) 

 
where Ku is the inner nodal forces sum, r is vec-
tor of reactions, compensating external effects. 

The solution of individual equations for finite 
elements, their further integration in terms of the 
whole aircraft allows to estimate voltage, defor-
mation and reaction distribution, which provides 
the opportunity of defect detection and analysis 
and aircraft elements technical condition [7–10]. 

Application of fuzzy sets in a mathematical 
algorithm for defect diagnosis in composite air-
craft structures [11, 12]. Let us assume that each 
step of the algorithm (see Figure 1) is represent-
ed by a fuzzy set, where 𝑊 is the ordinal number 
of the step. This fuzzy set can be described by 
the membership function 𝐹௪೔

 (x), which charac-
terizes the degree of membership of an element x 
to the set𝑊௜. Let x denote the vector of data or 
parameters obtained at a given step of the diag-
nosis [12–15]. At each step i of the algorithm, 
where i = 1, 2, …, n, we can estimate the degree 
of membership of each element x to the set Ki 
using the membership function 𝐹௪೔

(x). This ap-
proach takes into account the uncertainty and 
various aspects of information at each step of the 
diagnostic process. Further, for each step of the 
diagnostic process, a weighting coefficient 𝐾௜ can 
be determined, which reflects its importance 
or  weight in the overall diagnostic process. 
Weighting coefficients are established expertly and 
calculated on the basis of statistical data. To com-
bine the outputs of different phases of an algorithm 
using fuzzy sets and weighting factors, it is possi-
ble to use aggregation operations such as the 
arithmetic mean or weighted mean [16, 17]. For 
example, to estimate the overall degree of mem-
bership of an element x in a set of defects [18], we 
can apply the following equation: 

 
 𝐹ௗ௘௙௘௖௧(x) = ∑ 𝐾௜

௡
௜ୀଵ  ‧ 𝐹௪೔

(x). (4) 
 
Therefore, we can combine the results of all 

diagnosis stages, taking into account their 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 27, № 05, 2024
Civil Aviation High Technologies Vol. 27, No. 05, 2024
 

28 

weighting factors, to calculate the overall degree 
of element belonging [19]. The weighting factors 
(see Table 1) are determined based on the analy-
sis of statistical data collected during the diag-
nostics of aircraft at Rossiya Airlines. The de-
termination of the weighting factors includes ex-
pert assessments, where specialists evaluate the 
importance of each diagnostic stage based on 
their experience and knowledge. The use of sta-
tistical analysis methods allows us to objectively 
determine the weighting factors, taking into ac-
count the frequency and importance of defect 
detection at each diagnostic stage. 

During the scientific research, data on the 
importance of each diagnosis stage, such as the 
number of detected defects, frequency of method 
use, accuracy of the method, and costs of its im-
plementation was collected. Expert assessments 
of the importance of each diagnosis stage were 
obtained. Basing on the collected data and expert 
assessments, each stage was assigned with Sj 
significance criteria. The significance assess-
ments were transformed into weighting coeffi-
cients Wj with normalization: 

 
 𝑤௝ = ௌೕ

∑ ௌೖ
೘
ೖసభ

,  (5) 
 

where 𝑆௝ is the significance score for each jth di-
agnostic step, m is the total number of diagnostic 
steps. These weighting factors 𝑤௝are then used in 
the overall defect detection probability function. 
This approach allows for an objective assess-
ment of the contribution of each diagnostic 
method and optimization of diagnostic and 
maintenance processes. 

The study of the table of weighting factors 
for each stage of aircraft composite structure de-
fect diagnostics reveals several important as-
pects [20–23]. The visual inspection and non-
destructive testing stages acquire the highest 
weight, which emphasizes their importance in 
the overall diagnostics process. Significant 
weighting factors for the visual inspection and 
non-destructive testing stages (the average value 
for all weighting factors is 0.22 and 0.2, respec-
tively) indicate the key importance of these stag-
es in defect detection and assessment. The data 
analysis and defect evaluation stages are also 
significant, as evidenced by their weighting fac-
tors (average value) of 0.15 and 0.11, respective-
ly, emphasizing the importance of thorough in-
formation analysis and objective defect assess-
ment. The preparation and documentation stages 
have lower, but still significant weighting factors 

Table 1
Weighting coefficient based on expert assessments and statistical data from Rossiya Airlines 

 

Diagnosis data 
Weighting 
coefficient 

1 

Weighting 
coefficient 

2 

Weighting 
coefficient 

3

Weighting 
coefficient 

4

Weighting 
coefficient 

5

Weighting 
coefficient 

6 

Weighting 
coefficient 

7

Initialization 0.12 0.15 0.18 0.1 0.14 0.1 0.11

Preparation 0.1 0.17 0.12 0.15 0.11 0.14 0.21

Visual  
inspection 0.25 0.21 0.18 0.27 0.23 0.22 0.19 

Non-destructive 
testing 0.18 0.2 0.22 0.19 0.16 0.21 0.25 

Data analysis 0.15 0.14 0.16 0.12 0.19 0.17 0.15

Defect  
estimation 0.1 0.11 0.13 0.11 0.1 0.13 0.1 

Making  
a decision 0.1 0.08 0.1 0.07 0.1 0.08 0.1 

Documentation 0.1 0.14 0.11 0.09 0.08 0.15 0.08
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(the average value is 0.14 and 0.11, respective-
ly), which confirms their importance for organiz-
ing and documenting the diagnostics process. 
This analysis (see Figure 2) confirms the need 
for a global approach to the diagnostics of de-
fects in aircraft composite structures in order to 
ensure their safety and reliability. 

In this case, each stage has its own weighting 
factor in relation to various aspects that can be 
taken into account when diagnosing defects in 
composite structures of aircraft. This table helps 
to take into account various factors and their im-
portance at each stage of the diagnostic process. 
The use of an integrated approach and mathe-
matical modeling in detecting defects in compo-
site structures brings significant economic bene-
fits. This method ensures more precise and effec-
tive detection of defects, which reduces the like-
lihood of incidents and reduces the need for ex-
pensive repair measures. When using an inte-
grated approach, prompt detection of defects at 
early stages and preliminary planning of repair 

work can reduce downtime and reduce fleet 
maintenance costs. This helps to improve flight 
safety and reduce operating costs of airlines, 
which ultimately increases the overall economic 
efficiency of air transport. The following equa-
tion can be used to assess the economic efficien-
cy of an integrated approach to diagnostics: 

 
 EE = ∑ К௜

௡
௜ୀଵ  ‧ Е௜, (6) 

 
where EE is the economic efficiency, n is the 
number of diagnostic methods, К௜is the 
weighting coefficient for the ith method, Е௜is the 
efficiency indicator for the ith method.  

Naturally, the combined approach to detect-
ing defects in composite structures of aircraft not 
only improves the accuracy of defect detection, 
but also helps to optimize the costs of mainte-
nance and repair work. This is crucial in the cur-
rent aviation industry, where safety and reliabil-
ity are put in the first place. Mathematical mod-
elling makes it possible not only to detect defects 

 
Fig. 2. Diagram of diagnostic stages with a weighting coefficient based on statistical data from Rossiya Airlines 
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more efficiently, but also to predict their devel-
opment, which allows for preventive measures to 
prevent emergency situations. This method also 
helps to increase the efficiency of aircraft by re-
ducing the time required for maintenance and 
repair, which can ultimately lead to an increase 
in airline profits. 
 
Conclusion 
 

Aircraft composite material defect detection 
mathematical model is a significant progress in 
aircraft safety and reliability improvement. 
Complex approach, which includes different di-
agnosis methods, increases the defect detection 
precision and efficiency, and eventually decreas-
es emergency occurrence. The conclusions may 
become a ground for more efficient aircraft qual-
ity and operation control strategies, which as a 
result will provide greater level of aviation safe-
ty. Diagnosis process standardization and new 
defect detection technology implementation are 
the further research key objectives. Nevertheless, 
it is also necessary to take into consideration the 
factors, affecting the given model and methods 
efficiency and implementation. In general, air-
craft composite material defect detection math-
ematical model development provides aircraft 
safety together with operation and maintenance 
enhancing prospects. 
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Аннотация: Статья посвящена вопросу оценки пилотажных характеристик самолета с учетом различных факторов, 
особым образом влияющих на процесс управления. В статье представлены результаты работы по созданию моделей 
цифрового индикатора на лобовом стекле и контура питания гидравлической системы и потребителей в продольном 
канале управления самолетом для проведения оценки их влияния на точность пилотирования при движении самолета по 
заданной траектории полета при заходе на посадку. Представлены особенности процесса разработки элементов 
индикатора на лобовом стекле, а именно индикаторов директорного кольца и вектора скорости, их закон управления при 
движении самолета по заданной траектории. Описана реализация воздействия шарнирного момента на рулевые приводы 
в модели гидравлической системы самолета при отклонении консолей стабилизатора от нейтрального положения. 
Представлен принцип интеграции Simulink-модели гидравлической системы и flash-модели индикатора на лобовом 
стекле с моделью пространственного движения тяжелого самолета. Представлены результаты полунатурного 
моделирования на пилотажном стенде, на основе которых рассчитаны значения отклонений от заданной траектории 
полета при выполнении разворота по кругу, определен режим, при котором шарнирный момент ограничивает угол 
отклонения консолей стабилизатора. Сделан вывод о целесообразности создания и использования экспериментальной 
базы для обеспечения исследований в области оценки влияния перспективных источников информации, 
обеспечивающих вывод летной информации экипажу в плохих метеоусловиях, и работы гидравлической системы на 
пилотажные характеристики самолета и управляющие действия летчика на различных режимах полета самолета. 
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Abstract: The article is devoted to the issue of evaluating the piloting performance of an aircraft, taking into account various 
factors that have a special effect on the control process. The article presents the results of work on the creation of models of a digital 
indicator on the windshield and the power circuit of the hydraulic system and consumers in the longitudinal control channel of the 
aircraft for conducting research in the field of assessing their impact on piloting accuracy when the aircraft moves along an assigned 
flight path during landing. The features of the process of developing the elements of the indicator on the windshield, namely the 
indicators of the director ring and the velocity vector, their control law when the aircraft moves along an assigned flight path are 
presented.  The implementation of the effect of the hinge moment on the steering actuators in the model of the hydraulic system of 
the aircraft when the stabilizer consoles deviate from a neutral angular position is described. The principle of integration of a 
Simulink model of a hydraulic system and a flash model of a windshield indicator with a model of spatial motion of a heavy aircraft 
is presented. The results of semi-natural simulation on a flight simulator are presented, on the basis of which the values of 
deviations from a given flight path are calculated when performing a turn in a circle, the mode in which the hinge moment limits 
the angle of deviation of the stabilizer consoles is determined. It is concluded that it is advisable to create and use an experimental 
base to provide research in the field of assessing the impact of promising information sources that provide flight information to the 
crew in poor weather conditions, and the operation of the hydraulic system on the aircraft piloting performance and the pilot’s 
control actions in various flight modes of the aircraft. 
 
Key words: hydraulic system, digital model, windshield indicator, piloting performance, circle turn, spatial motion model, 
longitudinal control channel. 
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Введение 
 

Одним из важнейших этапов полета явля-
ется заход на посадку, при этом экипажу 
(летчику-оператору) необходимо точно вы-
держивать заданную вертикальную скорость, 
приборную скорость и высоту полета, осо-
бенно в сложных метеоусловиях. На совре-
менном этапе науки и техники есть возмож-
ность в контур управления самолетом уста-
навливать жидкокристаллические мониторы, 
являющиеся частью информационного поля 
кабины и предназначенные для вывода в 
удобном формате необходимой полетной ин-
формации летчику-оператору в процессе пи-
лотирования самолета. На некоторых пасса-
жирских самолетах (Boeing 787, Airbus 320, 
МС-21) для улучшения качества пилотирова-
ния в ручном режиме применяется индикатор 
на лобовом стекле (ИЛС) (рис. 1). ИЛС поз-

воляет концентрировать актуальную инфор-
мацию перед глазами пилота поверх окружа-
ющей обстановки за бортом, тем самым 
улучшает контроль за параметрами, необхо-
димыми при выполнении наиболее ответ-
ственных этапов полета, а также обеспечива-
ет безопасное выполнение взлета и посадки в 
условиях плохой видимости. Вынесение всей 
необходимой информации с приборной доски 
на уровень глаз пилота снижает его утомляе-
мость, позволяет упростить процесс управле-
ния и сократить время реакции летчика на ту 
или иную полетную ситуацию. 

Практика применения неманевренных са-
молетов большой размерности для решения 
большого спектра задач, в том числе и при 
решении специальных задач, показала, что на 
самолете в определенных ситуациях возмож-
но появление отказов, включая связанные с 
внешним воздействием (попадание птиц, по-
годные условиями и др.). В частности, одним 
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из самых неблагоприятных отказов с точки 
зрения безопасности полета при заходе на 
посадку считается повреждение элементов 
проводки системы управления, гидравличе-
ской системы или рулевых поверхностей. 

Учитывая, что современный неманеврен-
ный самолет большой размерности, оснаща-
емый турбореактивными двигателями, явля-
ется сложной технической системой и испы-
тания таких систем являются трудоемкой и 
экономически затратной задачей (затраты на 
полет тяжелого самолета с турбореактивны-
ми двигателями оцениваются в десятки мил-
лионов рублей), целесообразно испытания 
проводить с использованием современных 
достижений науки и техники, в частности с 
использованием цифровых вычислителей, на 
основе которых разрабатываются пилотаж-
ные стенды, позволяющие моделировать ра-
боту большого числа систем самолета. 

Важной с точки зрения нормального 
функционирования большого количества си-
стем самолета (шасси, механизации, системы 
управления) является гидравлическая систе-
ма (ГС), повреждение которой может приве-
сти к значительному ухудшению точности 
пилотирования самолета или к потере управ-
ления им, что влечет за собой не только срыв 

полетного задания, но и авиационное проис-
шествие. 

Таким образом, работа по оценке точно-
сти управления тяжелым сверхзвуковым пас-
сажирским самолетом с турбореактивными 
двигателями с учетом функционирования ин-
дикатора на лобовом стекле и рулевых при-
водов системы управления, работу которых 
обеспечивает гидравлическая система само-
лета, является актуальной. Целью работы яв-
ляется повышение точности пилотирования 
самолета при движении по заданной траекто-
рии на различных режимах полета. Для до-
стижения цели исследования необходима 
разработка модели гидравлической системы 
самолета с такими элементами контура по-
требителей, как рулевые приводы, и цифро-
вой модели ИЛС и их интеграции с моделью 
пространственного движения самолета. 

В качестве объекта исследования был вы-
бран сверхзвуковой самолет Ту-22, который 
по массовым и инерционным характеристи-
кам в первом приближении может быть взят 
как прототип перспективного сверхзвукового 
пассажирского самолета (СПС), работы над 
которым в нашей стране ведутся научным 
центром «Сверхзвук». Учитывая, что в итоге 
отличия СПС от самолета, взятого за прото-

 
 

Рис. 1. Индикатор на лобовом стекле самолета Boeing 787 
Fig. 1. The indicator on the windshield of the Boeing 787 
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тип, будут весьма значительны, следует от-
метить, что в данной работе представлены 
возможные подходы к исследованию дина-
мики пространственного движения самолета 
соответствующей размерности и категории. 
 
Основная часть 
 

В основе математической модели простран-
ственного движения самолета лежит система 
дифференциальных уравнений (1)–(3), позво-
ляющая определять кинематические пара-
метры линейного перемещения, вращатель-
ного движения, углы Эйлера и другие кине-
матические параметры [1]. 
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где , ,x y zV V V  – проекции вектора скорости 
относительно осей OX, OY, OZ связанной 
системы координат; 

t – время моделирования; 
, ,x y z    – составляющие угловой скоро-

сти летательного аппарата (ЛА) по осям 
OX, OY, OZ связанной системы коорди-
нат;  
m  – масса ЛА; 

, ,x y zR R R  – составляющие результирую-
щей силы по осям OX, OY, OZ связанной 
системы координат;  
g  – ускорение свободного падения; 
  – угол тангажа. 
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где , ,x y zМ М М  – составляющие аэродинами-
ческого момента на оси OX, OY, OZ связан-
ной системы координат, 

, ,x y zI I I  – моменты инерции ЛА относи-
тельно соответствующих осей. 
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где , ,    – углы тангажа, крена и рыскания 
соответственно. 

Реализация системы дифференциальных 
уравнений в программном продукте 
Matlab&Simulink на основе массовых, аэро-
динамических, геометрических и инерцион-
ных характеристик, близких самолету Ту-22, 
позволяет рассчитывать, в процессе модели-
рования, такие параметры, как значение уг-
лов Эйлера, координаты самолета, скорость 
полета самолета, углы атаки и скольжения и 
другие параметры. 

Подробное описание модели пространст-
венного движения самолета представлено в 
соответствующих публикациях [2]. В настоя-
щей работе решается задача разработки моде-
лей ИЛС и ГС в интересах проведения иссле-
дований их влияния на пилотажные характе-
ристики и для повышения точности пилотиро-
вания самолета при выполнении посадки. 

На основании анализа современных ин-
формационных полей, отображаемых при 
помощи ИЛС, была разработана цифровая 
модель индикатора на лобовом стекле [3] 
(рис. 2), которая выводит летчику-оператору 
информацию о значении заданной и действи-
тельной скоростей полета (км/ч), значении 
заданной и действительной высот полета (м), 
значении углов атаки, курса, крена и тангажа, 
значении вертикальной скорости (м/с), поло-
жении вектора скорости и директорного 
кольца. 

Для повышения точности пилотирования 
самолета по заданной траектории полета при 
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заходе на посадку был разработан алгоритм, 
обеспечивающий перемещение директорного 
кольца в информационном поле ИЛС, кото-
рое указывает на необходимое положение 
вектора скорости для точного движения по 
заданной траектории полета [4–7]. Работа ди-
ректорного кольца реализована при помощи 
программного кода, написанного на языке 
ActionScript 3.0 в Adobe&Flash и обеспечи-
вающего перемещение директорного кольца 
в вертикальной и горизонтальной плоскостях 
на информационном поле ИЛС, а также при 
помощи логических операций, определяю-
щих траекторию полета. 

Математические условия, необходимые 
для задания положения директорного кольца 
на ИЛС, были разработаны на основе выпол-
нения полета по «большой коробочке» в со-

ответствии с Руководством по летной экс-
плуатации современных среднемагистраль-
ных самолетов. Модель формирования сиг-
нала перемещения директорного кольца в го-
ризонтальной плоскости при реализации ре-
жима «полет по кругу» и произведения по-
садки состоит из следующего.  

