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Abstract: 

The European Geostationary Navigation Overlay Service (EGNOS) is Europe’s first venture into satellite 
navigation. In this work EGNOS benefits, architecture, signal and message structures, key performance indicator for 
aircraft navigation and service levels are briefly presented. The recently system basic parameters performance for 
Southeast Europe is examined over tests using real data measured by the EGNOS monitoring station placed in Technical 
University of Sofia. 

 

Keywords: satellite based navigation systems, system accuracy, integrity, availability and continuity.  
 
 

 

1. Introduction 
 

Satellite navigation systems have become an 
important positioning source for a wide source of 
applications. The American NAVSTAR (GPS) and the 
Russian Federation GLONASS systems have been 
providing global positioning services for two decades. 
The third global positioning system named Galileo 
would be owned and operated by Europeans. Its full 
deployment is scheduled for 2013.  

The global positioning systems allow users to know 
their location anywhere on Earth. Unfortunately, the 
accuracy and level of confidence the user can obtain by 
stand-alone GPS or GLONASS do not meet safety of 
life requirements as a result of some design 
characteristics and possible failures of system’s 
satellites. Moreover, signal propagation can be delayed 
by environmental phenomena (ionosphere, 
troposphere, environmental noise), sometimes 
significantly degrading the accuracy of computed 
position. A GPS/GLONASS user can expect a position 
accuracy of 10 to 20 m. In addition there is a significant 
risk of the computed position being incorrect as a result 
of anomalous GPS/GLONASS behavior or 
environmental degradation. The user has no idea of the 
actual error and how the situation will alter in the 
coming seconds or minutes.  

All the techniques used to improve 
GPS/GLONASS data provide additional information 
from a complementary system, “augmenting” both the 
accuracy and quality. The European Geostationary 
Navigation Overlay Service (EGNOS) is a wide area 

Satellite Based Augmentation System (SBAS) which 
broadcasts “augmented” global positioning data over a 
whole continent. It provides integrity information for 
each satellite's signal and thereby improves the 
accuracy of the GPS/GLONASS signal by 
approximately 5 times. The Wide Area Augmentation 
System (WAAS) is the United States SBAS. 

Three service levels to end EGNOS users are 
offered: open service (freely accessible signals for 
timing and positioning without any charge); 
commercial services (provision of commercial data to 
commercial service providers); safety of life service 
(accessible qualified signals for timing and positioning 
to any user equipped with a certified receiver within the 
EGNOS safety of life service area).  

Six years ago, in the frame of the 
EUROCONTROL (the European Organization for the 
Safety of Air Navigation) activities for EGNOS 
operational validation for aircraft navigation, six 
monitor stations have been set up at different 
universities geographically distributed around Europe, 
namely Barcelona, Toulouse, Lisbon, Delft, Budapest 
and Sofia. Recent results show EGNOS is already 
broadcasting signals of excellent quality. This system is 
currently in its qualification phase. Its certification for 
safety of life service is planed for 2010.  

 
 

2. EGNOS benefits 
 

Space technology is recognised as having a key 
role to play in maximising safety in the transport of 
passengers and goods. The EGNOS system provides a 
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navigation signal which is suitable for use by aircraft, 
ships, trains and other forms of transport. Other 
systems such as the United States WAAS and the 
Japanese MSAS are dedicated exclusively to air 
navigation.  

 According to some estimates, the worldwide 
market for satellite navigation is very promising. The 
EGNOS global navigation satellite programme is 
paving the way for Galileo. This is a great opportunity 
for Europe to foster the development of a substantial 
market with good potential for creating on long term 
new businesses and jobs in a wide range of industries. 

The world's commercial airline fleet is expected to 
double in the next 20 years. This will result in crowded 
routes leading to fuel wastage and delays that could 
cost millions of dollars annually. EGNOS is designed 
to assist navigation both en-route as well as during 
landing. The potential benefits will assist air traffic 
control to cope with increased traffic as well as 
improving safety and reducing the infrastructure 
needed on the ground. 

A European forum has been set up to identify the 
possible applications for a European global navigation 
satellite system.  These include: navigation operations; 
traffic management; sea port operations; casualty 
analysis; offshore exploration and exploitation; 
fisheries. EGNOS will be able to meet most of these 
requirements and will complement the services already 
provided by marine radio beacon. 

EGNOS is one of the keys to managing land 
transport in Europe, whether it is by road, rail or inland 
waterways. It will increase both the capacity and the 
safety of land transport. Not only airlines but also 
companies which operate transport services need to 
know where their vehicles are at all times, as do other 
public services such as the police and the ambulance 
and taxi services As well as improving safety, EGNOS 
will be an invaluable aid to managing transport 
operations. Managers will be able to know exactly 
when a consignment has been held up and its exact 
location. This will also improve customer services as 
clients can be notified of delays and the reason for 
them and when necessary breakdown crews can be sent 
out immediately 

EGNOS can also be a good tool for Road 
Management. Examples include virtual tolling, 
Highway emergency alerts and so on. In fact, EGNOS 
together with Galileo is expected to be one of the key 
components of pan-European electronic road toll 
systems. 

Rail transport could profit considerably from the 
implementation of autonomous on-board positioning 
systems based on EGNOS. For local and regional 
railway lines especially, there are various possible 
applications that could enable cost-effective 
modernisation and increased efficiency. The coupling 

of autonomous on-board positioning and 
communications is an invaluable tool for preventing 
fatal accidents under weather conditions causing poor 
visibility. 

EGNOS has many other potential uses. It can help 
farmers in aerial crop spraying or precision farming, 
fishermen to locate their catch and the police to detect 
fraud, security patrols to monitor risky situations. 
EGNOS has been used to help guide blind pedestrians 
and track racers in competitions.  