1. Условий, формирующих выходной сиг-
нал, для построения траектории при значении 
путевого угла от 0 до 180°: 

 

 

10000 (0 ),
90 90,
( 18750) 90,

(90 ),

If X out
Else out If out
Else out If Z out
Else out

    
     
      
  

(4) 

 
где X , Z  – текущие координаты; 

 
 

Рис. 2. Разработанный индикатор на лобовом стекле для перспективного сверхзвукового гражданского самолета:
1 – индикатор скорости; 2 – индикатор высоты; 3 – индикатор угла атаки; 4 – индикатор угла курса; 5 – индикатор 

угла крена; 6 – индикатор угла тангажа; 7 – индикатор вертикальной скорости; 8 – индикатор вектора скорости; 
9 – индикатор директорного кольца 

Fig. 2. The designed indicator on the windshield for an advanced supersonic civil aircraft: 
1 – the speed indicator; 2 – the altitude indicator; 3 – the angle of attack indicator; 4 – the course angle indicator;  

5 – the roll angle indicator; 6 – the pitch angle indicator; 7 – the vertical speed indicator; 8 – the speed vector indicator; 
9 – the director ring indicator 
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out  – сигнал перемещения директорного 
кольца в горизонтальной плоскости;  
  – угол пути. 

2. Условий, формирующих выходной сиг-
нал, для построения траектории при значении 
путевого угла от 180 до 360°: 

 

 

14000 (180 ),
270 90,
( 6241) (270 ),
360 116,

(360 ).

If X out
Else out If out
Else out If Z out
Else out If out
Else out

    
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3. Условий, формирующих выходной сигнал, для построения траектории захода на посадку: 
 

 360 0, 045 1,5 ( 1,85)( 360).dZIf out Z
dt

          (6) 

 
В процессе моделирования директорное 

кольцо на ИЛС перемещается в соответствии 
с логическими условиями, при этом величина 
управляющего сигнала зависит от положения 
самолета относительно аэродрома. Блок 
Triggered Subsystems (рис. 3), являющийся 
условно исполняемой системой, запускаемой 
только при поступлении управляющего сиг-
нала равного единице, позволяет пропускать 
сигнал в одном направлении, разделяя после-
дующие условия между собой. После запуска 
блока Triggered Subsystems выполняется ряд 
последовательных логических условий и вы-
рабатывается выходной сигнал, который кон-
вертируется в читаемый в программном про-
дукте Adobe&Flash формат, структурируется 
в элементе Byte Pack и отправляется в 
UDP-порт. На основе получаемого сигнала из 
MATLAB и программного кода, разработан-
ного в Adobe&Flash, в процессе моделирова-
ния при отклонении траектории движения 
самолета от заданной траектории происходит 
перемещение директорного кольца по рабо-
чей области ИЛС, указывающее на необхо-
димость и направление изменения положения 
вектора скорости самолета для движения по 
заданной траектории. 

Для учета влияния функционирования ру-
левых приводов системы управления самоле-
та на динамику его движения и тем самым 
повышения достоверности проводимого ис-
следования, была разработана модель конту-

ра питания ГС и контура потребителей в про-
дольном канале управления самолетом [8–10] 
(рис. 4). Контур питания ГС состоит из трех 
самостоятельных ГС, давление в которых со-
здается за счет блока насоса переменной про-
изводительности библиотеки SimHydraulics 
программного продукта MATLAB. Блок пре-
дохранительного клапана позволяет ограни-
чивать давление в магистрали нагнетания, а 
блок гидроаккумулятора устраняет колебания 
давления, тем самым улучшается качество 
переходных процессов в контуре потребите-
лей ГС.  

В качестве контура потребителей была 
реализована модель двухкамерного рулевого 
привода (РП) РП-63А за счет двух блоков 
гидроцилиндра, объединенных между собой 
механической связью (рис. 5). Для учета вли-
яния на шток гидроцилиндра шарнирного 
момента (Mш), возникающего на консолях 
стабилизатора, в модели используется блок 
Variable Translational Spring. Для реализации 
Mш были взяты материалы из технической 
справки, анализ которых позволил опреде-
лить величины Mш, соответствующие углам 
отклонения консолей стабилизатора, и пред-
ставить их в модели в виде функции  
Mш = f(q) в блоке 2-D Lookup Table. 

Блок Variable Translational Spring позволя-
ет сформировать сигнал, соответствующий 
усилию, создаваемому шарнирным моментом 
на рулевой поверхности. Этот блок, по сути, 
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конвертирует Мш в усилие сжатия пружины 
в соответствии с уравнением 

 

 , [ / ]
0,5

шМk Н м
Lh

 , (7) 

 

где шМ  – шарнирный момент, величина ко-
торого определена по результатам летных 
испытаний, 

h  – плечо до точки приложения силы на 
стабилизаторе,  

L  – полный ход штока гидроцилиндра. 
 

На заключительном этапе разработки мо-
дели ГС была проведена ее интеграция с су-
ществующей моделью динамики полета. Од-
нако при интегрировании данных моделей 
существует проблема с определением общего 
временного интервала моделирования для 
них. Существующая модель динамики дви-
жения самолета при полунатурном модели-
ровании использует решатель параметров по 
закону Эйлера (ode1) с фиксированным ша-
гом моделирования 0,01 с. Эти параметры 
решателя позволяют осуществлять исследо-

 
Рис. 3. Simulink-модель перемещения директорного кольца: 

1 – условия для формирования траектории полета; 2 – блок передачи сигнала в процессе моделирования 
из MATLAB в Adobe&Flash; 3 – блок формирования пакета данных; 4 – блок, конвертирующий сигнал 

в необходимый формат; 5 – сигнал, формирующий перемещение директорного кольца; 6 – блок Triggered 
Subsystems, обеспечивающий пропуск сигнала в одном направлении; 7 – условие для формирования 

управляющего сигнала; 8 – текущее значение входного параметра (координаты самолета) 
Fig. 3. Simulink is a model for moving the director ring: 

1 – conditions for the formation of the flight path; 2 – a block for transmitting a signal during  modeling from MATLAB to 
Adobe&Flash; 3 – a data packet formation block; 4 – a block converting the signal into the required format; 5 – a signal, 
forming the  movement  of the director ring; 6 – the Triggered Subsystems block, which provides a signal  pass in one 

direction; 7 – a condition for generating a control signal; 8 – the current value of the input parameter (aircraft coordinates)
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вание пилотажных характеристик в режиме 
реального времени при полунатурном моде-
лировании с удовлетворительной точностью. 
Для реализации расчетов параметров гидрав-
лических систем необходимо использование 
блока Solver Configuration. 

На основе разработанных моделей ИЛС и 
РП была произведена оценка их влияния на 
точность управления самолетом при выпол-
нении посадки c разворотом по кругу путем 
полунатурного моделирования на пилотаж-

ном стенде, который представляет собой 
часть кабины маневренного самолета, со-
бранную на силовой раме, обеспечивающей 
ее размещение над полом помещения на вы-
соте, достаточной для прокладки тяг и кача-
лок системы управления (рис. 6). В качестве 
командных рычагов управления используют-
ся: ручка управления самолетом, педальные 
механизмы, рычаги управления двигателями, 
уборки и выпуска механизации крыла и шас-
си [11, 12]. 

 
 

 
 

Рис. 4. Simulink-модель контура питания 3 ГС самолета: 
1 – блок передачи крутящего момента на вал насоса; 2 – блоки насосов переменной производительности; 3 – блок 

гидроаккумулятора; 4 – блок предохранительного клапана; 5 – канал нагнетания 3 ГС; 6 – канал слива 3 ГС;  
7 – блок гидробака; 8 – блок решателя; 9 – блок кастомизации гидравлической жидкости АМГ-10 

Fig. 4. Simulink is a model of 3 HS aircraft power circuit:  
1 – the torque transmission unit to the pump shaft; 2 – variable capacity pump units; 3 – the hydraulic accumulator unit; 
4 – relief valve unit; 5 – pressure port 3 HS; 6 – the drain channel 3 HS; 7 – the hydraulic tank unit; 8 – the solver unit; 

9 – AMG-10 hydraulic fluid customization unit  
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Рис. 5. Simulink-модель контура потребителей ГС самолета: 
1 – блок углового положения консоли стабилизатора; 2 – блоки формирования графической зависимости 

( , );шM f q   3 – блок конвертации цифрового сигнала в механический; 4 – блок, формирующий усилия на 
штоке РП; 5 – блок демпфера РП; 6 – блок, отслеживающий перемещение штока; 7 – блок графической 

зависимости ( );штf X  8 – выходной сигнал (угловое положение консоли стабилизатора); 9 – блоки 
гидроцилиндров; 10 – блок скоростного напора 

Fig. 5. Simulink is a model of the contour of the aircraft hydraulic system consumers:  
1 – the block of angular  position of the stabilizer console; 2 – the blocks of formation of graphic dependence 

( , );шM f q   3 – the block for  converting a digital signal into a mechanical one; 4 – the block forming forces on the 
rod of the steering actuator; 5 – the block of the damper of the steering actuator; 6 – the block, tracking the movement of 

the rod; 7 – the block of graphic dependence ( );штf X  8 – the output signal (angular position of the stabilizer 
console); 9 – the blocks of hydraulic cylinders; 10 – the block of high speed pressure 

 
 

 
 

Рис. 6. Пилотажный стенд 
Fig. 6. The flight simulator 
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В ходе эксперимента моделировался по-
лет самолета, начиная с третьего разворота 
при посадке после ухода на второй круг. 
В ходе моделирования были выполнены за-
ходы на посадку по кругу с использованием 
только ИЛС или МФЦИ для оценки эффек-
тивности разработанной модели ИЛС. Моде-
лирование происходило при следующих 
начальных условиях: Н = 500 м, V = 600 км/ч, 
m = 78 т, P = 210 атм. 

В ходе экспериментов учитывалось влия-
ние разработанной модели ГС, где в процессе 
захода на посадку изменялось давление 
в контуре питания, после чего оценивались 
параметры движения самолета. В рамках ис-
следования было произведено по 10 полетов 
с учетом использования только ИЛС или 

только МФЦИ, значения кинематических па-
раметров полетов регистрировались в рабо-
чей среде MATLAB с помощью блока To 
Workscpace. 

На рис. 7–9 представлены траектории 
движения самолета на этапе посадки с ис-
пользованием ИЛС или МФЦИ для управле-
ния самолетом начиная с третьего разворота. 
В результате анализа представленных графи-
ческих зависимостей можно сделать вывод 
о том, что при выполнении полета с исполь-
зованием ИЛС (красная линия) отклонения от 
заданной траектории полета [13] меньше, чем 
при полетах, выполненных с использованием 
только МФЦИ (зеленая линия). Ошибка 
в выдерживании заданной траектории полета 
вызвана прежде всего постоянным переме-

 
 

Рис. 7. Зависимость )( f  при выполнении посадки 
Fig. 7. Dependence )( f  when landing 

 

 
 

Рис. 8. Зависимость )( f  
Fig. 8. Dependence )( f  
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щением взгляда летчика-оператора между 
приборной панелью и закабинной обстанов-
кой. 

На рис. 10–13 представлены ошибки в вы-
держивании заданной траектории движения 
при проведении эксперимента. На рис. 10 и 
11 видно, что значение ошибки по оси Y до 
движения по глиссаде достигает пикового 
значения, а именно более 10 м, при выполне-
нии четвертого разворота, так как при его 
выполнении согласно РЛЭ необходимо сни-
жать скорость и выдерживать высоту 500 м, 
что затрудняет пилотирование при использо-

вании только МФЦИ. Ошибки в выдержива-
нии координат X и Z (рис. 12 и 13) можно 
объяснить тем, что пилотирование, а именно 
выполнение разворотов, с использованием 
приборной панели осуществлялось при по-
мощи навигационно-пилотажного прибора, 
по которому определялось положение само-
лета относительно базового аэродрома и ра-
диомаяков, в отличие от пилотирования по 
ИЛС, где движение осуществлялось за счет 
совмещения вектора скорости с директорным 
кольцом. 

 
 
 

 
 

Рис. 10. Зависимость  tf  до начала выполнения снижения 
Fig. 10. Dependence  tf  before the start of the descent 

 

 
 

Рис. 9. Зависимость ),(  f  
Fig. 9. Dependence ),(  f  
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Рис. 11. Зависимость  tf  при выполнении снижения 
Fig. 11. Dependence  tf  when performing a descent 

 
 

 
 

Рис. 12. Зависимость  tf  
Fig. 12. Dependence  tf  

 
 

 
 

Рис. 13. Зависимость  tf  
Fig. 13. Dependence  tf  

 
 
Эффективность использования ИЛС под-

тверждается расчетом средних ошибок в вы-
держивании заданных координат по оси ОY, 
OX, OZ (табл. 1): 

 1
X

X

n

i
i

ср n



 


, (8) 
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 X X Xi идi срi   , (9) 
 

где iX  – значение отклонения от заданной 
траектории в определенный момент вре-
мени по оси ОХ; 
n – количество зарегистрированных пара-
метров за все время моделирования; 

идiX  – значение координаты идеальной 
траектории в определенный момент вре-
мени по оси ОХ; 

срiX  – среднее значение координаты в 
определенный момент времени по оси 
ОХ. 
В ходе эксперимента исследовалось влия-

ние функционирования ГС на динамику про-
странственного движения самолета; анализ 
полученных результатов (рис. 14 и 15) свиде-
тельствует о том, что при понижении давле-
ния в контуре питания ГС в 2 раза при дви-
жении самолета по глиссаде возникает про-

Таблица 1
Table 1

Средние ошибки в выдерживании заданных координат 
Average errors in maintaining the specified coordinates 

 
Параметр ИЛС МФЦИ 

ΔY,  м 1,3 3,9 
ΔX,  м 40,0 168,4 
ΔZ,  м 27,3 287,9 

 
 

 
 

Рис. 14. Зависимость  Н f t  с массой самолета, равной 78 т 

Fig. 14. Dependence  Н f t
 
with aircraft weight equal to 78 t 

 
 

 
 

Рис. 15. Зависимость  Н f t  при пониженном давлении, равном 110 атм 

Fig. 15. Dependence  Н f t
 
at a reduced pressure of 110 atm 
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блема в выдерживании необходимой высоты 
полета (зеленая линия), вызванная увеличе-
нием инерционности системы управления, 
из-за снижения скорости перемещения што-
ков рулевых приводов. Понижение давления 
в контуре питания ГС в 2 раза при меньшей 
массе самолета (на 10 т) влияет на характери-
стики устойчивости и управляемости самоле-
та в меньшей степени, что объясняется 
меньшими потребными углами отклонения 
рулевых поверхностей. Результаты ошибки 
выдерживания заданной траектории полета 
представлены в табл. 2 и 3. 

Таким образом, на основании проведенно-
го исследования были получены следующие 
результаты: 

– разработана цифровая модель ИЛС, поз-
воляющая выводить на уровень глаз летчика-
оператора всю необходимую для качествен-
ного выполнения полетного задания инфор-
мацию (скорость самолета, высота полета, 
положение самолета относительно аэродро-
ма), а также повышающая точность пилоти-
рования по заданной траектории за счет раз-
работанного директорного кольца; 

– разработана модель РП, учитывающая 
функционирование ГС самолета с точки зре-
ния поддержания номинальных значений ос-
новных параметров ее функционирования 

(давление и расход гидравлической жидко-
сти) и позволяющая оценить характер изме-
нения пилотажных характеристик при откло-
нении от номинального режима работы эле-
ментов ГС. 

Интеграция разработанных моделей ГС и 
ИЛС с моделью пространственного движения 
самолета позволила провести полунатурное 
моделирование пространственного движения 
самолета для оценки их влияния на пилотаж-
ные характеристики самолета, точность дви-
жения по заданной траектории полета и дей-
ствия летчика. 

По результатам моделирования было 
определено, что посадка с разворотом по кру-
гу с использованием ИЛС, а именно дирек-
торного кольца, была выполнена качествен-
нее, чем посадка с использованием МФЦИ. 
Так, среднее значение отклонения от заданной 
траектории полета при использовании ИЛС 
составило по оси Х – 40 м, по оси Z – 27 м, 
а при использовании МФЦИ те же параметры 
составляли 168 и 288 м соответственно. При 
проведении полунатурного моделирования 
с учетом разработанной модели ГС было 
определено, что ошибку в выдерживании не-
обходимой высоты при заходе на посадку, 
вызванную отклонением от номинального 
режима работы насоса переменной произво-

Таблица 2
Table 2

Ошибки в выдерживании заданных координат при массе 78 т 
Errors in maintaining the specified coordinates at a mass of 78 t 

 
Параметр P = 210 атм P = 110 атм 

,Н  м 0,28 11,45 
 
 

Таблица 3
Table 3

Ошибки в выдерживании заданных координат при давлении 110 атм 
Errors in maintaining the specified coordinates at a pressure of 110 atm 

 
Параметр m = 68 т m = 78 т  

,Н  м 5,36 11,45 
 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 27, № 05, 2024
Civil Aviation High Technologies Vol. 27, No. 05, 2024
 

48 

дительности в контуре питания ГС, можно 
уменьшить за счет снижения массы самолета: 
ошибка в выдерживании высоты снижается с 
11,5 до 5,4 м. 

Таким образом, использование ИЛС, и в 
частности директорного кольца, на совре-
менном отечественном неманевренном тяже-
лом самолете позволяет увеличить точность 
выдерживания заданной траектории, а следо-
вательно, повысить безопасность полета. 
Разработанная модель ГС позволяет опера-
тивно изучать особенности функционирова-
ния ГС на различных режимах полета с ми-
нимальными затратами на проведение иссле-
дований в данной области. 
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Reducing take-off and landing distances for regional turboprop aircraft 
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1Central Aerohydrodynamic Institute (TsAGI), Zhukovsky, Russia 

 
Abstract: The increased efficiency of turboprop engines in cruising flight as well as low operating costs have determined the 
economic feasibility of using regional propeller-driven aircraft to transport 40–80 passengers on short routes within one country or 
connecting two nearby regions (for example, in Russia). The aerodynamic performance requirements for regional aircraft, 
determined from typical flight missions for the Russian and European markets differ greatly in range and required runway lengths. 
The typical flight range in Europe is about 800 km, while in Russia it increases to 1500 km due to the limited number of airports 
and aerodromes in operation. The limitation on runway length is 1300 m (airfield class G) for aircraft with a maximum take-off 
weight and 1000 m (class D) with a payload of up to 70% of the maximum value. The ability to take off and land from unpaved 
runways is also an essential requirement in Russia. This leads to a more complex design and an increase in the weight of the 
airframe, as well as to the need to increase the wing lift. Most of the operating European regional aircraft previously did not have 
tight restrictions on runway lengths and their takeoff and landing characteristics were not active constraints when forming wing 
configurations. However, the recently observed growing demand for air travel leads to a significant increase in the load on hub 
airports and, as a result, to the delay of many flights. One of the possible ways to solve this problem is to relieve the major hub 
airports by transferring regional aircraft service to nearby local airports. This will require both the modernization of existing airports 
and the development of a new generation of aircraft with short takeoff and landing distances (STOL). The development of STOL 
aircraft which are capable of connecting local airports and small towns has been conducted for many years. The STOL performance 
can be achieved by both developing an effective high-lift system with increased lift effectiveness and wing load alleviation. Wing 
load alleviation, often used in the light aircraft transitional category, leads to deterioration of cruising performance and increased 
sensitivity to atmospheric turbulence, especially at low altitudes. This makes difficult to track the final approach paths when 
controlling the pitch angle by deflecting the elevator. Therefore, a more preferable and more often considered option to reduce 
takeoff and landing distances of commercial airplanes is the increase of lift performance in combination with a set of additional 
technical solutions. Significant advances in the application of computational techniques for the development of swept wing high lift 
devices for long-haul aircraft with high lifting properties (Cymax  3), including a retractable Fowler flap and a three-position slat, 
make it possible to use a similar approach to the design of high-lift system for new regional aircraft. Taking into account the 
specifics of aircraft operation at local aerodromes, a complex of technical solutions has been considered to increase wing lift at low 
flight speeds, as well as additional measures to reduce the landing distance. The results of computational and experimental studies 
of the proposed technical solutions are presented with an assessment of the effectiveness of their use on a regional aircraft of the 
ATR 42-600 type. 
 