Computer and telecommunication networks around 
the world need an extremely accurate clock reference. 
EGNOS is able to broadcast a reliable time standard 
with unprecedented accuracy. 

 

3. EGNOS architecture, signal structure and 

messages  
 

The EGNOS system comprises: 
• A ground segment in charge of elaborating the 

EGNOS signal and managing the system; 
• A space segment in charge of diffusing the 

EGNOS signal; 
• The user segment located on the mobile, wishing 

to benefit from the EGNOS service. 
The functions of the ground segment (EGNOS 

Wide Area Network ) are as follows: 
• Collecting data from the GPS and GLONASS 

satellites and transmitting it towards a processing 
facility. This function is performed by 35 
Remote Integrity and Monitoring Stations 
(RIMS). It is planned to deploy 41 RIMS. 

• Processing of GPS and GLONASS data, 
elaboration of data to be diffused and formatting 
of the EGNOS signal. This function is performed 
by 4 Master Control Centres (MCC). The MCC 
are composed of two parts:  
- The Central Process Facility (CPF) in charge 

of calculation, validation and distribution of 
messages to be transmitted; 

- The Central Control Facility (CCF). It 
receives all the data from the various 
elements of EGNOS and the network and is 
in charge of managing all the interfaces 
between these elements and of configuring 
EGNOS according to the status of these 
elements. It prepares the data which will be 
archived in order to study EGNOS 
performances off-line. 

- 6 Navigation Land Earth Stations (NLES) 
transmit data towards geostationary 
satellites. 

Two support facilities: Application Specific 
Qualification Facility (ASQF) and Performance 
Assessment Check out Facility (PACF) complete the 
ground segment architecture. 

The EGNOS space segment is composed of three 
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geostationary satellites. There are: Artemis (PRN 124), 
Inmarsat AOR-E (PRN 120) and Inmarsat AOR-W 
(PRN 126). 

User segment is a set of EGNOS receivers developed 
for various types of users. 

EGNOS uses the same frequency (L1 1575.42 
MHz)) and ranging codes as GPS, but has a different 
data message format. Different message types have 
been defined to broadcast integrity data and Wide Area 
Differential (WAD) corrections. The message schedule 
follows a 6-second duty cycle. This is structured both 
to prioritise the 6-second integrity time-to-alarm and to 
minimise the time for EGNOS initialisation. 

Integrity is provided at two levels: coarse use/don’t 
use for all satellites in view of the service volume 
(including the GEOs); and two parameters –

2
UDREσ and 2

UIDEσ – that are statistical estimates of 

the satellite and atmospheric errors remaining after 
applying the WAD corrections. These are used to 
compute a certified error bound for the position 
solution in an integrity assessment. Fast and slow 
WAD corrections model the temporal decorrelation of 
the different error sources. The fast corrections model 
rapidly changing error sources include satellite clock 
errors. The slow corrections model more slowly 
changing error sources including long-term satellite 
clock drift and ephemeris errors. Ionospheric delays are 
provided at pre-defined grid points. Processing the 
corrections is quite complex both because the messages 
have been designed to minimise the bandwidth 
requirements and because they need to account for 
updated GPS navigation information. The receiver 
estimates corrections for satellite clock and ephemeris 
errors using the fast and slow satellite data messages. It 
has to account for both range-rate effects between 
successive fast corrections and performance 

degradation if a message is missed. The 2
UDREσ term 

characterises statistically the residual range errors after 
having applied the fast and slow clock and ephemeris 
corrections. The receiver predicts ionospheric delays 
for each range in three steps: it estimates where the 
satellite – receiver range pierces the ionospheric grid; 
the vertical delay at the pierce point is then interpolated 
from the surrounding grid points; and finally this is 

applied to the range measurement. The 2
UIDEσ term is 

applied to the range vector where it characterises 
statistically the residual ionospheric errors. 
Tropospheric errors may be mitigated using a simple 
model related to the receiver’s position and the day 
number in the year. 

EGNOS receivers compute a certified error bound 
for the position solution based on data broadcast by the 
GEO satellites, the user/satellite geometry, and the 
probability of integrity non-detection. 

 
 

4. EGNOS basic parameters and performance 

indicators for aircraft navigation  

The EGNOS basic parameters must guarantee that 
the user is informed on his position with sufficient 
accuracy and is alerted when the system exceeds 
tolerance limits. The Horizontal and Vertical Protection 
Levels (PL) are computed to protect users from 
potential degradation of the system, expressed in terms 
of Horizontal and Vertical Position Error (PE) above a 
certain user level, called Alert Limit (AL). Several 
possibilities for the relation between PE, AL and PL 
exist. However, two cases are very important from a 
safety perspective [4]: 

1. PL<PE<AL: System is available but not safe, 
not leading to a hazardous situation, called 
Misleading Information (MI); 

2. PL<AL<PE: System is available but not safe 
and leading to a hazardous situation, called 
Hazardous Misleading Information (HMI). 

Both cases are considered as an EGNOS out of 
tolerance condition, and are assumed as non-integrity 
events. If  PL exceeds the AL the system is declared 
unavailable since in this case the probability of system 
non-integrity (misleading information) is high.  