Key words: regional aircraft, high-lift wing design, lift control, steep glide path, STOL. 
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Аннотация: Повышенная эффективность турбовинтовых двигателей в крейсерском полете, а также небольшие 
эксплуатационные расходы определили экономическую целесообразность применения региональных винтовых 
самолетов для перевозки 40–80 пассажиров на коротких маршрутах в пределах одной страны или близлежащих регионов 
(например, в России). Аэродинамические требования к характеристикам региональных самолетов, определяемые из 
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типичных миссий полета для российского и европейского рынков, заметно отличаются по дальности и условиям 
базирования. Типичная дальность полета в Европе составляет около 800 км, в то время как в России возрастает до 1500 км 
вследствие ограниченного количества эксплуатируемых аэропортов и аэродромов. Ограничением по условиям 
базирования является длина взлетно-посадочной полосы (ВПП) 1 300 м (класс аэродромов Г) для самолетов с 
максимальной взлетной массой и 1 000 м (класс Д) с полезной нагрузкой до 70 % от максимального значения. Также 
существенным требованием в России является возможность взлета и посадки с грунтовых ВПП. Последнее приводит к 
усложнению конструкции и увеличению веса планера, а также необходимости повышения несущих свойств крыла. 
Большинство эксплуатируемых европейских региональных самолетов ранее не имели жестких ограничений по условиям 
базирования, и их взлетно-посадочные характеристики не были активными ограничениями при формировании 
компоновок крыла. Однако наблюдаемый в последнее время растущий спрос на воздушные перевозки приводит к 
существенному увеличению нагрузки на узловые аэропорты и, как следствие, к задержке многих рейсов. Одним из 
возможных способов решения этой проблемы является разгрузка крупных аэропортов за счет переноса обслуживания 
региональных самолетов на близлежащие пригородные аэродромы. Это потребует как модернизации существующих 
аэропортов, так и разработки нового поколения самолетов с короткими дистанциями взлета и посадки (КВП). Разработка 
самолетов КВП, способных связывать пригородные аэропорты и небольшие населенные пункты, ведется уже в течение 
многих лет. Характеристики КВП могут быть обеспечены как за счет разработки эффективной системы механизации с 
повышенным уровнем несущих свойств, так и снижения нагрузки на крыло. Снижение нагрузки на крыло, часто 
используемое в переходной категории легких самолетов, приводит к ухудшению крейсерских характеристик и 
повышению чувствительности к атмосферной турбулентности, особенно на малых высотах полета. Последнее затрудняет 
отслеживание траектории конечного этапа захода на посадку при управлении углом тангажа посредством отклонения 
руля высоты. Поэтому более предпочтительным и чаще рассматриваемым вариантом сокращения взлетно-посадочных 
дистанций коммерческих самолетов является повышение несущих свойств крыла в сочетании с набором дополнительных 
технических решений. Значительные успехи в применении численных методов для разработки механизации 
стреловидного крыла магистральных самолетов с высоким уровнем несущих свойств (Cymax  3), включающей 
выдвижной закрылок Фаулера и трехпозиционный предкрылок, позволяют использовать аналогичный подход к 
проектированию механизации крыла новых региональных самолетов. С учетом специфики эксплуатации самолетов на 
пригородных аэродромах рассмотрен комплекс технических решений, предназначенных как для увеличения несущих 
свойств крыла при малых скоростях полета, так и дополнительных мер для сокращения посадочной дистанции. 
Приведены результаты расчетных и экспериментальных исследований предложенных технических решений с оценкой 
эффективности их применения на региональном самолете типа ATR 42-600. 
 
Ключевые слова: региональный самолет, проектирование высоконесущего крыла, управление подъемной силой, крутая 
глиссада, КВП. 
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Introduction 
 

Currently, the leaders in the production of 
regional propeller aircraft are the Franco-Italian 
concern ATR and the Canadian Bombardier 
Aerospace [1]. ATR produces aircraft of the 
ATR42 and ATR-72 series, Bombardier produc-
es aircraft of the Dash 8 Q-400 series. Aircraft of 
both series have a typical configuration with a 
high-mounted wing of increased aspect ratio 
(  12), a narrow cylindrical fuselage, a single-
fin T-shaped tail unit and engines installed under 
the wing [2]. In the absence of tight restrictions 
on runway lengths, their takeoff and landing 
characteristics were not active limitations when 
forming wing layouts. This caused a moderate 
level of wing lifting properties at low flight 
speeds (Cymax  2.5) and increased takeoff and 

landing distances: takeoff – 1107 m, landing – 
966 m (ATR 42-600 aircraft)1. 

The recently observed growing demand for 
air transportation leads to a significant increase 
in the load on hub airports, and, as a result, to the 
delay of many flights. One of the possible solu-
tions to this problem is to relieve large airports 
by transferring regional aircraft service to nearby 
local aerodromes [3, 4]. A necessary condition 
for relieving hub airports is the modernization of 
the infrastructure of existing local airports, as 
well as the construction of new aircraft with 
short takeoff and landing distances. In the short-
term a possible option may also be a moderniza-
tion of existing aircraft in order to improve the 
                                                           
1  ATR 42-600. atr-aircraft.com. Available at: 

https://www.atr-aircraft.com/aircraft-services/aircraft-
family/atr-42-600/ (accessed: 07.12.2023). 
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lifting properties of the wing. The transfer of 
small regional aircraft to local airports will free 
up long runways at hub airports to handle larger 
aircraft and will increase both passenger traffic 
and the capacity of the entire transport system. 

In Russia, with the share of regional air 
transportation estimated at 10% of the entire air 
transport network, one of the key economic tasks 
is to ensure an acceptable transport network in 
the near future. The specific requirements for 
regional aircraft flights for the Russian and Eu-
ropean markets lead to differences in flight range 
and runway lengths [5]. Thus, restrictions on the 
number of airports and aerodromes in operation 
increase the typical flight range to 1500 km, 
against 800 km in Europe. An additional re-
quirement for runway lengths on unpaved aero-
dromes complicates the airframe design and re-
quires an increase in the wing lifting properties 
due to the complexity of the high-lift system. For 
the new regional aircraft being developed, it is 
proposed to ensure takeoff/landing with a maxi-
mum takeoff weight from a runway of up to 
1300 m (airfield class G) and a reduced payload 
by 30% from a runway of up to 1,000 m (airfield 
class D). 

The aerodynamic requirements for the wing 
lifting properties of STOL aircraft, as well as the 
stability and controllability characteristics at low 
flight speeds of the aircraft are considered in 
works [6, 7]. To achieve short takeoff distances, 
the aircraft must either take off at a very low 
speed or use a sufficiently high level of thrust or 
power-to-weight ratio to achieve takeoff speed at 
the required distance. The landing distance re-
duction is achieved due to a short airspace seg-
ment using a steep approach path and minimiz-
ing the landing ground roll at the minimum pos-
sible speed and ensuring maximum deceleration 
using an effective braking system.  

Some airports require steep aircraft approach 
in mountainous areas or in urban environments 
with nearby high buildings. In 2016, Embraer 
certified the Legacy 500 for a steep approach of 
5.5°2, allowing the aircraft to operate at London 
City Airport.  
                                                           
2  Flexjet demonstrates London steep approach with Lega-

cy500. truenoord.com. Available at: 

Taking into account the specifics of aircraft 
operation at local aerodromes, the paper consid-
ers a set of technical solutions for reducing take-
off and landing distances for regional aircraft, 
including: 
 development of new high-lift wing profiles 

that determine the initial Cymax value of an 
aircraft with retracted high-lift system at low 
flight speeds, 

 design of adaptive trailing edge high-lift sys-
tem with integration of flap extension with 
downward deflection at small spoiler angles, 

 design of a simplified version of the leading 
edge high-lift system in the form of a rotary 
slotted Krueger,  

 ensuring a steep approach path with direct 
control of the wing lift (DCL) as a result of 
spoiler deflection, including upward to reduce 
the lifting properties, 

 evaluation of the use of automatic spoiler re-
lease to reduce the landing distance. 
The effectiveness of the proposed technical 

solutions to reduce takeoff and landing distances 
for regional aircraft was assessed by calculations 
on a regional aircraft of the ATR 42-600 type. 
 
Critical parameters affecting aircraft 
takeoff and landing distances 
 

There is a connection between the selection 
of wing parameters based on cruising flight con-
ditions and their subsequent influence on the 
high-lift system design which is necessary to 
achieve the required level of lift-to-drag ratio 
(L/D ratio) of the aircraft in takeoff and landing 
modes. Thus, a wing area reduction has a posi-
tive effect on cruising characteristics, but at the 
same time requires the use of a more complex 
system for increasing the wing lift. 

The requirements for the wing L/D ratio in 
takeoff and landing modes are determined by 
various limitations, such as takeoff and landing 
weight, required runway length, climb gradient 
and approach speed. There are correlations be-
tween the influence of aerodynamic, weight and 

                                                                                               
https://www.truenoord.com/wpcontent/uploads/2023/12/
LARA-December-2023.pdf (accessed: 07.12.2023).. 
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thrust characteristics of the power plant with 
takeoff and landing distances and safe flight 
speed for aircraft flight conditions with deflected 
wing high-lift system. 

A simplified version of the aircraft takeoff 
distance presentation (fig. 1) includes the lengths 
of the takeoff roll (Lr) and the airspace segment 
(Las). The length of the takeoff roll depends on 
the thrust-to-weight ratio ( o/T G ), determined by 
the ratio of the static thrust to the takeoff weight 
at sea level, the takeoff wing loading  
( o /G S ), determined by the ratio of the takeoff 
weight to the wing area, and the takeoff value 

maxCy , which normalizes the aircraft liftoff 
speed from the runway. Aircraft drag ( )Cx  and 
the coefficient of rolling friction (  ) also have 
an effect. The angle of climb, which determines 
the distance required to overcome the obstacle 
clearance height (H), depends on the thrust-to-
weight ratio ( o/T G ), wing loading, aerodynamic 

quality (Q) and takeoff value maxCy , which de-
termines the safe speed at the end of the air leg 
(V = 1.2Vas). The minimum climb gradient () 
must be maintained even in the case of one en-
gine failure. To minimize the takeoff distance, it 
is necessary to maximize the aerodynamic pa-
rameters maxCy  and Q, while the drag and o /G S  
should have minimal values. 

A simplified version of the aircraft landing 
distance (fig. 2) includes the lengths of the air 
leg (Las) and the landing roll (Lr). The approach 
speed (V = 1.3Vas), which determines the de-
scent angle , depends on the landing value 

maxCy , the aerodynamic quality (Q) and the wing 
loading (GL/S). For a steep approach path, the 
descent angle must be greater than the minimum 
value of 3, required by aviation regulations. The 
ground roll is a function of the aircraft speed at 
the moment of touchdown (i.e. maxCy ), and also 
depends on the efficiency of the braking system 
(µb), spoilers for “damping” the wing lift during 
the landing roll and the power plant thrust re-
verser (Тr). To reduce the landing distance, it is 
necessary to maximize the value maxCy , to re-
duce the approach speed, while minimizing the 
values of the aerodynamic quality and the wing 
loading. However, the desire for high aircraft 
drag in the landing configuration may conflict 
with the required climb gradient during the go-
around. 

In addition to the general requirement to en-
sure a high-lift wing in takeoff and landing 
modes, the work [8] indicates the priority of the 
aerodynamic quality value at takeoff and the 
maximum lift coefficient for landing. Also, the 
characteristics of the high lift wing must meet 
the requirements of aircraft controllability at 
high angles of attack. For this purpose, the 
choice of geometric parameters and the position 
of the high lift devices is carried out based on the 
condition of ensuring priority in the occurrence 
and development of flow separation from the 
wing root. The increments of the pitch moment 
for a dive realized in this case reduce the angle 
of attack and restore the favorable nature of the 
flow around the wing. The separation-free nature 
of the flow around the wing tips ensures that the 

 
 

Fig. 1. Main sections of the take-off distance 
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aircraft remains controllable in roll and elimi-
nates wing stall.  

The aircraft ability to be operated on short 
runways is also associated with ensuring the 
characteristics of safe controlled flight at low 
speeds. The minimum value of safe aircraft 
speed with deflected high lift devices is deter-
mined by the requirement to ensure the neces-
sary efficiency of controls, including in critical 
flight modes. The first limitation on the value of 
minimum speed is the lateral and directional 
controllability of the aircraft, especially in the 
case of one engine failure. The second is longi-
tudinal control at high lift coefficient values of 
the aircraft wing (Су 5 – STOL aircraft), which 
requires both an increase in the efficiency of the 
longitudinal control devices and the use of ener-
gy control methods. 
 
Methodology for assessing 
the aerodynamic performance of 
the wing and aircraft takeoff 
and landing distances  
 

The initial stage of designing high-lift system 
and assessing its effectiveness from the stand-
point of the aircraft lifting properties and takeoff 
and landing distances is usually carried out un-
der conditions of a limited amount of infor-
mation on the wing configuration. The approach 

used to assess the lifting properties of the wing 
and the aircraft takeoff and landing distances is 
based on the semi-empirical methods given in 
study [9] for the conceptual design stage of the 
aircraft. 
 
Estimation of CYmax values of the wing 
 

For wing configurations with aspect ratio 
  8, low sweepback and relative profile thick-
ness c  9% the wing value Cymax_lan in the land-
ing configuration at low flight speeds (М  0.2) 
is determined as the sum Cymax_w of the wing 
values in the cruising configuration and the wing 
increment ΔCymax_lan from the deflection of the 
high-lift devices 

 
 Cymax_lan = Cymax_w  + ΔCymax_lan. (1) 

 
The value Cymax_w is determined as half of 

the sum of the profile values Cymax in the basic 
wing sections (root and tip) with corrections to 
account for the influence of the 3-dimensionality 
of the wing flow (coefficient K) and the sweep-
back estimated by the quarter chord of the wing  
( 1/4cos(χ ) ) 

 
 𝐶𝑦௠௔௫ ௪ ൌ 𝐾 ቀ

஼௬ౣ౗౮. ೝ.౦౨ ା ஼௬ౣ౗౮. ౪.౦౨

ଶ
ቁ cosሺ χభ

ర
ሻ.  (2) 

 

 
 

Fig. 2. Main sections of the landing distance 
 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 27, № 05, 2024
Civil Aviation High Technologies Vol. 27, No. 05, 2024
 

56 

To estimate the increment of the lifting prop-
erties of the wing in the landing mode  
(ΔCymax_w), two-dimensional calculations of the 
flow around the wing sections with the high-lift 
devices retracted and deflected by the flow of 
viscous compressible gas are used within the 
framework of the Navier-Stokes equations aver-
aged over Reynolds. 

 
𝛥𝐶𝑦௠௔௫.௪ ൌ 𝐾 ⋅ 𝛥𝐶𝑦௠௔௫ ⋅ ቀ

ௌೞ೐ೝ.೑೗.

ௌೢ
ቁ ⋅ cos 𝜒௦௪.௙௟.(3) 

 
where maxCy  – Cymax increment of wing sec-
tions from deflection of high lift devices, 

Sser.fl. – relative wing area served by flaps, 
cos χsw.fl. – sweepback of flap leading edge. 
The described method of estimating Cymax 

values is applied to the wing of ATR 42-600 air-
craft (fig. 3), in the configuration of which clas-
sic NACA430 series profiles with relative thick-
nesses of c = 18% (root) and 13% (tip) are in-
stalled. A double-slotted rotary flap with a fixed 
deflector and deflection angles is used as high 
lift devices of the trailing edge: 
 f = 15 – takeoff, 
 f = 25 – approach for landing, 
 f = 35 – landing. 

 

 
 

Fig.3. Layout diagram of the ATR 42-600 aircraft 
 

The evaluation of the lifting properties of the 
wing in the landing configuration (f = 35) is 
performed on the basis of the cruising value of 
the coefficient CYmax = 1.57 and the calculated 
increment of the coefficient CYmax = 1.0 from 
the deviation of the high lift devices in the base 
sections of the wing, obtained in consideration 
with the wing area Sser.fl./ Sw = 0.64 served by the 
flaps and the small sweep angle of their leading 
edge. A similar increment CYmax = 0.49 in the 
takeoff configuration (f = 15) is determined 
from the condition of the linear nature of its 
change with regard to small and moderate de-
flection angles (f < 30). The maximum level of 
values of the lift coefficient of the double-slotted 
rotary flap is realized at deflection angles  
f = 45…50 with a nonlinear nature of behavior. 

Thus, the predicted level of values Суmax of 
the wing of the regional aircraft ATR 42-500 in 
takeoff and landing modes can be: 
 Cymax_TO = 1.99, 
 Cymax_lan = 2.47. 
 
Estimation of takeoff and landing distances 
 

The methodology for estimating the takeoff 
distance to an altitude of 35 ft (10.7 m), present-
ed in work [9], is based on the use of a simple 
combination of three key aircraft characteristics 
to determine the takeoff distance: wing loading 
(G/S)TO, weight-to-power ratio (G/S)TO and 
takeoff value of the coefficient Суmax (CLmaxTO). 

 
𝐿௧ௗ ൌ ሺ𝐺 𝑃⁄ ሻ்ை ሺ0.0773 ⋅ 𝜎 ⋅ 𝐶𝑦௠௔௫ ்ை ⋅ 𝐹்ைሻ⁄ , 
ft   (4) 

 
where  () – the ratio of air density under take-
off conditions to the values at sea level under 
standard conditions t = 15 and p = 760 mm Hg 
( = 1), 

FTO (N) – the ratio of takeoff power to the 
takeoff values at sea level (FTO = 1) 
ТО – an index denoting the take-off (take-off) 
value of the ratio of the quantities indicated 
in brackets. 
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Piloting techniques, aerodynamic drag and 
friction at takeoff are indirectly taken into ac-
count by the averaged empirical coefficient in 
formula (4). 

The values of the variables in equation (4) 
are given in the British unit system. Taking into 
account the relationships 1 lb = 0.4535 kg and 
1 ft = 0.30487 m, formula (4) takes the form (5) 

 
 𝐿௧ௗ ൌ 1.78 ሺீ೚ ௌ⁄ ሻ

ሺேబ ீ⁄ బ ∙஼௬೘ೌೣ∙ ୼ ∙ேഥ
 , m.  (5) 

 
The required runway length at takeoff for 

aircraft certified according to aircraft airworthi-
ness standards-25 is determined by multiplying 
the takeoff distance by a safety factor of 1.15. 