There are four basic requirements, which the ICAO 
(International Civil Aviation Organization) compliant 
EGNOS safety of life service should satisfy. These are 
on accuracy, integrity, availability and continuity of the 
system and they are particularly stringent for landing 
precision approaches. As mentioned above EGNOS is 
currently in its qualification phase. Document [2] 
provides a description of the criteria for identifying an 
EGNOS performance anomaly during the independent 
data collection campaign and provides a common 
methodology for the assessment. Some general 
requirements for Approach with Vertical Guidance 
(APV) services are marked below. The definitions of 
the system Key Performance Indicators (KPI) are as 
follow: 

Accuracy: EGNOS position error is the difference 
between the estimated position and the actual position. 
For a large set of independent samples, at least 95 
percents of the samples should be within the accuracy 
requirements. The 95 percent accuracy requirement is 
defined to ensure pilot acceptance, since it represents 
the errors that will typically be experienced. The 
accuracy requirement is to be met for the worst-case 
geometry under which the system is declared to be 
available. 

During the qualification campaign every record of 
valid samples whose vertical positioning error is 
greater than 10 metres for APV services will be 
reported. An anomaly report will be produced each 
time when the daily horizontal position accuracy (95% 
percentile) exceeds 16 m or the daily vertical position 
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accuracy (95% percentile) exceeds 20 m when 
assessing APV-I service accuracy. For this service the 
horizontal AL equals to 40 m and the vertical AL 
equals to 50m. During the initial operations and 
qualification campaigns, it was confirmed that the 
system could provide better accuracy performance than 
required for APV-I. 

Integrity is a measure of the trust which can be 
placed in the correctness of the information supplied by 
the total system. Integrity includes the ability of the 
system to alert the user when the system should not be 
used for the intended operation (or phase of flight). The 
necessary level of integrity for each operation is 
established with respect to specific horizontal/lateral 
(and for some approaches, vertical) alert limits. When 
the integrity estimates exceed these limits, the pilot is 
to be alerted within the prescribed time period. 

 According to the integrity requirements of ICAO [4], 
the allowable probability of non-integrity event is 

7102 −
× per landing approach. Position domain Safety 

Index (SI) is defined as the ratio between the true 
navigation system error and the corresponding 
protection level PLPESI /= . The samples for 
which the SI is bigger than 0.75 will be reported as 
potential MI situations. An anomaly report will be 
produced every time when the instantaneous SI 
exceeds 1. 

The availability of a navigation system is the ability 
of the system to provide the required function and 
performance at the initiation of the intended operation. 
Availability is an indication of the ability of the system 
to provide usable service within the specified coverage 
area. Signal availability is the percentage of time that 
navigational signals transmitted from external sources 
are available for use. Availability is a function of both 
the physical characteristics of the environment and the 
technical capabilities of the transmitter facilities. 

Four geographical areas have been derived from the 
industry commitment with 99%, 98%, 95% and 90% 
availability respectively. For each predefined area, the 
number of points with availability for APV-I service 
more or equal to the reference value should be at least 
90% of all points in the area. Each deviation from this 
requirement will be analyzed and an anomaly report 
will be provided. 

The continuity of a system is the ability of the total 
system (comprising all elements necessary to maintain 
aircraft position within the defined airspace) to perform 
its function without interruption during the intended 
operation. More specifically, continuity is the 
probability that the specified system performance will 
be maintained for the duration of a phase of operation, 
presuming that the system was available at the 

beginning of that phase of operation, and predicted to 
exist throughout the operation. Continuity event 
(anomaly) is observed every time when at epoch 1−iT  

ALPL <  and at epoch iT  ALPL ≥ . 

For APV services the duration of a phase of 
operation is 15sec, and the required probability of 

discontinuity equals to 610− . The current achievable 

value is of the order of 410− / 15 seconds and does not 
formally comply with the requirement. Having in mind 
the current status, the assessment against the ICAO 
requirements is worthless and a more realistic baseline 
for the evaluation has to be adopted [2]. This baseline 
should allow a pragmatic approach and at the same 
time will demonstrate that the system is compliant with 
the achievement results proposed by Industry in terms 
of continuity. 

 
 

4. EGNOS performance in Sofia  
 

To process and analyze the EGNOS performance 
results, EUROCONTROL has developed PEGASUS 
software tool [1]. The results presented in this section 
are obtained at Technical University of Sofia using 
PEGASUS. The static tests were carried out with 
Septentrio PolaRx 2 receiver. 

Figures 1 ÷ 2 present a brief overview of the some 
important performance characteristics as obtained 
using PRN 120 signals during the daily observed 
period (September 04, 2009). The so-called Stanford 
diagram (Figure 1) shows the relationship between PL, 
PE, AL and integrity [6]. Horizontal and vertical Error, 
Protection Level and NSV (Number of Satellite 
Vehicles) over time are shown on Figure 2. The 
presented results are compliant with APV-I KPI’s 
requirements described in section 3.  

Figures 3 ÷ 4 show some EGNOS characteristics 
obtained using PRN 120 signals during three monthly 
observed periods, namely January 2008, January 2009 
and July 2009. It can be seen for 2009: 
• The mean of 95% Vertical PE decreases with 

about 1 m. EGNOS could provide better accuracy 
performance than required for APV-I;  

• APV-I availability increases with about 30% 
and its standard deviation (std) decreases 
significantly. As a rule APV1 availability is 
higher than 95%. 