The landing distance is largely determined by 
the wing loading, which affects the approach 
speed and, according to aircraft airworthiness 
standards-25, must exceed the stall speed by at 
least 1.23 times for transport category aircraft. 
The approach speed, in turn, determines the 
landing speed, which must be “reduced” during 
the landing roll before the aircraft stops. Kinetic 
energy and, consequently, braking distance de-
pend on the square of the landing speed and the 
efficiency of the aircraft braking system. 

In work [9], expression (6) is presented for 
estimating the landing distance of an aircraft, 
based on the use of the two key aircraft charac-
teristics: the wing loading and Cymax coefficient 
(

LmaxCy ) in the landing configuration. 
 

 
L

l
L 0,

max

180 ft
GL L
S Cy

            
,  (6) 

 
where Gl/S – wing loading, 

LmaxCy  – Суmax coefficient in the landing 
configuration, 

aS  – air leg length from a height of H = 15 ft. 

aS  = 100 ft (305 m) for the glide path angle 
 = 3 and 450 ft (137 m) for  = 7. 
() – the ratio of air density under landing 
conditions to the values at sea level under 
standard conditions t = 15 and p = 760 mm 
Hg ( = 1). 
Taking into account the previously given re-

lations between the British and technical systems 
of measurement units, formula (6) takes the 
form (7) 

 
 𝐿௅.ௗ. ൌ 5 ⋅ ቀ ீಽോௌ

஼௬೘ೌೣ.ಽ⋅௱
ቁ ൅ 𝐿௔௦, m  (7) 

 
For most propeller-driven ATR aircraft, land-

ing requirements must be met with a landing 
weight close to the takeoff value. A numerical 
estimate of the accuracy of determining takeoff 
and landing distances for the ATR 42-600 air-
craft using the described methodology was car-
ried out using the data given in Table 1 and a 

Table 1
Characteristics of the ATR 42-600 aircraft with the original wing 

 
Standard configuration 48 seats 

Engines Pratt & Whitney Canada 
Takeoff power, hp 
Propeller (AP) Hamilton Standard 
Number of blades 
Propeller diameter, m 
Maximum takeoff weight (MTOW), kg 
Maximum landing weight (MLW), kg 
Takeoff distance (MTOW, MCA, SL*), m 
Landing distance (MPW, MCA, SL), m 

PW127M 
2  2400 

568F 
6 

3.93 
18600 
18300 
1107 
966 

*SL – sea level. 
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wing area of S = 54.5 m2 (fig. 3), taken from the 
work3. 

The main parameters of the aircraft layout, 
the calculated values of the Cymax coefficients 
and the corresponding takeoff and landing dis-
tances, as well as the required runway length, 
determined on the basis of European standards 
(safety factor 1.43) for turboprop aircraft4, are 
given in Table 2. 

The calculated values of the aircraft takeoff 
and landing distances (1177 and 985 m) are gen-
erally consistent with the similar characteristics 
of the aircraft (1107 and 966 m) given in Ta-
ble 1. 
 
Results and discussion 
 

To relieve large airports by transferring re-
gional aircraft service to nearby local aero-
dromes requires the development of a new gen-
eration of aircraft with short takeoff and landing 
distances (STOL). The set of technical solutions 
considered in the work for reducing takeoff and 
landing distances for regional aircraft includes: 
 aerodynamic design of a high-lift wing, 
 analysis of the effect of spoilers on wing lift 

control during landing approach, 

                                                           
3  ATR 42-600. atr-aircraft.com. Available at: 

https://www.atr-aircraft.com/aircraft-services/aircraft-
family/atr-42-600/ (accessed: 07.12.2023). 

4  Appendix 4 to Opinion No 02/2019. EASA. Available 
at:https://www.easa.europa.eu/en/downloads/71568/en 
(accessed: 07.12.2023). 

 analysis of the effect of spoilers on the aero-
dynamic performance of an airplane model 
during a run, 

 evaluation of the effectiveness of the consid-
ered technical solutions for reducing takeoff 
and landing distances of a regional aircraft 
ATR 42-600 type. 

 
Aerodynamic design of a high-lift wing 
 

Expanding regional aircraft runway lengths, 
ensuring their use at a larger number of airfields, 
is one of the important tasks currently consid-
ered in the development of new aircraft configu-
rations. Aerodynamic parameters directly affect-
ing the flight range and runway lengths are cruis-
ing aerodynamic quality and available values of 
maximum wing lift coefficients in takeoff and 
landing configurations. With the selected wing 
geometry, the free parameters that affect the 
cruising quality and lifting properties of the wing 
are the geometric parameters of the wing airfoils 
(sections) and high lift devices. According to the 
significance of influence, these parameters are 
the second most important factor after the choice 
of the wing planform.  

The paper presents the aerodynamic design 
of the wing high lift devices of a regional pro-
peller-driven aircraft with the value level  
Cymax  3.3, including: 
 the use of a new A18 root profile (c = 18%) 

with an increased level of lifting properties 
and satisfactory values of drag and pitching 
moment in cruise flight, 

Table 2
Calculated values of Cymax and take-off and landing characteristics of the ATR 42-600 aircraft 

 
Takeoff wing loading (Go/S), kg/m2 341.3 
Power-to-weight ratio (No/Go), hp/kg, 0.258 
Cymax coefficient (takeoff) 1.99 
Takeoff distance (Lt.d), m 1177 
Landing wing loading (Glan/S), kg/m2 335.8 
Cymax coefficient (landing) 2.47 
Landing distance (Ll.d), m 985 
Required runway length (Lr = 1.43 Ll.d), m 1408 
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 design of adaptive trailing edge high lift de-
vices, 

 design of a simplified version of the wing 
leading edge high lift devices, including a slot-
ted Krueger.   
To meet the complex requirement for high 

lifting properties of the wing, the previously de-
veloped A18 root airfoil was used [10]. Figure 4 
shows the geometry of the A18 airfoil, which is 
characterized by a thickened rounded nose with 
an increased radius of mating with the contour of 
the upper surface of the airfoil and a small radius 
of mating with the contour of the lower surface. 
The front positions along the profile chord of 
maximum concavity and thickness are supple-
mented by a small “cut” of the lower surface at 
the end of the profile, reducing balancing losses. 

The noted features of the root airfoil geome-
try provide a rounded (peak-free) pressure distri-
bution shape in the nose section at elevated an-
gles of attack, which, in combination with the 
remaining declared profile parameters deter-
mined using the PARSEC method [11], contrib-

utes to the attached flow around the upper sur-
face up to the values of the coefficient Су 
(СL  1.2). The subsequent smooth development 
of separation with an increase in the angle of at-
tack ensures the achievement of high values of 
the coefficient Су at low flight speeds 
(Суmax  1.9; fig. 5). 

With a moderate value of the pitching mo-
ment Cm (mz = 0.063;  = 0), the A18 airfoil 
has an advantage in the value of the Cymax coef-
ficient equal to 8% and 14.5%, compared to the 
well-known root profiles MS(1)-0318 and 
NACA 43018 (fig. 6), installed in the wing con-
figurations of a number of regional aircraft.  

The first of the specified profiles was used in 
the root sections of the wing configurations of 
the regional aircraft Saab 340, Saab 2000 and 
Let L-610, a modification of the second is in-
stalled in the wings of the ATR 42 and ATR 72 
aircraft.  

The speed characteristics of the A18 profile 
(Cx = f(M); fig. 7) correspond to the shock-free 
pressure distribution on the upper surface up to 

 
 

Fig. 4. Geometry of A18 root airfoil 
 
 

 
 

Fig. 5. Design characteristics of the A18 airfoil determined by the VISTRAN program [12] 
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the Mach number M  0.5 (Су  0.7). This value 
of the Mach number corresponds to the maxi-
mum cruising speed Vcr.max = 556 km/h of the 
ATR 42-600 aircraft, realized with the calculated 
value Сyw  0.45 (H = 7.2 km). 

To increase the wing lift and reduce the take-
off and landing distances of a regional aircraft, 
an effective leading and trailing edges control 
surfaces have been developed (fig. 8), including 

an adaptive version of the Fowler flap and a slot-
ted Kruger.  

Adaptation of the high lift devices in takeoff 
and landing flight modes is achieved by integrating 
the extension of a single-slotted flap with a down-
ward turn of the spoiler at small angles. The results 
of a large cycle of studies of the adaptive flap vari-
ant in the TsAGI wind tunnel, published in work 
[13], showed its increased efficiency, equivalent to 

 
 

Fig. 6. Comparison of wing root airfoils characteristics 
 
 

 
 

Fig. 7. Effect of Mach number on airfoil drag 
 
 

 
 

Fig. 8. High-lift system of the wing root section 
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an increase in the number of links of a convention-
al flap by one link. The downward deflection of 
the spoiler provides both a preliminary turn of the 
flow in front of the flap and adjustment of the gap 
size between the trailing edge of the main part of 
the wing and the flap tip for all operating positions, 
including small deflection angles. Variation of the 
gap size in the landing configuration can also be 
used to control the wing lift and the approach angle 
without changing the aircraft attitude.  

The adaptive version of the trailing edge con-
trol surfaces, including the integration of spoilers 
deflected downwards at small angles with the 
flap rotation function, is used in the wing con-
figurations of the new long-haul aircraft (LHA) 
Boeing B 787 [14] and Airbus A350XWB [15]. 
Both aircraft are based at airports with a runway 
length of more than 2700 m. The significant re-
duction in the complexity and weight of the trail-
ing edge control surfaces achieved in this case 
leads to deterioration of the lifting properties of 
the wing in takeoff and landing modes compared 
to the classic version of the trailing edge control 
surfaces, including a retractable Fowler flap.  

The use of only the adaptive version of the 
flap with a high increment of lift in the linear sec-
tion is clearly insufficient to achieve the target 
value of the wing Cymax coefficient of 3.3 in the 
landing configuration; leading edge controls are 
necessary. The retractable slats currently used in 
swept wing configurations have complex exten-
sion kinematics (along curved guides) and are far 

from optimal in terms of lifting properties and 
drag. The small curvature of the centerline and 
the presence of a sharp protrusion (“vortex gener-
ator”) on the lower surface make it difficult to 
obtain high Cymax values of the wing in the land-
ing configuration. Giving the slat a streamlined 
shape as a result of its location in a well on the 
lower surface of the wing leading edge and using 
simple extension kinematics by rotating the hinge 
relative to the fixed position allow it to be consid-
ered as an alternative option for wing leading 
edge controls. The test results of an improved slat 
with a chord of 12.7% presented in work [16] 
showed its significant advantage in aerodynamic 
performance of the wing model compared to the 
retractable slat with a chord of 15 %. In this pa-
per, instead of the previously used name “im-
proved slat”, the more well-known and frequently 
used name – slotted Krueger – is adopted.  

Calculations of the two-dimensional flow 
around a power-driven airfoil in a landing con-
figuration with deflected leading and trailing 
edge control surfaces were carried out within the 
framework of the Reynolds-averaged Navier-
Stokes equations. The use of a slotted Krueger 
with increased lifting properties made it possible 
to reduce the effective angle of attack of the 
main airfoil due to the flow slope behind the flap 
and to ensure a favorable flow pattern around the 
high-lift system to greater values of the angle of 
attack compared to the previously considered 
similar configuration without a flap (fig. 9). 

 
 

Fig. 9. Effect of the Kruger flap on the wing root section aerodynamic performance (f = 35; М = 0.11; Re = 3.910Р) 
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The results of the root profile tests with adap-
tive trailing edge controls and the Krueger flap, 
conducted in the T-102 wind tunnel in the wing 
section configuration, showed increases in the 
critical angle of attack w  5.5 and the Суmaх 
coefficient (Суmax  0.42) from the use of the 
flap. The maximum value Суmax of the model in 
the landing configuration was 3.73 (fig. 10). 

The upward deflection of the spoiler reduces 
the concavity of the main part of the wing and in-
creases the size of the gap between the trailing 
edge of the main profile and the flap nose. This 
leads to a decrease in the lifting properties of the 
entire high-lift system both in the linear section 
and in the area of critical angles of attack (fig. 11). 
The lifting properties of the model in the landing 
configuration with a spoiler deflection angle of 
−30 (Cymax  1.6) are close to similar values of 

the model with the original profile. A decrease in 
the lifting properties of the wing also contributes to 
the creation of an increment in the pitching mo-
ment for pitching up and an increase in drag. 
 
Estimation of takeoff and landing 
distances of the ATR 42-600 type 
aircraft with a high-lift wing 
 

The assessment of the lifting properties of the 
ATR 42-600 aircraft wing, carried out on the 
basis of the results of calculated and experi-
mental studies of the high-lift wing, showed the 
following level of increments of the wing in 
takeoff and landing configurations: 
 Суmaх_TO = 0.94 (f = 18; f. Кr = 150), 
 Суmaх_L = 1.79 (f = 45; f. Кr = 140). 

 
 

Fig. 10. Wind tunnel tests results of the wing section with a new root airfoil and effective high-lift system 
 
 

 
 

Fig. 11. Effect of the spoiler deflection angle on the model aerodynamic performance with adaptive flap (f = 45) 
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The predicted level of values of the coeffi-
cient Суmax of the wing with a modified profile 
and high lift devices, obtained according to the 
previously described method, can be: 
 Суmaх = 1.79 – cruising configuration, 
 Суmaх = 2.74 – takeoff configuration, 
 Суmaх = 3.32 – landing configuration 

The increase in the Cymax values of the wing 
in takeoff (Cymax = 40.5 %) and landing 
(39.4 %) modes, obtained as a result of using the 
new wing profile and high lift devices, made it 
possible to significantly reduce the calculated 
values of the aircraft takeoff and landing dis-
tances and the required runway lengths (tab. 3), 
determined with regard to the safety factors of 
1.15 (takeoff) and 1.43 (landing) for the declared 
takeoff and landing values of the aircraft weight, 
equal to 18,600 kg and 18,300 kg, respectively 
(see Table 1). 

The noticeable differences in the takeoff and 
landing distances and required runway lengths of 
the ATR 42-600 aircraft, obtained with the same 
mass and thrust values of the aircraft characteris-
tics, are due to the differences in the lifting prop-
erties of the two wing variants (Cymax). 

In accordance with the methodology used to 
evaluate the takeoff and landing distances of the 
aircraft, the resulting reduction in the takeoff dis-
tance corresponds to the level of the Cymax in-
crement of the wing, while for the landing dis-
tance, where the Cymax value affects only the 
length of the landing section, the reduction was 
only 16.6%. However, a significant increase in 
the lift coefficient value during the landing ap-
proach (Cyl.a.= Cymax /1.232), as well as the ex-

pected increase in drag in the landing configura-
tion, can be used for a steep approach for landing 
in order to reduce the length of the air leg and 
the negative impact of noise on neighboring res-
idential areas of the local airport. 

A comparison of the landing approach speed 
of the ATR 42-600 aircraft with the developed 
high-lift wing with the landing approach speed 
values (Vl.a.) of known civil and military aircraft 
given in work [6] is shown in Figure 12.   

 

 
 

Fig. 12. Approach speeds for civil and military aircraft 
 
The dependence of the landing approach an-

gle () on the ratio of drag (X) to lift (Y), as well 
as on engine thrust (T) and aircraft weight (G), 
given for the condition V = const, 

 

 1sin( ) X T T
Y G K G

    . (5) 
 

Table 3
Comparison of the performance of an ATR 42-600 aircraft type  

with the original and high-lift wings 
 

 Initial wing configu-
ration 

Improved wing profile and 
high lift devices 

 
Cymax 

Takeoff Landing Takeoff Landing 
1.99 2.47 2.74 3.32 

Vs, m/с 52.3 46.6 40.1 35.5 
Cyl.a.  1.63  2.19 

Vl.a., km/h  206.5  157 
Distance, m 1177 984.5 860 810 

Runway length, m 1354 1408 989 1158 
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makes it possible to use the increase in aircraft 
drag with deflected high lift devices and engine 
thrust control for a steep approach. 

To control an aircraft when flying along a 
steep glide path, a direct lift control system 
(DLCS) is also required, with the help of which 
it is possible to change the descent rate without 
changing the aircraft orientation in space. At the 
same time, to ensure good visibility and elimi-
nate the leveling mode during landing, the wing 
must have high values of the lift coefficient at 
small pitch angles [6]. 

The devices that allow the wing lift to be 
controlled during landing include high-speed 
flaps and multifunctional spoilers used in con-
junction with the aircraft longitudinal controls. 
A previous study of the effectiveness of external 
spoilers on a light transport aircraft model in a 
landing configuration showed that their deflec-
tion by an angle of af = −25 leads to a decrease 
in aerodynamic quality and Cymax by an average 
of 11%. A greater effect can be achieved by de-
flecting internal spoilers.  
 
Evaluation of takeoff and landing 
distances of the ATR 42-600S aircraft 
type with the original wing 
aerodynamics 
 

In 2020 the regional aircraft manufacturer 
ATR announced its intention to launch a new 
version of the ATR 42-600S aircraft (fig. 13), 
capable of taking off and landing on a runway 
with a length of 800 m5. The introduction of a 
                                                           
5  ATR 42-600S. atr-aircraft.com. Available at: 

https://www.atr-

new version of the STOL aircraft should expand 
its capabilities for operation at a larger number 
of airfields with a runway length not exceeding 
1000 m. Thus, ATR intends to enter the market 
of 19-seater aircraft with a projected demand of 
more than 500 aircraft. 

Providing short takeoff and landing distances 
is expected to be achieved by implementing a 
number of modifications to the basic model of 
the ATR 42-600 aircraft, including: 
 replacement of the original Pratt & Whitney 

Canada PW127 engines (2400 hp) with a more 
powerful PW120XT-L series (2750 hp) with 
greater takeoff thrust, 

 a new braking system with automatic exten-
sion of spoilers during takeoff, 

 increased flap deflection angle during takeoff 
from 15 to 25, 

 increased area of the vertical tail and rudder to 
counteract the yaw moment in the event of en-
gine failure, 

 rudder deflection to counteract the yaw mo-
ment in the event of engine failure. 
In accordance with the concept adopted by 

the developer, the STOL mode also assumes a 
reduction in the maximum takeoff weight of the 
aircraft from Go = 18,600 kg to 16,032 kg as a 
result of reductions in payload (coefficient 0.7) 
and flight range to 200 NM (370.4 km). The 
landing weight of the aircraft, taking into ac-
count 5% of the remaining fuel from the takeoff 
value of 577 kg, is estimated at 15,484 kg. 

The expected takeoff and landing perfor-
mance of the modified ATR 42-600S aircraft, 

                                                                                               
aircraft.com/wpcontent/uploads/2022/06/ATR_Fiche42-
600S-3.pdf (accessed: 07.12.2023). 

 
 

Fig. 13. Photo of the ATR 42-600S (STOL) aircraft 
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taken from the official data of the developer, are 
given in Table 4. 