It must be noted there are no cases of MI or HMI. For 
APV I the continuity risk values are of the order of 

410− / 15 seconds. 
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Figure 1: Horizontal and Vertical Stanford diagrams 

 
 

 
Figure 2: Horizontal and Vertical Position Error, Protection Level and NSV over time 

 
 

 
                                    Figure 3: 95% VPE                                                                        Figure 4: APV I availability 
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Concluding remarks 
 

Since 2007 for all EGNOS monitoring stations there 
are no non-integrity events. It is important for Sofia that 
the RIMS in Sofia, Bulgaria, in Golbasi, Turkey  and in 
Alexandria, Egypt operate. Ionospheric coverage is 
much better. Recently for Sofia the mean number of the 
used satellites has been 8-10, while two years ago the 
mean number of the used satellites was 5-7. The 
EGNOS messages are received at regular intervals, but 
at this moment the EGNOS Signal In Space (SIS) is 
provided without any warranties. The use of the 
EGNOS SIS is at the user’s own risk. 
The results show EGNOS can meet (in European 
airspace) the ICAO requirements for APV-I. The most 
demanding requirement for this system is to provide a 
service which offers CAT-I Precision Approach 
capability, that is, the provision of vertical and lateral 
position information to aircraft approaching runways in 
limited visibility conditions, even when the runway is 
not equipped with an Instrument Landing System 
(ILS). At present CAT-I integrity can be achieved for 
less than twenty percent of the time. 
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Резюме: Авиационната метеорология като изследвания и приложна дейност стартира след 1910 г. 
с публикации  на Н. Негенцов и д-р Ст. Стайков (1912; 1914) за вертикалния атмосферен строеж 
по данни от планински станции в България и във връзка с участието на наши самолети в 
световната война. Организацията на тази дейност закъсняла поради мирния договор от 1919 г., 
който забранил България да има военна авиация. Възстановените полети наложили създаване от 
1.04.1922 на “Служба за времето” към  Дирекция на въздухоплаването със задача метеорологично 
осигуряване на авиацията. Към централата на Службата на летище Божурище били открити 
основни и спомагателни звена, вкл. авиометеорологична служба и въздухоплавателно училище, 
преместено през 1926 г. в Казанлък. Според [4] “Наред с класове за летци, авиотехници и свързоч-
ници имало и клас за обучение на метеоролози”. Тази Служба основала главни раздели на метеоро-
рологията у нас като прогноза на времето, аерология и метеорологичен инструментариум. Успеш-
ното й развитие се дължало на ред изтъкнати наши метеоролози като Н. Негенцов - пръв директор, 
Д. Бакалов и др. Службата била военна, тъй като гражданска авиация у нас има след 1947г. Дадени 
са основни данни за историята и метеорологичното осигуряване на тази авиация в България.   
Ключови думи: авиационна метеорология; осигуряване на авиацията; история; метеослужби - 
национална и военна; прогноза на времето; аерология; първи учебни пособия, обучение, кадри. 
 

Авиационна метеорология е разделът от 
метеорологията, изучаващ влиянието на метео-
рологичните елементи и явления върху поле-
тите на самолетите, разработвайки способи и 
форми за осигуряването им. Тази област на 
знанието започва да се развива в България  

след началото на използването на авиацията 

у нас, т.е. след 1910 г. По това време 
Дирекция на метеорологията в България била 
в организационния си етап с основна задача 
създаване и развитие на  мрежа от станции за 
наблюдение, отговаряща на международните 
стандарти. По набираните данни започнали 
научни изследвания по класическа и земеделс-
ка климатология, а по-късно по физика на 
атмосферата и планинска метеорология. 
Организацията и стопанската дейност на 
младата държава изтъквала все настойчиво 
нуждата от метеорологичното им осигуряване, 
включително прогнози за времето. Тя най-
напред се почувствала в авиацията, защото 
вече кацали и самолети на чуждестранни 
компании, а и наши самолети били използвани 
в Първата световна война. Финансовият и 
кадровият ресурс на метеорологичната 
Дирекция не позволявал да се отговори на 
всички обществени нужди. Поради това през 
1922 г. към Министерство на железниците в 

отдела за въздухоплаване, преименуван в 
Дирекция на въздухоплаването била открита 

втора метеорологична служба в България, 

наречена “Служба за времето”. Основната й  
задача била “метеорологичното обезпечаване с 
прогнози и информации за времето на 
въздухоплаването и на летенията на чуждите 
компании, имащи авиотрасета над България1 
([8]). На 26.06.1922 по препоръка на акад. 
Спас Вацов

2 за директор на новото 
учреждение е назначен Никола Станчев 
Негенцов (1888-1942), до тогава асистент в 
Дирекция на метеорологията. Роден в 
Габрово на 20.03.1888 е завършил физика 
в Одеския университет. През 1940 г. се 
пенсионира поради здравословни причини. 
Той бил заместен от Димитър Бакалов3, 

                                                
1 По данни от 1940 г. [5] “пет чужди компании 

поддържаха редовни въздушни съобщения с 
България: германското Дойче Луфт Ханза, съветското 
Аеро Флот, италанското Ала Литория, югославското 
АероПут и ромънското Ларес”. През лятото на 1940 
г. и до 15 май 1941 г. аеролозите в летище Божурище 
предали на чужди компании общо около 1675 
метеорологични бюлетина за излитане и 945 за кацане. 
Най-много бюлетини били за Дойче Луфт Ханза, 
защото имали “летения  всеки ден освен неделя”. 
 
2 Спас Вацов  (1856 - 1942) - академик (действителен 
член) на БАН от 1884 г., създател и пръв директор от 
1890 до 1928 г. на българската метеорологична служба, 
наричана до 1934 г. Дирекция на метеорологията, а до 
1950 г.- Централен Метеорологичен Институт (вж. [1]). 
3 Димитър Тр. Бакалов (1905-1985) - организатор на 
дейността и водещ специалист в “Служба за времето” по 
синоптична метеорология и прогноза на времето, 
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който пише, че в продължение на 18 години  
Негенцов със своя всеотдаен и ползотворен 
труд успява да развие Службата до такава 
степен, че към 1940 г., тя вече задоволява не 
само нуждите на авиацията, но и на 
останалите родове войски. Поради това, със 
Заповед № 330 от 31.08.1940 г. на министъра на 
войната, Службата за времето при ВВС става 
Общовойскова метеорологична служба. Тогава 
у нас не е имало гражданска авиация.  

Централата на новата Служба  от 1922 до 
1937 г. била базирана на летище Божурище, а 
по-късно в София на ул.Сердика №6. На 
летище Божурище, построено в 1916 г. имало  
временна метеостанция. Но метеорологично 
осигуряване на полети от българска служба не 
е имало. Предполага се, че немско звено е  
правело това. Все пак може да се смята, че 

авиационната метеорология започва своето 
развитие у нас около 1910 г. с проучвания за 

вертикалния строеж на атмосферата.Такива 
били работи на Н. Негенцов от 1912 г. и на д-р 
Стайко Стайков от 1914 г. Те не се основавали 
на наблюдения на температурата в свободната 
атмосфера, а от станции на различни височини 
по планински склонове. Директни височинни 
измервания (аерологични) на атмосферните 
параметри, почват в Божурище през февруари 
1923 с пилотни наблюдения на високия вятър.  

Трябва да се подчертае, че създаването на  
авиационна служба у нас по това време не е 
било елементарна задача. Мирният договор от 
14.04.1919 забранявал България да притежава 
военна авиация. В [4] четем: “Тъй като през 
1922 били възстановени полетите, от 1.04.1922 
г. правителството решава да създаде към М-во 
на железниците отделение за гражданско 
въздухоплаване. На летище Божурище били  
открити авиотехническа, авиометеорологична 
и медицинска служба, самолетна работилница 
и въздухоплавателно училище4, преместено 
през 1926 г. в Казанлък. Наред с класове за 
летци, авиотехници и свързочници бил открит 
и клас за обучение на метеоролози”. Тази 
Служба, създадена 30 години след МС/ХМС 
(национална метеорологична и хидрометеоро-
логична служба) се заела да запълни необходи-
ми ниши от метеорологичната дейност у нас. 
Първата от тях била дейността по прогноза на 
времето, започнала през 1922 г., т.е. около 100 
години след създаването на първата 
синоптична карта през 1820 г. от Брандес в 

                                                                         
заместил Н. Негенцов като началник на службата от юни 
1940 до септември  1944 г.  (вж. [2]). 
4 Открито в  летище Божурище на  15.12.1923 г. , а  
от 1926 г. е преместено в  Казанлък за да е по-далеч 
от очите на чуждите дипломати. 

Германия. Тя започала с организиране на 
мрежа от станции за синоптични и аерологич-
ни (височинни) наблюдения, с проучване и 
овладяване на най-модерните тогава методи за 
прогноза. Малко по-късно започнало изготвяне 
и издаване на регулярни прогнози за времето. 
В началото те били специализирани прогнози 

за времето, задоволяващи специфични нужди 
на  военната авиация. Прогнози за общо 

ползване (прогнози за населението) се 
издавали от военната “Служба за времето” от 
1929 г. Още от 1929 г. чак до създаването на 
отдел “Прогнози” към ХМС през 1956 г. тази 
служба е “издавала ежедневен бюлетин за 
времето и прогноза за 24 часа, четени по радио 
София в една или две емисии” [11]. През 1931 
г. те се появяват и във вестниците. След 1956 
г. общите прогнози, а постепенно и специали-
зираните(без авиометеорологичните),  се  изда-
ват от отдел “Прогнози” на  МС/ХМС. От май 
1968 г. започва излъчване и по телевизията на 
прогнозите за населението ([1],[2],[4],[8]).  

С организирането и развитието у нас на 

първите дейности по съществени раздели на 

метеорологията като прогноза на времето, 

метеорологичен инструментариум и аерология 

военната “Служба за времето” била важен 

строител на националната МС/ХМС.  
Военната служба вземала нужните данни 

първо от станции на Дирекция на метеороло-
гията. По-късно открили собствени станции  
(вж.[7]): аерологични -с приземни и височинни 
измервания (с метеорографи и пилотни 
балони),  летищни (за приземния въздух) и 
помощни (осведомителни). Летищните стан-
ции имали щат от 5 души: физик- аеролог; 
метеоролог със средно образование, 
завършил въздухоплавателното училище; 
до 3-ма наблюдатели след курсове. “В 
края на 1934 г. Службата за времето имала 3 
аерологични, 4 летищни и 11 помощни 
станции”. Броят им зависел от действащите 
летища. В 1930г. те били 10, тъй като след 
Божурище открили летища в Казанлък, Г. 
Оряховица, Варна, сухоземно летище на 
Варненското езеро, наричано „Тихина”, 
Ямбол и други. През 1940 г., Службата 
била методичен  ръководител на 83 станции 
на различни ведомства. 40 от тях работели  
като синоптични. Така военната Служба за 
времето е създател на синоптичната и 

аерологичната мрежи  от  станции у нас.  
Службата в началния етап се състояла 

от летища и Централа, съставена от 
секциите: Организационна; Предсказване 
на времето (Осигуряване на летенията); 
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Климатична; Техническа с изпитателна 
станция за проверка на уредите ([6], [11]).  

Службата за времето имала значителен  
вътрешен и международен авторитет. Според 
[11] тя била член на ММО (Международна 
Метеорологична Организация) и 6-8 пъти 
на ден чрез държавния радиопредавател  
излъчвали наблюдения от дадени станции; 
денонощно приемали по радио телеграми 
за времето от европейски страни, дешиф-
рирали ги и нанасяли (с цифри, символи и 
знаци) на синоптични карти”. През Между-
народната полярна 1932-33 година възложили 
Службата да провежда у нас приземните и 
височинните наблюдения.  Негенцов бил член 
на три комисии на  ММО и представлявал 
България в VII конференция на директорите на 
националните метеослужби - Варшава, 1935 г. 