With the specified aerodynamics of the ATR 
42-600S aircraft for the takeoff flap position 
(f = 25, Сymax  2.24) and adjusted weight 
characteristics, the following calculated values 
of takeoff and landing distances and required 
runway lengths were obtained: 
 takeoff – LT.D = 683 m (LRWY = 1.15, 

LLD = 786 m), 
 landing – LLD = 707 m (LRWY = 1.43, 

LLD = 1011 m). 
When calculating the landing distance, the 

average statistical reduction in the takeoff dis-
tance was taken into account when using the 
braking system with the spoilers extension on 
the roll6, which allows reducing the run section 
by 30 % (Lrun = −173 m). 

An additional reduction in the landing dis-
tance and required runway length is possible 
when landing on a steep glide path with an ap-
proach angle exceeding the fixed value of 3 for 
Instrument Landing Systems. Currently, an in-

                                                           
6  FSF ALAR Briefing Note 8.3. Landing Distances. 

flightsafety.org. Available at: 
https://flightsafety.org/files/alar_bn8-3-distances.pdf 
(accessed: 07.12.2023). 

creased approach angle is used at a number of 
airports, for example, at London City Air-
port [9].  

The increase of the approach angle for the 
ATR 42-600S aircraft from 3 to 5.5 additional-
ly reduces the air leg length by Las = −131 m 
and the landing distance to 576 m, providing a 
calculated value of the required runway length of 
824 m, close to the declared value of 810 m 
(tab. 4). 
 
Evaluation of takeoff and landing 
distances of the ATR 42-600 aircraft 
type with improved wing aerodynamics 
 

A similar assessment of takeoff and landing 
distances was carried out for the ATR 42-600 
aircraft using the calculated values of the Суmax 
coefficient of the wing with modified profiling 
and high lift devices in takeoff and landing 
modes. Increasing the wing lifting properties to 
the values of Суmax = 2.74 – takeoff configura-
tion and Суmax = 3.32 – landing configuration 
allows, while maintaining the initial weight data 
of the aircraft, to ensure the following estimated 
takeoff and landing characteristics: 

Table 4
Take-off and landing performance of the modified ATR 42-600S aircraft 

 
Pratt & Whitney Canada engines 
     Takeoff power, hp 
Weights 
     Maximum takeoff weight (MTOW), kg 
     Maximum landing weight (MLW), kg 
     Maximum weight without fuel, kg 
     Empty weight, kg 
     Maximum payload weight (PL), kg 
     Maximum fuel weight, kg 
Aerodrome characteristics 
Takeoff distance, m (under the following conditions): 
    - Takeoff weight for a flight of 370.4 km (70% PL, ISA, SL) 
    - Takeoff weight for a flight of 555.6 km (PLmax, ISA+10, SL) 
Landing distance, m (under the following condition): 
    Takeoff weight for a flight of 370.4 km (70% PL, ISA, SL) 
Standard flight range, km 
    Fuel weight, kg 

PW127XT-L 
2  2750 

 
18600 
18300 
17000 
11850 
5150 
4500 

 
 

800 
920 

 
810 

370.4 
577 
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 takeoff – LT.D = 750 m (LRWY = 1.15, 
LLD = 862 m),  

 landing – LLD = 811 m (LRWY = 1.43, 
LLD = 1159 m). 
The use of spoilers on the landing roll 

(Lrun = −173 m) and steep approach for landing 
 = 5.5 (Las = −131 m) significantly reduces 
the landing distance and the required runway 
length to the values of LLD = 528 m and 
LRWY = 1.43, LLD = 755 m. 

To meet the runway length requirement at 
takeoff, an increase in the lifting properties of 
the wing in the takeoff configuration was con-
sidered by increasing the flaps angle from 18 to 
25. Most high-lift devices of the trailing edge of 
regional aircraft have the ability to select several 
discrete high-lift device deflection angles during 
takeoff, depending on the takeoff weight and the 
available runway length. An increase in the flap 
angle leads to an increase in the Cymax values of 
the wing, a decrease in the stall speed Vs and, 
accordingly, the takeoff roll length. However, 
the accompanying increase in drag and decrease 
in aerodynamic quality can lead to an increase in 
the length of the air leg. It can also be difficult to 
meet the airworthiness standards for the climb 
gradient value on the second leg, especially with 
a failed engine. 

 
 sin / /T G X Y  . 

 
A rational choice of the takeoff configuration 

of the high-lift devices depends on the takeoff 
weight and consists in finding the optimal com-
promise between maximum lift and aerodynamic 
quality. 

The expected Cymax value of a high-lift wing 
from changing the flap angle from 18° to 25°, 
determined on the basis of the calculated Cymax 
values for takeoff and landing configurations, 
may be 2.91. This allows us to come significant-
ly closer to meeting the runway length require-
ment (Las = 706 m; LRWY = 1.15 LLD = 811 m) 

A similar effect on reducing the takeoff dis-
tance can also be achieved by reducing the initial 
takeoff weight of the aircraft from 18,600 kg to 
17,251 kg by reducing the payload weight by 
26% or the flight range. In this case, the calcu-

lated values of the aircraft takeoff performance, 
while maintaining the flap angle of 18, will 
meet the basing requirement of an ATR 42-600S 
aircraft on a runway no longer than 800 m, 
achieved with a smaller reduction in payload and 
a greater flight range, relative to the ATR 42-600 
aircraft (Las = 696 m; LRWY = 1.15 LLD = 800 m). 

Of the two considered options for reducing 
the takeoff distance of an ATR 42-600 aircraft, 
the option with an increase in the lifting proper-
ties of the wing by Суmax = 0.172 or by 6.3% 
relative to the initial value Суmax = 2.74 is more 
preferable. The latter can be achieved by opti-
mizing the geometric parameters and positions 
of the considered wing high lift devices with a 
minimum increment of profile drag. 
 
Conclusion 
 

Two approaches were considered to reduce 
takeoff and landing distances of regional aircraft. 

The first, proposed by the Franco-Italian con-
sortium, included replacing the original ATR 
42-600 engines with more powerful 
PW120XT-L series (2 × 2750 hp), increasing the 
flap angle during takeoff to 25°. A new braking 
system was also developed and the takeoff 
weight was reduced to 16,032 kg by reducing the 
payload and the flight range to 370.4 km. 

The proposed modifications of the ATR 
42-600 aircraft made it possible to reduce the 
takeoff distance to Las = 683 m (LRWY = 786 m), 
however, in the landing configuration, an addi-
tional increase in the approach angle from 3 to 
5.5 is required, which makes it possible to re-
duce the landing distance from 707 m to 576 m 
(LRWY = 824 m). 

In the second approach, the main attention 
was focused on increasing the wing lift. The de-
velopment of new wing airfoil with an increased 
lifting properties, as well as the design of effec-
tive high lift devices, made it possible to signifi-
cantly increase the level of the Cymax coefficient 
values of the regional aircraft wing to the follow-
ing values: 
 cruise configuration – Cymaх = 1.79, 
 takeoff configuration – Cymaх = 2.74, 
 landing configuration – Cymaх = 3.32, 
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which significantly exceed similar Cymax values 
of the ATR 42-600 aircraft wing with a double-
slotted rotary flap: 1.57, 2.0 (f = 15) and 2.47 
(f = 35). 

The achieved level of lift values, as well as 
the use of spoilers during takeoff roll and a steep 
landing approach ( = 5.5), provide a reduction 
in the landing distance of the ATR 42-600 air-
craft to LLD = 528 m (LRWY = 755 m). It is im-
possible to meet the requirement for the runway 
length during takeoff with the initial engine power 
(2 × 2400 hp) (Las = 808 m; LRWY = 930 m).  
The considered increase in engine power to  
N = 2 × 2750 = 5500 hp (ATR 42-600S aircraft), 
as well as increase of the flap angle to 25 
(Суmax = 0.172) made it possible to come clos-
er to meeting the runway length requirement  
(Las = 706 m; LRWY = 811 m) while maintaining 
the original data of the ATR 42-600 aircraft. 
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Аннотация: Настоящая работа посвящена рассмотрению основных принципов построения структуры и алгоритмов 
систем управления полетом конвертопланов на примере винтокрылых летательных аппаратов V-22 Osprey и AW609. 
Приводится краткий обзор летно-технических характеристик конвертопланов. Приведены характерные коридоры 
конвертации на примере конвертопланов XV-15 и AW609. Рассмотрены принципы построения систем управления 
конвертопланов V-22 и AW609. Перечислены цели проектирования автоматической системы управления конвертируемого 
летательного аппарата. Подробно рассмотрена структура системы управления. Рассмотрены принципы построения законов 
управления для нормального (Normal Mode) и прямого (Direct Mode) режимов работы. Рассмотрены схемы гидравлических 
систем для привода исполнительных органов управления. Даны примеры построения структур основных систем 
управления конвертопланов V-22 и AW609 с тройным резервированием. Приведены основные характеристики законов 
управления конвертопланов. Рассмотрены основные функции автоматических систем управления конвертопланов. 
Рассмотрены методы обеспечения высокой надежности системы управления полетом, способы снижения нагрузки на 
экипаж с целью обеспечения соответствия нормативным требованиям пилотажных характеристик конвертоплана V-22. 
Рассмотрены особенности построения системы управления полетом и требования к законам управления конвертоплана 
AW609, которые позволяют улучшить пилотажные характеристики, снизить нагрузку на экипаж и повысить надежность 
системы управления. В качестве примера приведен вариант синтеза алгоритмов автоматической системы управления 
(автопилота) легкого конвертоплана для всех режимов полета (вертолетного, самолетного и переходного). Показана 
возможность использования относительно простых алгоритмов и структуры системы автоматического управления в 
процессе полета и при переходе между режимами вертолетный – самолетный – вертолетный.  
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Abstract: This study describes the main structure and algorithm development principles of flight control systems for tiltrotor 
aircraft using the example of rotary-wing aircraft V-22 Osprey and AW609. A brief overview of convertiplane performance is 
provided. Typical conversion corridors are given using the example of convertiplanes XV-15 and AW609. The principles of V-22 
and AW609 tiltrotor control system development are described. The design objectives of the automatic control system of the 
convertible aircraft are listed. The structure of the control system is discussed in detail. The development principles of control laws 
for Normal and Direct operational modes are described. Hydraulic power supply systems for control actuators are considered. 
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Examples of the main control system architecture with triple redundancy for V-22 and AW609 convertiplanes are given. Main 
characteristics of tiltrotor control laws are given. Main functions of tiltrotor automatic control systems are described. Methods for 
ensuring high reliability of the flight control system, ways to reduce crew workload in order to ensure compliance with the 
regulatory requirements of V-22 tiltrotor handling qualities are considered. Features of AW609 tiltrotor flight control system 
development, requirements for control laws which make it possible to reduce crew workload, improve handling qualities and 
increase the reliability of the control system are considered. As an example, the automatic flight control system (autopilot) 
algorithm synthesis of a light tiltrotor for all flight modes (helicopter, aircraft and conversion) is given. The possibility of using a 
relatively simple algorithms and structure of automatic control system during the flight and conversion between the helicopter – 
aircraft – helicopter modes is shown. 
 
Key words: tiltrotor, control laws, fly-by-wire control, algorithms, flight control system, automatic control system, mathematical 
model of flight dynamics, urban air mobility. 
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Введение 
 

Научно-исследовательские и опытно-кон-
структорские работы по преобразуемым в 
полете винтокрылым летательным аппара-
там – конвертопланам, проводимые с начала 
50-х гг. прошлого века в ведущих авиацион-
ных державах мира (прежде всего в США и 
Европе), завершились созданием ряда экспе-
риментальных и серийных машин (XV-3, 
XV-15, Bell/Boeing V-22 Osprey, V-280 Valor, 
AgustaWestland AW609). В настоящее время 
конвертопланы применяются в авиации во-
енного назначения (Bell/Boeing V-22 Osprey, 
V-280 Valor), и вскоре планируется начало их 
эксплуатации в гражданской авиации (Agu-
staWestland AW609). Летательные аппараты, 
построенные по такой схеме, в будущем мо-
гут быть использованы как в пилотируемом, 
так и в беспилотном вариантах, в том числе в 
качестве аэротакси для перевозки пассажиров 
или для специализированного применения 
различными городскими службами, включая 
полицию, скорую медицинскую помощь и 
пожарную охрану.  

Построение структуры и синтез алгорит-
мов работы систем управления конвертопла-
нов является сложной многопараметрической 
задачей в силу сочетания у таких летатель-
ных аппаратов режимов полета как вертоле-
тов, так и самолетов. Научные исследования 
в области конструкции, аэродинамики, дина-
мики полета и систем управления конверто-
планов с поворотными на 90° несущими вин-
тами проводятся в России [1–4] и за рубе-

жом [5–24] уже несколько десятилетий. Боль-
шой объем научных исследований в области 
динамики полета и систем управления кон-
вертопланов проводился в США на этапе 
разработки аппаратов XV-15 [12, 13] и V-22 
Osprey [14–16].  

Благодаря сочетанию основных качеств 
вертолета и самолета конвертопланы обла-
дают рядом преимуществ перед этими лета-
тельными аппаратами, ключевыми из кото-
рых являются: 
 возможность выполнения режима висения, 

вертикального взлета и посадки, 
 высокая скорость горизонтального полета, 
 бóльшие, чем у вертолетов, продолжитель-

ность и дальность полета. 
Из недостатков конвертопланов по срав-

нению с классическими вертолетами следует 
отметить более высокую скорость снижения 
на режиме авторотации, обусловленную боль-
шей, чем у вертолетов, удельной нагрузкой 
на диск винта.  

Bell/Boeing V-22 и AgustaWestland AW609 
являются яркими представителями класса 
винтокрылых летательных аппаратов с вер-
тикальным/коротким взлетом и посадкой 
(в англоязычной литературе V/STOL). Благо-
даря повороту осей вращения своих двух  
несущих винтов они способны совершать по-
лет в вертолетном или самолетном режиме. 
В вертолетном режиме оси винтов повернуты 
на 90° относительно строительной горизон-
тали летательного аппарата (ЛА). В самолет-
ном режиме полета оси винтов устанавлива-
ются горизонтально (0° относительно фюзе-
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ляжа). Таким образом, подъемная сила в са-
молетном режиме создается крылом конвер-
топлана, а винты создают только пропуль-
сивную силу тяги. Далее летательный аппа-
рат функционирует как обычный самолет с 
воздушными винтами переменного шага. 
В самолетном режиме ЛА достигает скоро-

стей полета, которые могут превышать в два 
раза скорость обычного вертолета, в то же 
время дальность полета возрастает в 3 раза.  

На рис. 1 [13, 17, 18] видно, что эксплуата-
ционные режимы полета этих конвертопланов 
занимают промежуточное положение между 
режимами полета самолета и вертолета. 

 
 

Рис. 1. Общий вид, коридоры конвертации и эксплуатационные режимы полета  
конвертопланов XV-15, V-22 Osprey и AW609 

Fig. 1. General view, conversion corridors and operational flight modes of  
convertiplanes XV-15, V-22 Osprey and AW609 
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Конвертоплан военного назначения 
V-22 Osprey 
 

Boeing/Bell V-22 – многофункциональный 
военный конвертоплан, который может ис-
пользоваться для выполнения боевых задач, 
поисково-спасательных операций, специаль-
ных задач и транспортных операций. С мак-
симальной взлетной массой 27,4 т при корот-
ком разбеге и 23,4 т при вертикальном взлете 
он может перевозить 9 т груза или 6,8 т на 
внешней подвеске. Максимальная скорость 
конвертоплана 510 км/ч. Проект создания 
V-22 был начат в 1983 г. Свой первый полет 
он совершил в 1989 г., а введен в эксплуата-
цию лишь спустя 16 лет в 2005 г. Разработка 
V-22 является наглядным примером сложно-
сти создания такого преобразуемого ЛА, ко-
торый сочетает в себе особенности управле-
ния вертолетом и трудности, связанные с 
управлением переходными режимами, вклю-
чая взаимодействие в контуре пилот – лета-
тельный аппарат. По состоянию на 2019 г. в 
эксплуатации находились 375 машин, общий 
налет которых превысил отметку 500 000 лет-
ных часов. Главный эксплуатант конверто-

плана – вооруженные силы США, включая 
ВМФ, Корпус морской пехоты и ВВС. Разра-
ботка V-22 опиралась в основном на опыт, 
приобретенный компанией Bell начиная с 
1950-х гг. главным образом при создании 
экспериментального конвертоплана XV-15, 
который впервые взлетел в 1977 г. [17]. 

Конвертоплан V-22 – двухдвигательный 
высокоплан поперечной схемы. В вертолет-
ном режиме управление ЛА осуществляется 
изменением общего и циклического шага не-
сущих винтов аналогично тому, как это дела-
ется при управлении вертолетом. Так, изме-
нение циклического шага по тангажу управ-
ляет тангажом ЛА, управление креном обес-
печивается изменением дифференциального 
общего шага совместно с управлением цик-
лическим шагом по крену. Путевое управле-
ние осуществляется изменением дифферен-
циального циклического шага по тангажу. 
Управление в канале высоты достигается 
симметричным изменением общего шага не-
сущих винтов. В самолетном режиме управ-
ление производится при помощи руля высоты, 
флаперонов и руля направления. На рис. 2 [20] 
показаны способы управления конвертопла-
ном на различных режимах полета. На пере-

 
 

Рис. 2. Управление конвертопланом V-22 Osprey на различных режимах полета  
Fig. 2. Control of V-22 Osprey tiltrotor in different flight modes 
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ходном режиме задействованы как вертолет-
ные, так и самолетные органы управления. 
Руль высоты, флапероны и рули направления 
работают на всех режимах полета и повышают 
эффективность управления циклическим ша-
гом несущих винтов во время скоростного по-
лета в вертолетном режиме. 

При синтезе законов управления V-22 
учитывался опыт разработки демонстратора 
XV-15, а также результаты, полученные в 
программе ADOCS (перспективная система 
цифрового/оптического управления). XV-15 
создавался как летающая лаборатория для 
подтверждения концепции преобразуемого 
ЛА. Опыт моделирования и летных испыта-
ний XV-15 был напрямую применен для 
улучшения управляемости и устойчивости 
V-22. Аналогично архитектура законов 
управления ADOCS была использована в ка-
честве прототипа для синтеза законов управ-
ления V-22. Основная особенность этой ар-
хитектуры – разделение системы управления 
на два уровня: основная система управления, 
PFCS (ОСУП), и автоматическая система 
управления, AFCS (АСУП). Подобное разде-
ление необходимо для уменьшения влияния 
последствий отказа АСУП на пилотажные 
характеристики ЛА при управлении с помо-
щью ОСУП в аварийном режиме [19]. 
 
Архитектура системы управления 
 

Структура системы управления полетом 
V-22 приведена на рис. 3 [21]. В системе управ-
ления V-22 применена цифровая электроди-
станционная система управления (ЭДСУ), со-
стоящая из ОСУП и АСУП. Надежность ОСУП 
допускает один отказ на 10 000 000 летных ча-
сов. Надежность АСУП рассчитана на один 
отказ на 2 155 летных часов. Система управ-
ления полетом имеет тройное резервирование 
с каналами внутреннего и внешнего контроля 
и обеспечивает возможность двукратного от-
каза ОСУП и однократного отказа АСУП. 

В процессе выполнения программы разра-
ботки V-22 компания Boeing создала архитек-
туру системы управления, повышающую ее 
безопасность и надежность путем разделения 

законов управления на критические для без-
опасного завершения полета и критические 
для выполнения полетного задания (миссии). 
Как показано на рис. 4 [19], законы управле-
ния функционально разделены в ОСУП и 
АСУП. На физическом уровне каждая система 
использует свой собственный процессор. 
ОСУП обеспечивает функционирование кри-
тических для безопасности полета законов 
управления и обладает более высоким уров-
нем надежности, чем АСУП, необходимая 
прежде всего для успешного выполнения по-
летного задания. ОСУП позволяет сохранить 
минимально требуемый уровень управляемо-
сти ЛА в случае множественного отказа си-
стемы управления, в то время как АСУП 
обеспечивает ЛА улучшенными пилотажными 
свойствами для завершения полетного задания 
при любых обстоятельствах. Требуемый уро-
вень надежности ОСУП достигается путем 
распределения аппаратной части и программ-
ного обеспечения, минимизации количества 
датчиков входных сигналов и уменьшения 
сложности законов управления. 

Разделение и ограничение команд АСУП 
и ОСУП позволяет минимизировать влияние 
отказа АСУП на пилотажные характеристики 
ЛА. Компьютер управления полетом задает 
управляющие команды для режимов полета 
на автопилоте, которые передаются в каче-
стве управляющих воздействий в АСУП. 
Структурная схема гидравлической системы 
управления V-22 представлена на рис. 5 [17]. 
 
Цели проектирования ОСУП 
 

Изначальная цель разработки ОСУП – обес-
печение минимального 2-го уровня пилотажных 
характеристик (в соответствии со стандартом 
ADS-33E [22]) для выполнения всех задач в 
рамках эксплуатационного режима полета. При 
назначении минимального 2-го уровня пило-
тажных свойств для полета с ОСУП предпола-
галось, что будут обеспечиваться приемлемые 
пилотажные характеристики для завершения 
полетного задания при отказе или отключении 
АСУП. Конструкция ОСУП задумана с ис-
пользованием минимальной степени улучше-
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ния управляемости для соответствия требова-
ниям пилотажных характеристик и в то же 
время соответствия описанным выше требова-

ниям надежности системы управления. Схема 
тройного резервирования системы управления 
V-22 показана на рис. 6 [17]. 

 

 
 

Рис. 3. Структура системы управления полетом V-22 
Fig. 3. Structure of V-22 flight control system 

 
 

 
 

Рис. 4. Разделение системы управления V-22 на ОСУП и АСУП  
Fig. 4. Separation of V-22 control system into PFCS and AFCS 
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Рис. 5. Структурная схема гидравлической системы управления V-22 
Fig. 5. V-22 Hydraulic Control System Block Diagram  

 
 

 
 

Рис. 6. Схема тройного резервирования основной системы управления V-22 
Fig. 6. Triple redundancy scheme of V-22 primary flight control system (PFCS) 
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Особенности законов управления основ-

ной системы управления V-22 показаны 
в табл. 1 [2]. 
 
Цели проектирования АСУП 
 

Главная цель АСУП – достижение уров-
ня 1 пилотажных характеристик (в соответ-
ствии со стандартом ADS-33E) для выполне-
ния всех задач полетного задания в рамках 
эксплуатационных режимов полета. Требова-
ние к снижению нагрузки на пилота при по-
лете в вертолетном, переходном и самолет-
ном режимах привело к необходимости обес-
печения автоматизации угловой стабилиза-
ции ЛА, управления углом поворота мото-
гондол и скоростью полета. Основные харак-
теристики законов управления автоматиче-
ской системы управления V-22 представлены 
в табл. 2 [19]. 
 

Гражданский конвертоплан AW609 
 

AW609 – многоцелевой конвертоплан 
гражданского назначения, способный перево-
зить до 9 пассажиров и предназначенный для 
выполнения различных миссий: геологораз-
ведки, оффшорных операций, патрулирова-
ния и наблюдения, поисково-спасательных 
операций, медицинской службы, деловой 
авиации и т. д. Первые исследования нача-
лись в 1996 г., а ввод в эксплуатацию был 
намечен на 2002 г. Первый полет конверто-
план совершил 6 марта 2003 г. Последующий 
двадцатилетний период доведения машины 
до выхода на рынок является яркой иллю-
страцией трудностей, сопряженных с дора-
боткой конвертоплана, который должен быть 
сертифицирован для нужд гражданской авиа-
ции. AW609 может лететь с максимальной 
скоростью 590 км/ч в самолетном режиме и 
имеет скороподъемность 7,9 м/с при полете в 
вертолетном режиме. Полезная нагрузка со-

Таблица 1
Table 1

Особенности законов управления основной системы управления V-22 
Features of V-22 primary flight control system control laws 

 
Особенность Влияние на пилотажные характеристики  

Формирование выходных управля-
ющих команд 

Компенсирует медленные ответные реакции на управляю-
щие команды 

Изменение передаточного числа 
в канале руля высоты 

Снижает чувствительность к командам по тангажу при ско-
ростном полете в самолетном режиме 

Автоматическая работа закрылков / 
автоматическое управление оборо-

тами 

Снижает рабочую нагрузку на пилота при выполнении ре-
жимов конвертации 

Обратная связь по угловой скорости 
крена 

Повышает устойчивость ЛА к колебаниям типа «голланд-
ский шаг» в режиме самолета на больших высотах, снижает 
различие в крутящих моментах на валах несущих винтов во 

время маневров с большими угловыми скоростями крена 
Управление циклическим шагом по 

крену 
Снижает требования к максимальной величине угла крена 

для боковых перемещений на малой скорости 
Регулирование оборотов несущего 
винта / мощности двигателей и со-

гласование крутящего момента 

Снижает ограничения к точности перемещения штока гид-
роусилителя автомата перекоса 

Ограничение взаимодействия между 
системами АСУП/ОСУП 

Минимизирует влияние отказов АСУП на пилотажные свой-
ства ОСУП 
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ставляет 2 500 кг (вертолетный режим) или 
3 050 кг (самолетный режим с коротким раз-
бегом (СКР)). Дальность полета – 1 389 км, 
максимальная взлетная масса – 7 630 кг (вер-
толетный режим) или 8 200 кг (СКР). Лета-
тельный аппарат более чем в 3 раза легче 
конвертоплана V-22. Учитывая, что практи-
ческий потолок летательного аппарата 
7 629 м, AW609 будет первым серийным 
винтокрылым ЛА с герметичной кабиной. 
 
Общая архитектура системы 
управления 
 

Аналогично конвертоплану V-22 на 
AW609 используются две поворотные мото-
гондолы, расположенные на концах крыла. 
Каждая мотогондола включает в себя га-
зотурбинный двигатель (ГТД), развивающий 
максимальную мощность 1 447 кВт, редуктор 
и несущий винт диаметром 7,92 м, имеющий 
три лопасти с индивидуальным управлением 
шагом. В случае отказа одного ГТД для про-
должения полета может использоваться рабо-

тающий ГТД посредством передачи крутяще-
го момента на несущий винт с помощью син-
хронизирующего трансмиссионного вала, 
расположенного в крыле. 

Что касается системы управления поле-
том, то на AW609 она проще, чем на V-22. 
AW609 имеет всего два флаперона вместо 
четырех, по одному на каждой консоли кры-
ла, которые занимают 78 % его размаха. На 
AW609 используется Т-образное оперение 
вместо двухкилевого вертикального оперения 
на V-22. Данная конфигурация была принята 
после оценки аэродинамической эффектив-
ности горизонтального стабилизатора при 
больших углах атаки. Вертикальный стаби-
лизатор AW609 не имеет руля направления. 
Путевое управление осуществляется диффе-
ренциальным изменением циклического шага 
по тангажу (вертолетный режим) или диффе-
ренциальным изменением общего шага вин-
тов (самолетный режим). В отличие от V-22 
на AW609 не используется управление цик-
лическим шагом в канале крена на режимах 
висения и малых скоростей полета. Управле-
ние по крену осуществляется дифференци-

Таблица 2
Table 2

Основные характеристики законов управления автоматической системы управления V-22 
Main characteristics of V-22 automatic flight control system control laws 

 
 Висение / 

Малая скорость 
Поступательный  

полет 
Каналы Команда Стабилизация Команда Стабилизация 
Тангаж По углу тангажа Угол тангажа По углу тангажа Угол тангажа 

Крен По угловой  
скорости крена Угол крена По угловой  

скорости крена Угол крена 

Стабилизация 
нулевого крена По углу крена Угол крена По углу крена Угол крена 

Рыскание 
По угловой  

скорости  
рыскания 

Стабилизация  
курса 

По поперечной 
перегрузке  

Стабилизация 
курса или  

координация  
разворота  

Стабилизация 
курса отключена 

По угловой  
скорости  
рыскания 

Угловая скорость 
рыскания 

 

По поперечной 
перегрузке 

Координация  
разворота 

Тяга/ 
Мощность 

По величине  
тяги НВ 

Вертикальная  
скорость 

По величине  
тяги НВ  
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альным изменением общего шага (вертолет-
ный режим) или с помощью отклонения фла-
перонов (самолетный режим). Для управле-
ния AW609 используются три подвижные 
аэродинамические поверхности (2 флаперона 
и руль высоты), каждая из них приводится в 
действие гидроусилителями. Для каждого 
несущего винта используется один гидроуси-
литель поворотного механизма мотогондолы 
и два гидроусилителя автомата перекоса 
(общий шаг и циклический шаг по танга-
жу) [17]. Каналы управления конвертопланом 
AW609 показаны на рис. 7 [23]. 

Структура построения законов управле-
ния AW609 обусловлена главным образом 
требованиями по безопасности полета. На 
более ранних этапах программы для опреде-
ления уровня критичности функциональных 
отказов системы управления был проведен 
анализ отказов и надежности системы. Он 
подтвердил, что архитектура системы управ-
ления обеспечивает требуемый уровень 
надежности. В результате разработчики при-
шли к архитектуре построения ЭДСУ, вклю-
чающей три отдельных канала управления 
полетом. Каждый из этих каналов обеспечен 
отдельной и независимой системой электро-
питания и использует отдельную и независи-
мую гидросистему, приводящую в действие 
элементы гидропривода (рис. 8 [17]). 

Для упрощения управления ЛА и сниже-
ния рабочей нагрузки на пилота законы 

управления AW609 в ручном режиме были 
разделены на два иерархических режима: нор-
мальное управление (Normal Mode) и прямое 
управление (Direct Mode). Функции каждого 
режима представлены в табл. 3–5 [24]. Нор-
мальный режим служит для обеспечения 
«удовлетворительных» пилотажных свойств 
в различных условиях окружающей среды. 
При полете в данном режиме система управ-
ления использует информацию со всех дат-
чиков, обеспечивая необходимый уровень 
повышения устойчивости ЛА, снижая рабо-
чую нагрузку на пилота и повышая его осве-
домленность о потенциально опасных состо-
яниях, таких, например, как приближение к 
режиму сваливания ЛА. Нормальный режим 
также обеспечивает возможность обмена ин-
формацией между системой управления и 
компьютером управления полетом. При по-
вторных отказах (например, повторный отказ 
системы контроля воздушной скорости) ав-
томатически включается прямой режим 
управления. Он также может быть выбран 
пилотом вручную. Согласно требованиям 
«приемлемых» пилотажных характеристик, 
прямой режим имеет минимальный набор 
возможностей управления: базовое ручное 
управление по всем каналам, управление по-
воротом мотогондол, любые требуемые 
функции повышения устойчивости, управле-
ние оборотами двигателя, функции тримми-
рования, возможности изменения режимов 

 
 

Рис. 7. Каналы управления конвертопланом AW609 
Fig. 7. AW609 Tiltrotor Control Axes 
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работы двигателя. Данный режим вызывает 
значительное повышение рабочей нагрузки 
на пилота в связи с необходимостью приме-
нения более традиционного управления лета-
тельным аппаратом для предотвращения вы-
хода на опасные режимы полета, такие как 
сваливание ЛА, превышение приборной ско-
рости и т. д. 
 
Законы управления летательным 
аппаратом 
 

Характерные особенности законов управ-
ления конвертоплана AW609 приведены от-
дельно для каждого канала управления в 
табл. 3–5. Такая функция законов управле-
ния, как стабилизация углового положения 
ЛА, позволяет значительно снизить рабочую 
нагрузку на пилота при выполнении задач, 
требующих повышенной точности управле-
ния ЛА. Управляемость ЛА при выполнении 
заданий, требующих меньшей точности и 
большей маневренности, поддерживается на 
высоком уровне за счет подавления функции 

стабилизации углового положения, когда пи-
лот включается в контур управления поле-
том. Функция автоматической координации 
разворота устраняет необходимость ввода 
команд с помощью педалей, за исключением 
случаев, когда необходимо выполнение неко-
ординированных маневров. В дополнение к 
этим основным функциям законов управле-
ния, назначение которых понятно пилоту, 
существуют и прочие функции, которые ра-
ботают в фоновом режиме и снижают нагруз-
ку на экипаж, осуществляя контроль допу-
стимых нагрузок на конструкцию, превыше-
ние которых может вызвать различные аэро-
упругие деформации и колебания, ухудшаю-
щие пилотажные характеристики и угрожа-
ющие безопасности полета. Некоторые алго-
ритмы автоматической защиты от превыше-
ния допустимых нагрузок, разработанные для 
V-22, были успешно адаптированы для 
AW609. 

 
 

 

 
 

Рис. 8. Схема гидравлической системы управления AW609 
Fig. 8. AW609 Hydraulic Control System Diagram  

 



Том 27, № 05, 2024 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 27, No. 05, 2024 Civil Aviation High Technologies
 

81 

Таблица 3 
Table 3 

Краткое описание законов управления в канале тангажа 
Pitch control laws design summary 

 

 Общие законы для режимов НОРМАЛЬНОГО и ПРЯМОГО управления 
 Ответная реакция по угловой скорости тангажа. 
 Команда по угловой скорости тангажа. 
 Стабилизация угловой скорости тангажа. 
 Выдерживание заданной траектории полета. 
 Формирование команд для синхронизации работы приводов циклического шага и руля высоты. 
 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 

органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол. 
 Изменение градиента усилия на ручке управления конвертопланом в зависимости от угла наклона 

мотогондол 

 Только для режима НОРМАЛЬНОГО управления 
 Стабилизация угла тангажа с ограничениями (отключается при создании пилотом усилия на ручке 

управления, включается при снятии усилия с ручки). 
 Возможность установления пилотом ограничений по углу тангажа с помощью бип-кнопки или кноп-

ки триммера. 
 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 

органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол и скорости полета. 
 Передача функций балансировки триммерному механизму ручки управления при отсутствии усилия 

на ручке (пилот не вмешивается в управление) 
 

Таблица 4 
Table 4 

Краткое описание законов управления в канале крена 
Roll control laws design summary 

 

 Общие законы для режимов НОРМАЛЬНОГО и ПРЯМОГО управления 
 Ответная реакция по угловой скорости крена. 
 Команда по угловой скорости крена. 
 Стабилизация угловой скорости крена. 
 Выдерживание заданной траектории полета. 
 Формирование раздельных команд для приводов общего, циклического шага и флаперонов. 
 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 

органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол. 
 Изменение усилия на ручке управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол

 Только для режима НОРМАЛЬНОГО управления 
 Стабилизация угла крена с ограничениями: 
 При выключенной функции координации разворота: отключается при усилии на ручке управления, 

возобновляется при снятии усилия. 
 При включенной функции координации разворота: при отсутствии усилия на ручке стабилизиру-

ется угол крена, при наличии усилий на ручке стабилизируется достигнутый угол крена (то есть 
осуществляется режим: стабилизация угла крена, команда по угловой скорости крена), происходит 
обнуление крена при угле крена меньше ±2°. 

 Возможность установления пилотом ограничений по углу крена с помощью бип-кнопки или кнопки 
триммера. 

 Стабилизация курса с включенной функцией координации разворота и значениями угла крена ме-
нее ±2°. 

 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 
органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол и скорости полета. 

 Передача функций балансировки триммерному механизму ручки управления при отсутствии усилия 
на ручке (пилот не вмешивается в управление) 
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Таблица 5 
Table 5 

Краткое описание законов управления в канале рыскания 
Yaw control laws design summary 

 
 Общие законы для режимов НОРМАЛЬНОГО и ПРЯМОГО управления 
 Ответная реакция по угловой скорости рыскания при выключенной функции координации разворота. 
 Ответная реакция по поперечной перегрузке при включенной функции координации разворота. 
 Команда по угловой скорости рыскания при выключенной функции координации разворота. 
 Команда по поперечной перегрузке при включенной функции координации разворота. 
 Стабилизация угловой скорости рыскания. 
 Обратная связь по поперечной перегрузке при включенной функции координации разворота. 
 Стабилизация заданной траектории в поступательном полете. 
 Формирование раздельных команд для приводов общего и циклического шага. 
 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 

органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол. 
 Фиксированный градиент усилий на педалях. 
 Функция координации разворота не работает при поддержании нулевой поперечной перегрузки

 Только для режима НОРМАЛЬНОГО управления 
 Стабилизация курса при выключенной функции координации разворота: режим стабилизации курса, 

команда по угловой скорости рыскания. 
 Формирование команд по углу крена для стабилизации курса при включенной функции координации 

разворота. 
 Полная координация разворота: формирование команд по угловой скорости тангажа и рыскания в за-

висимости от скорости полета, угла крена и угла тангажа. 
 Изменение значений коэффициентов усиления и формирование управляющих команд для приводов 

органов управления конвертопланом в зависимости от угла наклона мотогондол и скорости полета
 
 

Математическая модель 
конвертоплана с автоматической 
системой управления  
 

В ряде работ последнего десятилетия для 
отработки алгоритмов и синтеза законов си-
стем управления винтокрылых летательных 
аппаратов широко применяется математиче-
ское моделирование, основанное на исполь-
зовании подробных математических моделей 
динамики полета [2, 4–10].    

Для отработки основных принципов постро-
ения структуры и алгоритмов систем управле-
ния конвертопланов авторами в программном 
комплексе MATLAB/Simulink (рис. 9) была со-
здана нелинейная математическая модель дина-
мики полета конвертоплана с системой автома-
тического управления (САУ) [4]. 