През 1939 г. върху синоптичните карти се 
нанасяли 1000 станции от Европа, Северна 
Африка, Близкия изток и част от Сибир. 
Предсказването на времето при  война е 
затруднено, поради секретност на данните.  

Курсове за аеролози са провеждани 
епизодично в Казанлък през 1939-44. Така 
било и след преместване на школата в 
София - летище Враждебна. През 1950-51  
са обучавани за аеролози 30 курсанта със 
средно образование. Ст. Стефанов(от 1949 
г. н-к на военната метеослужба) четел 
лекции по Метеорологично обезпечаване 
на летенията и Синоптична метеорология.  

Дължа да подчертая високото ниво 

на учебните пособия, написани от  

специалистите от “Служба за времето” 
(подробности в [1] и [2]).  Учебникът [10]   
на Негенцов (1931) има съдържание като  
днешните учебници по авиационна метео-
рология: атмосфера - разпространение и 
състав; метеорологични фактори (темпе-
ратура; влажност; налягане; ветрове; 
видимост); метеорологични уреди; влия-
ние на метеорологичните фактори при 
летенията (влияние на различните темпе- 
ратури, на температурните инверсии; как 
се отразява намалението и колебанията на 
гъстотата (плътността) на въздуха; мъгла 
и облаци; валежите и летенията; излитане 
и кацане; отнасяне на аероплана; хоризон-
тални и вертикални удари на вятъра; 
затруднения при летене в напластена  
атмосфера; затруднения от въздушните 
вълни; използване на високия вятър при 
летенията; предсказване на времето; бури 
(видове, повторяемост, опасности); авио-
метеорологична служба (състав; наблюде-
ния; метеорологични донесения; предс-

казване на времето; бюлетини и съвети; 
подсигуряване на нощни летения). 

Негенцов използва за [9] изтъкната за 
времето литература на немски, френски и 
руски език с автори: Defant Dr A.-Wetter 
und Wettervorhersage, Leipzig,1926; Linke 
Dr.Fr.-Aeronautische Meteorologie, Berlin, 
1917;AngotA.-(Traite elementairede meteo-
rology, Paris, 1916); П.Молчанов-Атмо-
сфера, Петроград, 1924; Г.Рахманов-Осно-
вы метеорологии, 1925, Н.Калитин-Метео-
рология и аэрология,Л.1926; А.Клосовски-
Основы метеорологии,Одесса,1918 и др.  

В тази забележителна група  книги е и 
учебника на Д. Бакалов [3], отразил опита 
и знанията, допълнени при посещенията 
му в институти на Германия, Норвегия и  
Швеция, от съветски ръководства и  учеб-
ници и лекциите му по синоптична метео-
рология в Софийския университет. С дей-
ността и знанията си Бакалов имал главна 
заслуга за прилагане на новите методи за 
анализ и прогноза на времето. Така 
България станала всред първите страни в 
Европа, усвоили Норвежката школа. 

С инициатива на Службата за времето 
и отзивчивостта на кмета на София - инж. Ив. 
Иванов, общината построила срещу Военния 
клуб метеорологичен павилион, използван  
редовно от 25.03.1935 г. (вж. [1] или [5]).  

Военната “Служба за времето” след 1950 
г. била от две звена: Метеорологичен отдел 
към щаба на ВВС и Главен авиометеорологи-
чен център (ГАМЦ). От 1996 отделът е закрит, 
а функциите му поема ГАМЦ. От 2004 г. 
ГАМЦ става Метеорологичен център на ВВС. 
Сродна е Хидрографската служба на ВМС във 
Варна с отделение за осигуряване на военния 
флот. Такива има и в други родове войски. 

За начало на българското гражданско 

въздухоплаване се счита 29.06.1947 (вж.[4],[6]),  
когато била открита първата въздушна линия 
София-Бургас-София, изпълнена със самолет 
“Юнкерс 52” (редовни полети от 1.07.1947). 
Преди това с Постановление на МС/27.12.1946 
създават Дирекция “Въздушни съобщение” с 
директор Борис Ганев. Линия София - Варна 
заработила на 16.10.1947 г. През 1948 открили   
външна линия София-Белград-Будапеща-Прага 
За международни полети използвали съветски 
самолети Ли-2, ИЛ-14, ИЛ-18, ТУ-104 

В началото на 1947 г. за метеоролог при 
Дирекция “Въздушни съобщения” назначили 
физика Стефан Младенов. Но главно поради 
липса на цивилни специалисти гражданската 
авиация до 1956 г. осигурявали лица от ВВС.  
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На 3.11.1948 г. в Москва била подписана 
спогодба за създаване на смесено транспортно 
авиационно българо съветско дружество -  
ТАБСО. На 11.10.1954 г.  то било закрито като 
се запазила само фирмата му ТАБСО. Към 
Министерството на транспорта било създадено  
самостоятелно Управление на Гражданската 
авиация. През 1956 началник на Управление 
БГВТ “ТАБСО” станал бившият командващ 
ВВС генерал Кирил Кирилов. Предвиден бил и 
щат за метеорологичните служби в аерогарите 
на ТАБСО, включващ аеролози, метеотехници 
и радисти. Но в повечето граждански летища 
осигурявали все още военни метеоролози. 
Замяната им с цивилни станала осезателна от 
януари 1957, с назначаването на Кирил Дончев 
за началник отдел Метеорологичен на ТАБСО.  