Математическая модель включает в себя 
следующие основные компоненты: 
 модуль расчета динамики летательного ап-

парата, осуществляющий численное инте-

грирование системы дифференциальных 
уравнений движения твердого тела сов-
местно с двумя уравнениями махового дви-
жения лопастей каждого из несущих вин-
тов – 1, 

 внутренний контур автоматической сис-
темы стабилизации углового положения 
ЛА – 2, 

 внешний контур автоматической системы 
стабилизации параметров траекторного 
движения ЛА – 3. 
Для управления конвертопланом по кана-

лам высоты (вертикальной скорости), танга-
жа (скорости), крена и рыскания в зависимо-
сти от режима полета используются следую-
щие органы управления: 
 вертолетный режим: тангаж (скорость) – 

изменение циклического шага несущих 
винтов через отклонение кольца автомата 
перекоса 𝜅, управление рулем высоты 𝛿в; 
крен – дифференциальное изменением об-
щего шага несущих винтов (НВ) Δ𝜑, управ-



Том 27, № 05, 2024 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 27, No. 05, 2024 Civil Aviation High Technologies
 

83 

ление элеронами 𝛿э; рыскание – дифферен-
циальное изменение углов циклического 
шага НВ путем отклонения колец автомата 
перекоса Δκ, управление рулем направле-
ния 𝛿н; высота (вертикальная скорость) – 
синхронное изменение углов общего шага 
лопастей НВ Δ𝜑; 

 самолетный режим: тангаж – управление 
рулем высоты 𝛿в; крен – управление эле-
ронами 𝛿э; рыскание – управление рулем 
направления 𝛿н. При полете в этом режиме 
вертолетные органы управления отключа-
ются; 

 переходный режим из вертолетного в са-
молетный и обратно – угол поворота осей 
вращения несущих винтов δ изменяется в 
диапазоне от 90 до 0° с угловой скоростью 
до 4,5 °/с. В переходном режиме возможно 
использование как вертолетных, так и са-
молетных органов управления. После за-
вершения конвертации вертолетные органы 
управления отключаются. 
Командные сигналы САУ для исполни-

тельных приводов рулей в контуре стабили-
зации углового положения летательного ап-
парата формировались посредством реализа-
ции следующих алгоритмов управления: 

 

управление циклическим шагом в канале 
тангажа в вертолетном режиме: 

 
 𝛿఑ ൌ 𝐾ణ𝑊ణሺ𝑠ሻΔ𝜗 ൅ 𝐾ఠ೥

𝑊ఠ೥
ሺ𝑠ሻ𝜔௭; (1) 

 
управление рулем высоты в канале танга-

жа в вертолетном и самолетном режимах:  
 

 𝛿в ൌ 𝐾ణ𝑊ణሺ𝑠ሻΔ𝜗 ൅ 𝐾ఠ೥
𝑊ఠ೥

ሺ𝑠ሻ𝜔௭; (2) 
 
управление дифференциальным общим 

шагом в канале крена в вертолетном режиме:  
 

 𝛿୼ఝош
ൌ 𝐾ఊ𝑊ఊሺ𝑠ሻΔ𝛾 ൅ 𝐾ఠೣ

𝑊ఠೣ
ሺ𝑠ሻ𝜔௫; (3) 

 
управление элеронами в канале крена в 

вертолетном и самолетном режимах: 
 

 𝛿э ൌ 𝐾ఊ𝑊ఊሺ𝑠ሻΔ𝛾 ൅ 𝐾ఠೣ
𝑊ఠೣ

ሺ𝑠ሻ𝜔௫; (4) 
 
управление дифференциальным цикличе-

ским шагом в канале рыскания в вертолетном 
режиме: 

 
 𝛿୼఑ ൌ 𝐾ట𝑊టሺ𝑠ሻΔ𝜓 ൅ 𝐾ఠ೤

𝑊ఠ೤
ሺ𝑠ሻ𝜔௬; (5) 

 

 
 

Рис. 9. Математическая модель динамики полета конвертоплана с системой управления 
Fig. 9. Mathematical model of flight dynamics of tiltrotor with control system 
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управление рулем направления в канале 
рыскания в вертолетном и самолетном режи-
мах:  

 
 𝛿н ൌ 𝐾ట𝑊టሺ𝑠ሻΔ𝜓 ൅ 𝐾ఠ೤

𝑊ఠ೤
ሺ𝑠ሻ𝜔௬, (6) 

 
где 𝑊ణሺ𝑠ሻ, 𝑊ఊሺ𝑠ሻ, 𝑊టሺ𝑠ሻ, 𝑊ఠ೥

ሺ𝑠ሻ, 𝑊ఠೣ
ሺ𝑠ሻ, 

𝑊ఠ೤
ሺ𝑠ሻ െ передаточные функции трактов уг-

лов и угловых скоростей тангажа, крена и 

рыскания, 𝐾ణ, 𝐾ఠ೥
, 𝐾ఊ, 𝐾ఠೣ

, 𝐾ట, 𝐾ఠ೤
 – соответ-

ствующие коэффициенты усиления. 
Управление горизонтальной скоростью 

путем изменения циклического шага НВ в 
вертолетном режиме или изменения общего 
шага НВ в самолетном режиме осуществля-
лось с использованием интегрального алго-
ритма: 

 
 

 𝛿఑,ఝош
ൌ െ𝐾ణ𝑊ణሺ𝑠ሻΔ𝜗 െ 𝐾ఠ೥

𝑊ఠ೥
ሺ𝑠ሻ𝜔௭ ൅ 𝐾и௏ೣ ׬ ൫𝑉௫ െ 𝑉௫ зад൯𝑑𝑡

௧
଴ ,  (7) 

 
где 𝑉௫ зад – заданная скорость полета. 

 
В канале высоты сигнал управления общим шагом на вертолетном режиме или рулем высо-

ты на самолетном режиме формировался с использованием следующего интегрального закона 
управления:  

 

 𝛿ఝош,ఋв
ൌ 𝐾ு𝑊ுሺ𝑠ሻΔ𝐻൅𝐾௏೤

𝑊௏೤
ሺ𝑠ሻΔ𝑉௬ ൅ 𝐾иு ׬ ൫𝐻 െ 𝐻зад൯𝑑𝑡

௧
଴ ,  (8) 

 
где 𝑊ுሺ𝑠ሻ – передаточная функция в тракте 
высоты, 𝐻зад – заданная скорость полета. 

 
В модели динамики полета учитывались 

динамические характеристики исполнитель-
ных приводов органов управления.   

Без учета нелинейностей (ограничений по 
отклонению и скорости отклонения, зон не-
чувствительности, трения) характеристик ис-
полнительного привода его передаточную 
функцию можно представить в виде 

 
 𝑊пሺ𝑠ሻ ൌ ଵ

భ் మ்௦మା భ்௦ାଵ
,  (9) 

 
где 𝑇ଵ и 𝑇ଶ – постоянные времени внутренне-
го и внешнего контуров привода. Для совре-
менных электрогидравлических приводов 
можно принять 𝑇ଵ ൌ 0,03 с, 𝑇ଶ ൌ 0,02 с. 

В качестве математической модели, опи-
сывающей динамические характеристики 
датчиков обратной связи, формирующих 
управляющие сигналы, использовалась ап-
проксимация Падэ передаточной функции 
звена чистого запаздывания. 

 

 𝑊дሺ𝑠ሻ ൌ 𝑒ିఛ௦ ൎ
ሺିఛ ଶ⁄ ሻ௦ାଵ

ሺఛ ଶ⁄ ሻ௦ାଵ
,  (10) 

 

Время запаздывания 𝜏 полагалось равным 
0,03 с. Подобное упрощение описания датчи-
ков допустимо и позволяет правильно учесть 
их фазовое запаздывание. 

В качестве примера на рис. 10 приведен 
результат моделирования траектории движе-
ния легкого конвертоплана с взлетной массой 
2 100 кг для целей городской аэромобильно-
сти в полете по прямоугольному маршруту 
(«коробочке») с этапами конвертации из вер-
толетного в самолетный режим и обратно.  

На рис. 11, а показана визуализация пере-
хода между режимами вертолетный – само-
летный – вертолетный на скорости 230 км/ч 
для скорости поворота мотогондол 4,5 °/с. 
Как следует из графиков изменения парамет-
ров полета (рис. 11, б), полученных для ско-
ростей поворота мотогондол 1 °/с и 4,5 °/с, 
процесс конвертации может выполняться в 
автоматическом режиме в приемлемом диа-
пазоне изменения параметров (скорости, вы-
соты, угла тангажа) с обеспечением необхо-
димых условий безопасности полета. При 
скорости поворота мотогондол 1 °/с процесс 
конвертации занимает 76 с, при скорости 
4,5 °/с – около 17 с. 
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Рис. 10. Визуализация траектории полета конвертоплана по прямоугольному маршруту и графики изменения 
параметров полета. Красной линией отмечена проекция траектории полета на горизонтальную плоскость 

(поверхность земли). Красными линиями на графиках показаны моменты начала и завершения конвертации, 
зелеными линиями – моменты начала и завершения разворотов 

Fig. 10. Visualization of tiltrotor flight path along rectangular route and flight parameters change charts. The red line 
marks the projection of the flight path onto the horizontal plane (ground surface). The red lines on the graphs show the 
moments of the beginning and completion of the conversion, the green lines show the moments of the beginning and 

completion of the turns 
 
 

 
 

Рис. 11. Покадровая визуализация процесса перехода из вертолетного в самолетный режим (а) и обратно (б) 
и зависимости от изменения параметров полета (скорости, высоты, угла тангажа и угла поворота НВ) от времени 

для двух угловых скоростей поворота винтов: 1 °/с (пунктирные синие линии) и 4,5 °/с (сплошные оранжевые 
линии) 

Fig. 11. Frame-by-frame visualization of the process of transition from helicopter to aircraft mode (a) and vice versa (б) 
and dependence of flight parameters change (speed, altitude, pitch angle and MR angle of rotation) on time for two angular 

rates of rotor tilt: 1 °/s (dashed blue lines) and 4.5 °/s (solid orange lines) 
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Заключение 
 

В результате анализа систем управления 
конвертируемых летательных аппаратов 
Bell/Boeing V-22 и AgustaWestland AW609 
можно выделить характерные особенности 
построения этих систем. В первую очередь 
следует отметить разделение системы управ-
ления конвертопланов на два уровня. На 
Bell/Boeing V-22 эти уровни носят название 
АСУП (AFCS) и ОСУП (PFCS), на AW609 
законы управления разделены на два иерар-
хических режима: нормальный (Normal 
Mode) и прямой (Direct Mode). Такое реше-
ние позволило снизить влияние последствий 
отказа системы верхнего уровня на пилотаж-
ные характеристики ЛА за счет переключе-
ния управления на систему нижнего уровня в 
аварийном режиме. 

Требования к пилотажным характерис-
тикам конвертопланов также нашли отражение 
в построении структуры системы управления 
полетом, которая обеспечивает как вертолет-
ный, так и самолетный режимы полета и об-
легчает переход от одного режима полета к 
другому. Необходимый уровень пилотажных 
характеристик достигается внедрением отно-
сительно простой структуры системы управле-
ния, применением системы улучшения устой-
чивости и управляемости, а также улучшением 
информированности экипажа о состоянии си-
стемы управления. Такая важная для конверто-
плана задача, как выполнение режима конвер-
тации, была значительно упрощена, в том чис-
ле при помощи специальной индикации в ка-
бине пилота и автоматического управления по-
воротом мотогондол.  

Создатели конвертоплана AW609 пошли 
на упрощение архитектуры системы управ-
ления за счет уменьшения количества флапе-
ронов с четырех до двух, использования 
Т-образного оперения вместо двухкилевого 
вертикального оперения на V-22, отказа от 
использования циклического шага в канале 
крена на режиме висения (малых скоростей) 
и руля направления в путевом канале.  

Использование на конвертопланах V-22 и 
AW609 ЭДСУ с тройным резервированием об-
легчает процесс подбора законов управления 

для получения требуемых пилотажных харак-
теристик и повышает безопасность полета. 

На примере математической модели кон-
вертоплана авторами показана возможность 
использования относительно простой струк-
туры и законов управления САУ в процессе 
полета и при переходе между режимами вер-
толетный – самолетный – вертолетный. Про-
цесс конвертации может выполняться под 
управлением САУ в приемлемом с точки зре-
ния безопасности диапазоне изменения пара-
метров полета (скорости, высоты, угла танга-
жа) при угловой скорости поворота несущих 
винтов до 4,5 °/с и занимает около 17 с. 
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Оценка взлетной массы боевого вертолета с заданными  
летно-техническими характеристиками на основе  

уравнения существования 
 

А.Л. Тарасов1, М.А. Прозоров1 
1Филиал Военного учебно-научного центра Военно-воздушных сил 

«Военно-воздушная академия имени профессора Н.Е. Жуковского и Ю.А. Гагарина», 
г. Сызрань, Россия 

 
Аннотация: Благодаря эффективному использованию результатов научно-технического прогресса Вооруженные силы 
Российской Федерации постоянно оснащаются новыми комплексами вооружения, что в полной мере относится и к 
авиации. На вооружение Воздушно-космических сил поступают современные боевые (ударные) вертолеты, 
эффективность применения которых в значительной степени определяется их летно-техническими характеристиками и 
эксплуатационными свойствами. Специфичность ударных задач, возможность эксплуатации с площадок, необходимость 
действий на предельно малых высотах и в условиях сильного противодействия средств противовоздушной обороны 
противника в быстро меняющейся обстановке предъявляют уникальные требования к летно-техническим 
характеристикам современных боевых вертолетов. Соответствующие летно-технические характеристики боевых 
вертолетов обеспечиваются особенностями их конструкции и компоновкой. Связать летно-технические характеристики 
вертолета с его техническими параметрами и взлетной массой позволяет уравнение существования. В работе предложена 
методика приближенного определения нормальной взлетной массы современного боевого вертолета на основе уравнения 
существования. Методика основана на выражениях, связывающих относительные массы частей вертолета с его 
летно-техническими характеристиками и техническими параметрами. Данные выражения получены на основе 
обобщения материала существующих источников и их актуализации к весовому расчету летательных аппаратов с летно-
техническими характеристиками и техническими параметрами, соответствующими современным боевым вертолетам. На 
основе предложенной методики разработана программа для персонального компьютера, с помощью которой определена 
нормальная взлетная масса и проведен весовой анализ частей вертолета, стоящего на вооружении. Полученные 
результаты удовлетворительно согласуются с данными прототипа. Разработанные методика и программа могут быть 
использованы в исследованиях по обоснованию тактико-технических и эксплуатационных требований к современным 
боевым вертолетам, а также при выборе направлений модернизации и анализе взаимозависимости тактических, 
эксплуатационных и технических свойств боевых (транспортно-боевых) вертолетов, стоящих на вооружении. 
 
Ключевые слова: боевой вертолет, взлетная масса, летно-технические характеристики, уравнение существования 
вертолета. 
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Estimation of the take-off weight of a combat helicopter with specified 
performance on the basis of the existence equation 
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Abstract: Due to the effective use of the results of scientific and technological progress, the Armed Forces of the Russian 
Federation are constantly equipped with new weapon systems, which fully applies to aviation. The Aerospace Forces receive 
modern combat (attack) helicopters, the effectiveness of which is largely determined by its performance and operational 
characteristics. The specificity of strike missions, the possibility of operation from sites, the need to operate at extremely low 



Том 27, № 05, 2024 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 27, No. 05, 2024 Civil Aviation High Technologies
 

91 

altitudes and in conditions of strong countermeasures of enemy air defense in a rapidly changing environment impose unique 
requirements to the performance of modern combat helicopters. The corresponding performance of attack helicopters are provided 
by the features of their design and layout. The existence equation allows to relate the performance of a helicopter with its technical 
parameters and take-off weight. The paper offers a method for approximate determination of the normal take-off weight of a 
modern combat helicopter based on the existence equation. This method is based on expressions showing the dependence of the 
relative masses of helicopter parts with its performance and technical parameters. These expressions are obtained on the basis of 
generalization of the material of existing sources and their updating to the weight calculation of aircraft with performance and 
technical parameters of corresponding modern combat helicopters. On the basis of the offered approach, a program for a personal 
computer was developed, through which the normal take-off weight was determined and the weight analysis of the parts of the 
helicopter in service was carried out. The obtained results are in satisfactory agreement with the prototype data. The developed 
methodology and program can be used in research to substantiate the tactical, technical and operational requirements for modern 
combat helicopters, as well as in choosing areas of modernization and analyzing the interdependence of tactical, operational and 
technical properties of combat (transport and combat) helicopters in service. 
 
Key words: combat helicopter, take-off weight, performance, helicopter existence equation. 
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Введение 
 

На начальном этапе проектирования для 
оценки возможности создания вертолета с за-
данными летно-техническими характеристи-
ками, конструктивными параметрами и с уче-
том научно-производственных возможностей 
используется уравнение существования, свя-
зывающее его нормальную взлетную массу с 
тактическими, техническими и эксплуатаци-
онными параметрами [1–8]. 

Эффективность применения боевых 
(ударных) вертолетов во многом определяет-
ся их летно-техническими характеристиками 
и эксплуатационными свойствами, обеспечи-
ваемыми особенностями их конструкции и 
компоновкой. В свою очередь специфичность 
решаемых задач обуславливает уникальные 
требования к летно-техническим характери-
стикам современных боевых вертолетов. 

Целью работы явилось обобщение извест-
ных подходов к весовому расчету винтокры-
лых летательных аппаратов, основанных на 
уравнении существования [9–18], и их актуа-
лизация к определению взлетной массы со-
временных боевых вертолетов. 

С использованием полученной методики 
определена нормальная взлетная масса верто-
лета с летно-техническими характеристиками 
и техническими (конструктивными) парамет-
рами, соответствующими Ми-24В (в боевом 
варианте). 

Расчетная боевая задача вертолета вклю-
чает следующие этапы (участки): 
 взлет и посадку по-вертолетному (продол-

жительность этапа 6 мин); 
 полет в район цели и обратно (протяжен-

ность участка 450 км); 
 атаку наземной цели (продолжительность 

этапа 3 мин). 
На каждом этапе полета режим работы 

двигателей вертолета считается неизменным 
(на первом и третьем – взлетный, на втором – 
номинальный). 
 
Методы и методология 
исследования 
 

Уравнение существования вертолета име-
ет вид [1] 

 

  
эов

0
пл су с т

,
1

mm 
       

 (1) 

 
где 0m  – нормальная взлетная масса вертоле-
та; эов н Бк экm m m m    – масса экипажа, 
оборудования и вооружения (полезная 
нагрузка); нm  – масса расходуемой боевой 
нагрузки (боекомплект пушки, неуправляемые 
и управляемые ракеты, расходуемые средства 
бортового комплекса обороны (БКО); Бкm  – 
масса бортовых комплексов (пилотажно-
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навигационного, связи, вооружения и БКО); 
экm  – масса всех членов экипажа с личным 

снаряжением и парашютами; пл  – относи-
тельная масса планера; су  – относительная 
масса силовой установки; с  – относительная 
масса систем вертолета; т  – относительная 
масса топлива. 

Таким образом, для расчета нормальной 
взлетной массы вертолета необходимо полу-
чить выражения для определения относи-
тельных масс пл су с т,  ,  ,  .     Данные выра-
жения должны связывать относительные 
массы частей вертолета с его летно-техниче-
скими характеристиками и техническими па-
раметрами. 

Относительная масса планера боевого 
вертолета состоит из относительных масс 
фюзеляжа ф ,  крыла кр ,  оперения оп,  шас-
си ш  и брони бж : 

 

 пл ф кр оп ш бж .            (2) 
 
Эти относительные массы определяются 

на основании статистических данных се-
рийных и опытных вертолетов соответ-
ствующих схем и назначений. Для совре-
менных одновинтовых боевых вертолетов 

ф 0,11 0,135,      кр 0,012 0,015,    

оп 0,005,   ш 0,027 0,032    (убирающееся 
шасси), ш 0,02 0,025    (неубирающееся 
шасси) [9]. Применение в конструкции вер-
толета композиционных материалов позволя-
ет снизить относительные массы соответ-
ствующих частей до 20 % [9, 19]. бж  совре-
менных боевых вертолетов достигает 0,03 [9]. 

Относительная масса силовой установки од-
новинтового боевого вертолета определяется: 

 

 
 су нв рв дв сду гл.ред тр тс всу пзу эву ,                      (3) 

 
где нв  – относительная масса несущего винта (НВ); рв  – относительная масса рулевого винта (РВ); 

дв  – относительная масса двигателей вертолета; сду  – относительная масса систем двигателей; 

гл.ред  – относительная масса главного редуктора; тр  – относительная масса трансмиссии; тс  – от-
носительная масса топливной системы; всу  – относительная масса вспомогательной силовой уста-
новки (ВСУ); пзу  – относительная масса пылезащитных устройств (ПЗУ); эву  – относительная мас-
са экранно-выхлопных устройств (ЭВУ). 

Относительная масса НВ равна 
 

 нв л вт ;      (4) 
 

 
 

2*
л

л л 0,7 1 0,5 1 ;
2200,056

K Ra
p

                  
  (5) 

 

  
0,35

2,75 1,35
вт вт л л 410 ,

10z
pa K R          

 
 (6) 

 
где л  – относительная масса лопастей 
НВ; вт  – относительная масса втулки НВ; 

л 16a   – весовой коэффициент лопастей [9]; 

*
лK  – коэффициент, учитывающий особенно-

сти конструкции и материал изготовления 
лопастей НВ (для лопастей с лонжероном из 
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алюминиевых сплавов *
л 13,2K  ; для лопа-

стей со стеклопластиковым лонжероном – 
*
л 11, 25K   [13]);   – коэффициент заполне-

ния НВ;   – удлинение лопастей; p  – удель-
ная нагрузка на ометаемую НВ площадь; 

R  – окружная скорость концевого сечения 
лопастей; втa  – коэффициент, учитывающий 
особенности конструкции и материал изго-
товления втулки;  л л л1 4zK z     – весо-
вой коэффициент втулки; л  – относительная 
масса одной лопасти НВ; лz      – коли-
чество лопастей НВ. 

Для шарнирных стальных втулок 
вт 0,7,a   для втулок с эластомерными под-

шипниками вт 0,6a   [9]. Втулки НВ, выпол-
ненные из композиционных материалов, в 
сочетании с эластомерными подшипниками 
имеют массу меньше традиционных (шар-
нирных) на 45 % [9, 19]. 

РВ на карданном подвесе с лопастями из 
алюминиевых сплавов имеют рв 0,0105,   
Х-образные винты со стеклопластиковыми 
лопастями – рв 0,009   [9]. 

дв
дв

0

m
m

  , где двm  – масса двигателей вер-

толета, определяемая режимом полета на кото-
ром реализуется максимальная приведенная 
мощность дв прN  (мощность в стандартных ат-
мосферных условиях при 0H   и 0V  ): 

 
 дв дв дв пр ,m N    (7) 

 
где дв  – удельная масса двигателей. 

Для боевого вертолета потребную мощ-
ность НВN  определяют режимы: 
 висение на статическом потолке; 
 полет на практическом (динамическом) по-

толке; 
 полет на максимальной скорости и задан-

ной высоте; 
 установившийся вираж (разворот) с задан-

ной перегрузкой и на заданных высоте и 
скорости; 

 полет с одним отказавшим двигателем 
(другой двигатель работает на взлетном 
режиме). 
Таким образом, относительная масса дви-

гателей на каждом расчетном режиме опре-
деляется: 

 

 НВ
дв прдв дв дв пр

ПЗУ ЭВУ др

,NN A
K

      
   

 (8) 

 
где дв прN  – приведенная относительная мощ-
ность двигателей; прA  – коэффициент приве-
дения мощности двигателей к расчетным 
условиям (определяется по графикам в зави-
симости от высоты и скорости полета [9]); 

НВ
НВ

0

NN
m

  – относительная потребная НВ 

мощность;   – коэффициент, учитывающий 
потери мощности двигателей вертолета на 
привод РВ, вспомогательных агрегатов и 
трение в агрегатах трансмиссии (определяет-
ся по графикам в зависимости от размерности 
вертолета и скорости полета [9]); ПЗУ  и 

ЭВУ  – коэффициенты, учитывающие сни-
жение мощности двигателей при установке 
ПЗУ и ЭВУ; др 1K   – коэффициент дроссе-
лирования двигателей. 

ПЗУ инерционного типа с центральным 
обтекателем в виде «гриба» при выклю-
ченном эжекторе снижает мощность двига-
теля на 2–3 %, соответственно, ПЗУ   

0,97 0,98  . Для конструкций ЭВУ, приме-
няемых на отечественных боевых вертолетах, 

ЭВУ 0,98   [9]. 
В дальнейших расчетах используется 

наибольшее значение дв.  
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НВN  затрачивается на создание тяги, пре-
одоление сил сопротивления движения лопа-
стей в воздухе и сопротивление ненесущих 
частей вертолета (при наличии поступатель-
ной скорости). Таким образом, выражение 
для относительной потребной мощности 
имеет вид [12] 

 
 

 НВ инд пр вр.;N N N N    (9) 
 

где инд пр,  N N  и врN  – относительные индук-
тивная, профильная и вредная мощности со-
ответственно. 

На режимах с поступательной скоростью 
полета  0V   составляющие НВN  опреде-
ляются: 

 

  
2

2 кр3
кринд 2

кр

44 10 ;y
p YN n Y
V R l


 
    
        

 (10) 

 

       3
2

пр 1  сж 3ср
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10x p

R
N с V m

p
    

       


 (11) 

 

  3 33
вр 6 10 ,xN с V R

p
 

       (12) 

 
где 4B   – коэффициент, учитывающий кон-
цевые потери лопастей НВ; 0,98B   [9, 20]; 

  – относительная плотность воздуха; VV
R




; 

yn  – нормальная перегрузка; крY  – относитель-

ная подъемная сила крыла; кр
кр

l
l

R
  – относи-

тельный размах крыла; 1  – коэффициент, 
учитывающий влияние формы лопасти в 
плане на величину ее профильного сопротив-
ления, для лопастей прямоугольной формы в 
плане 1 1   [9, 20];   срx pс  – средний по дис-

ку НВ коэффициент профильного сопротив-
ления, для НВ с лопастями, образуемыми 
профилем NACA23012,   ср

0,011x pс   [21, 22]; 

сжm  – коэффициент, учитывающеий влияние 
сжимаемости на величину профильного со-
противления НВ (определяется по графикам 

 сж сж 0, ,M , ,y xm m t t V     [9]); 

 
 кр2 1

0,5y
pt Y

R
 

    
 – коэффициент 

тяги (подъемной силы) НВ; 
2

x x
Vt с  


– ко-

эффициент пропульсивной силы НВ; xс  – ко-
эффициент продольной силы ненесущих ча-
стей вертолета, для боевого вертолета при 
убранном шасси и с внешними подвесками 

0,0105xс   [9]; 0M R
a


 ; ,  a   – скорость 

звука и плотность воздуха. 
На режиме висения  0V   вр 0N  , и 

НВ висN  определяется суммой индуктивной и 
профильной мощностей. При этом необходи-
мо учитывать дополнительное сопротивление 
планера за счет обтекания струей от НВ. Та-
ким образом: 

 
 

 

     3
вис3

НВ вис 1  сж 3ср
вис об вис

6,26 10 1,5 6 ,
10x p

RpN с m
K p
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       

   
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где   – коэффициент, учитывающий нерав-
номерность распределения осевой индуктив-
ной скорости по радиусу НВ и затраты мощ-
ности на закручивание потока воздуха, для 
лопастей прямоугольной формы в плане с 
геометрической круткой 5–9° 1,05   [9, 20]; 

2/3
вис B  ; обK  – коэффициент, учитываю-

щий отрицательную интерференцию между 
НВ и планером на режиме висения, для одно-
винтового вертолета с крылом об 0,97K   [9]; 

сжm  определяется по графику 

 сж сж 0,Mym m t    [9]; 
 2

2
y

pt
R


 

. 

Полет вертолета на заданной высоте в 
случае отказа одного двигателя возможен, 
когда выполняется условие 

 
 *

НВ НВ гп min min ,N N N    (14) 
 

где НВ гп minN  – минимальная потребная мощ-

ность НВ (соответствует 4эк 20,7
x

pV
с


 

); 

minN  – минимальный избыток мощности, 
обеспечивающий вертолету сохранение за-
данной высоты при незначительных измене-
ниях скорости, разворотах и при прохожде-
нии нисходящих потоков. 

Нормы летной годности вертолетов уста-
навливают, что при отказе одного двигателя 
должна обеспечиваться возможность про-
должения полета со скороподъемностью не 
менее 0,25 м/с на режиме работы другого 
двигателя с временем непрерывной работы не 
менее 30 минут [9]. Таким образом: 

 

  min 0min
min 3

0 0

0,0025.
10

yV m gNN
m m


   


 (15) 

 
Потребная относительная мощность НВ 

для полета на заданной высоте в случае отка-
за одного двигателя определяется: 

 
 

*
min нв гп min min ,N N N      (16) 

 

где нв гп minN  вычисляется по формулам для 

НВN  при эк .V V  
Относительная приведенная мощность 

работающего двигателя вертолета из условия 
сохранения заданной высоты полета при од-
ном отказавшем двигателе равна 

 

 
*

* min
дв пр пр

ПЗУ ЭВУ др

.NN A
K




   
 (17) 

 
Таким образом, относительная масса дви-

гателей вертолета на данном режиме опреде-
ляется: 

 
 

*
дв прдв дв .N     (18) 

 
Относительная масса комплекта «грибо-

видных» ПЗУ боевого вертолета пзу 0,002,   
ЭВУ – эву 0,002  , ВСУ типа АИ-9В – 

всу 0,007  [9]. 

дрK  определяется по характеристикам дви-
гателей вертолета. Для двигателя ТВ3-117ВМА 
номинальный режим работы составляет  
85–90 % от взлетной мощности, соответст-

венно, ном дв ном
др

дв взл

0,85 0,9.
N

K
N

    

Относительная масса двигательных си-
стем определяется [13]: 

 

 сду
дв прсду сду

0

,
m

K N
m

     (19) 

 
где сду 0,055 0,065K   – весовой коэффици-
ент. 

Относительная масса главного редуктора 
одновинтового вертолета равна [13] 

 
  0,8

НВгл.ред гл.ред ,a N    (20) 
 

где гл.редa  – весовой коэффициент (для верто-
летов размерности Ми-24 гл.ред 0, 23a   [9]). 
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Относительные массы элементов транс-
миссии одновинтового вертолета определя-
ются [13]: 

 
  0,8

НВ виспр.ред пр.ред ;a N    (21) 
 

  0,8
НВ висхв.ред хв.ред ;a N    (22) 

 
  2/3

НВ висхв.в 0,012 ,N    (23) 
 

где пр.ред хв.ред хв.в,  ,      – относительные массы 
промежуточного, хвостового редукторов и 
трансмиссионного вала привода РВ соответ-
ственно; пр.редa  и хв.редa  – весовые коэффици-
енты (для вертолетов размерности Ми-24 

пр.ред 0,007,a   хв.ред 0,016a   [9]); НВ висN  – 
крутящий момент, действующий на хвосто-
вой вал трансмиссии вертолета при висении 
на статическом потолке. 

Относительная масса коробки приводов 
кор.пр 0,0045   (для вертолетов размерности 

Ми-24).  
Таким образом: 
 

 тр пр.ред хв.ред хв.в кор.пр  .          (24) 
 
 
Относительная масса топливной системы 

вертолета определяется:  
 

 тс тс т ,K    (25) 
 

где тсK  – весовой коэффициент (для топлив-
ной системы вертолета с протектированными 
баками, заполненными пенополиуританом, 

тс 0,071 0,093K    [13]). 
Относительная масса систем вертолета 

состоит из относительных масс систем 

управления (и гидросистемы) упр+гс ,  элек-
трооборудования (включая противообледе-
нительную) эо ,  пневматической вс ,  жизне-
обеспечения жо  и противопожарной сп :  

 
 с упр+гс эо вс жо сп.            (26) 

 
Для одновинтового боевого вертолета [9] 
 

 
2

maxупр+гс 590 ,
220

R V b
p
       

 
 (27) 

 
где b  – хорда лопасти НВ. 

 

 эо эо эо
1 ,a b

pp


    (28) 

 
где эо эо0,35,  55a b   – коэффициенты (для 
вертолетов размерности Ми-24). 

Относительные массы пневматической 
системы, системы жизнеобеспечения и си-
стемы пожаротушения определяются по со-
ответствующим статистическим данным. 
Для   современных боевых вертолетов 

вс 0,002 0,003,    жо 0,005   и 

сп 0,003 0,004   [9]. 

т  определяется из условия обеспечения 
всех этапов расчетной боевой задачи, задаю-
щегося соответствующими расстояниями 
 iL  или временем  i . 

В первом случае относительная масса 
топлива, затрачиваемая на участке протяжен-
ностью iL , определяется: 

 

   НВуд
т

ПЗУ ЭВУ зад

;
3,6

VH
i

i i

с L NL
V

 
    

    
(29) 
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 

        

2
2 крНВ 3

кр пр2 2
зад зад кр

3
2 2 23
зад зад1  сж 3ср зад

44 10 1  

1,5 1 5 6 6 10 ,
10x p x

N p YY N
V V R l

R
с V m с V R

pp V





  
              

    
           

 

 (30) 

 
 

где 
 гпуд

уд
гп

0,16 1
VH

с N
с

N

 
 ; дв зад

гп
дв пр max

VNN
N

 ; 

НВзад
дв зад

ПЗУ ЭВУ зад

V
V NN

V
 

  
    

; дв пр maxN  – 

максимальная относительная мощность дви-
гателей. 

Во втором случае (при заданной продол-

жительности этапа i ): 
 

   дв задт уд .VH
Vi i iN с      (31) 

 
Атака наземной цели боевым вертолетом 

происходит на взлетной мощности двигате-
лей, поэтому 

 
   дв пр maxт атаки атаки уд атаки .N с      (32) 

 
Таким образом: 
 

     т т т атаки атаки1,19 .i iL       (33) 
 

 
Результаты исследования 
и обсуждение полученных 
результатов 
 
Относительная масса планера вертолета 
 

Вертолет спроектирован по одновинто-
вой схеме с РВ, имеет крыло и убирающееся 
шасси. пл 0,198.   Весовой анализ частей 
планера рассчитываемого вертолета пред-
ставлен на рис. 1. Наибольшую относитель-
ную массу, составляющую 60,6 % от пл ,  
имеет фюзеляж ф.  

 

 
 

Рис. 1. Весовой анализ планера вертолета 
Fig. 1. Weight analysis of the helicopter airframe 

 
Относительная масса силовой установки 
 

НВ вертолета является пятилопастным, с 
лонжеронами из алюминиевого сплава. Втул-
ка стальная, шарнирная.  

РВ вертолета выполнен на карданном 
подвесе и имеет три лопасти. Лонжероны ло-
пастей также выполнены из алюминиевого 
сплава. 

Результаты расчета приведенной мощно-
сти двигателей вертолета на расчетных ре-
жимах полета представлены в табл. 1.  

 
Наибольшие значения НВN  и дв прN  реа-

лизуется на вираже. Следовательно, данный 
режим является расчетным для определения 

дв  и гл.ред . 
Относительная масса силовой установки 

вертолета су 0,3241.   Значения составляю-
щих су  представлены на рис. 2. Наиболь-
шую относительную массу имеют НВ нв – 
35,1 % от су ,  главный редуктор гл.ред  – 
27,1 % и двигатели дв  – 16,9 %. 
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Таблица 1 
Table 1 

Расчет приведенной мощности двигателей вертолета 
Calculation of the corrected power of helicopter engines 

 

Параметры 

Расчетные режимы полета 
1050 м;H   
0 км/ч;V   

1yn   
(висение) 

4 500 м;H   
150 км/ч;V   

1yn   
(практический 

потолок) 

500 м;H   
315 км/ч;V   

1yn   
(максимальная 

скорость) 

500 м;H   
200 км/ч;V   

1,8yn   
(вираж) 

500 м;H   
174,5 км/ч;V   

1yn   
(отказ одного 

двигателя) 
индN  – 0,0674 0,0231 0,0689 0,0384 
прN  – 0,0443 0,0904 0,0928 0,0477 

врN  – 0,0062 0,0859 0,0859 0,0146 

НВN  0,1960 0,1179 0,1995 0,2476 0,1008 
дрK  1 0,88 1 1 1 

дв прN  0,2689 0,2399 0,2422 0,3007 0,1251 
 

 
 

Рис. 2. Весовой анализ силовой установки вертолета 
Fig. 2. Weight analysis of the helicopter power plant 

 
 

 
Относительная масса систем вертолета 
 

с 0,0705  . Весовой анализ систем вер-
толета представлен на рис. 3. Наибольшие 
относительные массы имеют упр+гс ,  состав-
ляющую 43,5 % от с ,  и эо  – 40,7 %. 

 
 
 
 
 

 
 

 
 

Рис. 3. Весовой анализ систем вертолета 
Fig. 3. Weight analysis of helicopter systems 
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Относительная масса топлива  
 

На этапе взлета и посадки т1 0,0094,   
полета в район цели и обратно –

т2 0,1235,   атаки наземной цели – 

т3 0,0047.   
Следовательно, т 0,1638.   

 
Нормальная взлетная масса вертолета 
 

По полученным пл су с,  ,     и т  с исполь-
зованием уравнения существования (1) опре-
делена нормальная взлетная масса вертолета 

0 10 752 кг.m   Взлетная масса Ми-24В с со-
ответствующей полезной нагрузкой состав-
ляет 11 200 кг (абсолютная погрешность рас-
чета 4 %). 
 
Заключение 
 

В работе предложена методика оценки 
взлетной массы современных боевых верто-
летов с заданными летно-техническими ха-
рактеристиками и техническими параметра-
ми. Методика практически реализована в ви-
де программы для ЭВМ. С использованием 
разработанной методики определена нор-
мальная взлетная масса вертолета с летно-
техническими характеристиками и техниче-
скими параметрами, соответствующими бое-
вому вертолету, стоящему на вооружении. 
Результаты расчета являются удовлетвори-
тельными. 

Результаты работы могут быть использо-
ваны: 
 при обосновании тактико-технических и 

эксплуатационных требований к современ-
ным боевым вертолетам; 

 проектировании боевых вертолетов; 
 выборе направлений модернизаций и ана-

лизе взаимозависимости тактических, экс-
плуатационных и технических свойств бо-
евых и транспортно-боевых вертолетов, 
стоящих на вооружении. 
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