Работният ден на метеослужбите на граж-
данските летища започвал с уточняване на  
анализа и прогнозата. След това началникът 
докладвал “пред летците и генерал Кирилов 
обстановката и прогнозата. При открити 
летища полетите започваха. При мъгла в 
София се изчакваше подобрение” ([4]). 

През 1969 г. с разпореждане на МС към 
ДСО "БГА" се създава Дирекция “Ръководство  
въздушно движение” (РВД) с отдел “Авио-
метеорологично осигуряване”. От 1976 г. той е 
отдел “Аеронавигационно метеорологично 
осигуряване” към РВД на М-во на транспорта . 

Според [4] гражданските аерогари още с 
откриването им имали класическите уреди за 
метеостанция: живачен барометър; клетка с 
мокър и сух, максимален и минимален термо-
метри;  вилдов ветромер с лека и тежка плоч-
ка, дъждомер. Самопишещи уреди били: баро-
граф, термограф, хигрограф, плювиограф (а/г 
София). Повече летища имали бутилки с  
водород, аерологични везни и прибори за 
измерване долната граница на облаците.Имали 
и схеми с ориентири на местността и разсто-
яния до тях за далечината на видимостта. 
Липсвали модерни прибори, измерващи види-
мостта по пистата, височината на ниския обла-
чен слой и  параметрите на вятъра. Използвали 
уреди на ВВС и ПВО. Свързочните средства на  
летищата били на ниско ниво. В а/г София дан-
ните за нанасяне на приземните синоптични 
карти Европа и България и картите на барич-
ната топография се получавали по телетипни 
канала от ХМС. Радисти от отдел Свръзки, а 
после от  военен възел до София осигурявали 
сведенията АЕRО и ТАF. Службата на ВМС 
помогнала за данните на летище Варна.  

След 1970 г. почва  интензивно насищане 
на гражданските летища с технически средст-
ва. В [6] е написано: “Метеослужбите на БГА 

‘Балкан’ използват вече съвременни уреди за 
долна граница на облаците, за хоризонталната 
видимост по пистата, за посоката и силата на 
вятъра. Те са снабдени вече с локатори за 
откриване на опасните гръмотевични ядра, за 
движението на фронтовете и др. За 10 години в 
службите на МЕТЕО са внесени много облако-
мери, видимостомери, ветромери, автоматизи-
рани метеорологични системи и много друга 
основна и вспомагателна техника не само за 
международните а/г София, Варна и Бургас, но 
и вътрешните..От 1975 г. БГА разполага с три 
радиолокационни системи, а през 1983 г. в а/г  
Бургас е въведена автоматизирана метеосисте-
ма на световно равнище, с каквато до 1984 г. 
не разполагаше нито едно летище в Европа”.  

В [4] е описана и първата самолетна 
катастрофи в нашата гражданска авиация по 
метеорологични причини. Тя станала на 
24.11.1952 г. “Самолет Ли-2 с командир Стоян 
Данчев, излетял от София за Варна с 24 
пътника се разбил на южния скат на Стара 
планина малко под връх Вежен, тъй като не е 
могъл да прехвърли билото. Причина била 
лошото метеорологично осигуряване на полета 
и слабата метеорологична подготовка на 
летеца. През този ден духал бурен NE вятър, 
който на юг от Стара планина се проявява като 
падащ. При тази обстановка, преди да прелети 
Стара планина, пилотът е трябвало да набере 
височина, превишаваща най-малко с 30%  
височината на прелитаното възвишение”. 
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Резюме: В докладът е направен обзор на съществуващото положение в световен мащаб на 
авиационната индустрия. Също така е използвана и обобщена информация от международни 
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1. Въведение 
 
Авиационната индустрия практически е 

разпространена във всяка една страна по света, 
и играе интегрираща роля в създаването на 
глобалната икономика. Тя е движеща сила в 
съвременната икономика не само сама по себе 
си, но и като основно средство за взаимовръзка 
с останалите отрасли, и се явява основен 
приоритет на правителствата по света и важен 
обект в национален аспект[2]. 

По данни на ATAG (Air Transport Action 
Group) от 2008 г. оперират над 2 000 
авиолинии, които  в световен мащаб са 
обслужвани от над 23 000 търговски летателни 
апарата, като използват над 3 700 летища [4]. 
През 2007 година авиолиниите по света са 
извършили повече от 29 милиона планирани 
полета и са превозили над 2,2 милиарда 
пътника (IATA,2008)[5]. Според Aviation 
Transport Association (АТА) за 2008 година 
разпределението на разходите за авиационна 
дейност  е ставало по  начинът, показан на фиг. 
1.  

 

 
 
Фиг. 1. Разходи за авиационна дейност 
според ATA за 2008 г. [6] 

 
От фигурата се вижда, че средствата които 

се отделят за контрол и управление на 
въздушното движение са на второ място при 
разпределението на  разходите за авиационна 
дейност. Големият дял на разходите за 
ръководене на въздушното движение, се 
дължи именно на огромната си важност и 
приоритетът на сигурност и контрол върху 
полетите, особено при бързите темпове на 
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развитие на авиацията и непрекъснато 
появяващите се нови авиокомпании.  

 Световна тенденция е средствата за този 
комплекс дейности (определяща сигурността 
на полетите) е да нарастват значително поради 
повишаващото се натоварване по летищата, 
дължащо се до голяма степен на появилите се 
голям брои ниско тарифни авиокомпании (Low 
cost carriers-LCC) с много голям  брой полети – 
фиг. 2 [7].  
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Фиг. 2. Брой нискотарифни авиокомпании 
по континенти [7]. 

 
 

 
Фиг. 3. Тенденции за развитие на 
натовареността на авиолиниите спорес 
IАТА[5]. 
RPK- изразено в милиарди 
 

На фиг.3. се вижда непрекъснатото 
нарастване на показателя PRK (Revenue 
Passengers Kilometers) на превозените пътници 

на единица дистанция, като същото нарастване 
е валидно и за превозените стоки, което 
предполага голямата натовареност на 
диспечерите на летищата. Тук трябва да се 
обърне внимание на обстоятелството, че 
голяма част от това натоварване се дължи и на 
големият брой ниско тарифни авиокомпании, 
които на практика доближиха авиацията по 
близо до ежедневието на редовия гражданин, 
но усложниха работата по редица летища. По 
аналогичен начин се увеличават и т.н. 
“случайни процеси”, т.е. възможни са 
изключително много събития и ситуации 
извън правилата за правилното протичане на 
работният процес, което е едно от 
изискванията работното място на диспечера да 
бъде в максимална степен в унисон с 
ергономичните изисквания. 

 
 

2. Специфика на трудовата дейност 
на диспечера към РВД (Ръководство на 
въздушно движение) София 

 
Характерно за трудовата дейност на 

авиодиспечерите от РВД е високото 
психосензорно натоварване. Последното 
изисква от упражняващите тази 
професионална дейност готовност във всеки 
момент за адекватна и навременна реакция на 
база получена информация,  постъпваща 
основно по два канала: 

- акустичен - телефон, слушалки, 
микрофон;  

- зрителен - няколко видеомонитора (за 
състоянието на системите за 
управление), табло с маркери за 
полетите и пряко зрително наблюдение 
на писта, сгради, прегради, самолети, 
обслужваща техника и други.  
Определящи спецификата на трудовата 

дейност диспечерът в РВД са два аспекта: 
- необходимост да взима решения за 

части от секундата в условията на 
дефицит от време; 

- висока отговорност за безопасността на 
стотици човешки животи, тонове 
товари, бързо развалящи се стоки, 
животоспасяващи медикаменти и 
др.[3]. 

Диспечерските работни места кулата на 
летище София в пълна степен отговарят на 
казаното (фиг. 4). Контролната зала е 
разположена на площадка, отстояща на 18,4 
метра от нивото на пистата. В нея са 
разположени работните места (РМ) на 
диспечерите. 
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Трудовата дейност на последните се 
извършва основно в седяща работна поза. 
Основни дейности, които диспечерите 
извършват са: 

− следене на пистата при 
излитане/кацане и маневриране на 
самолети; 

− наблюдение на мониторите, които 
отразяват функционирането на 
отделните системи за управление и 
безопасност на полетите; 

− въвеждане на информация с 
клавиатура и мишка; 

− вербална комуникация с пилотите и 
служители от различните системи; 

− работа с маркерите (писане и 
подреждане) на излитащите и кацащи 
самолети и др. 

Освен голямото психосензорно 
натоварване при ръководство на полетите 
сериозен проблем, затрудняващ трудовата 
дейност на диспечерите е ограничената 
видимост на пистата и недобрата организация 
на работното място. Причина за последната са: 
конструктивни несъобразноти на на пултовете 
и междинното тяло, разполагане на различните 
монитори в зрителните зони несъобразно 
тяхната важност, честота и приоритета на 
ползване, недостиг на работна площ и 
обособено място за разполагане и работа с 
компютърни клавиатури и мишки, и не на 
последно място за писане, лошо осветление на 
залата. 

Други причини за дискомфорт на 
разглежданите работни места са отблясъците и 
затрудненото отчитане на информацията от 
мониторите обикновено в следобедните 
часове, когато слънчевите лъчи са насочени 
фронтално към тях. През нощта работата на 
диспечерите е затруднена от липсата на 
локално осветление на работните места. 
Общото осветление, реализирано на базата на 
осветителни тела на тавана на залата не 
обезпечава необходимата осветеност на ниво 
работна повърхност на пултовете, където се 
извършва писмена работа и се използват  
компютърни мишки и клавиатури. Работата с 
последните е затруднена от ограничените 
площи на хоризонталните участъци на 
пултовете за управление. 

 От казаното  може да се обобщи : 
− необходимо е да се подобри 

организацията на работните места; 
− необходимо е да се обезпечи 

непрекъсната директна видимост и за 
двамата диспечери към пистата; 

− обезпечаване на удобна работа с 
клавиатури и мишки; 

− подобряване на работното осветление 
на помещението. 

Това налага ергономично оптимизиране 
на разглежданите работни места, което на този 
етап е  частично (поради непрекъснатия режим 
на работа на кулата) и е насочено основно към 
промяна на формата и размерите на 
конструкцията на работната мебел.  

 

 
Фиг. 4. Дясно (основно) работно място 

 
3. Заключение 
В резултат на проведеното проучване на 

съществуващото положение в залата на кулата 
на летище София и запознаване с изискванията 
на нормативната база са формирани проектни 
решения, целящи подобряване на 
организацията на диспечерските работни места 
по отношение на:. 

− създаване на възможно благоприятни 
условия за зрителна работа на 
диспечерите;  

− конструктивна промяна на левия и 
десен пултове  чрез намаляване  ъгъла 
на наклон към хоризонталната равнина  
на последните;  

− промяна на формата и размерите на 
пултовете с цел осигуряване на 
необходимата работна повърхност за 
работа с маркери, компютърни 
клавиатури и мишки и писмена работа;  

− подобряване на светлинната среда на 
работните места;  

− избор и използване на подходящи 
работни столове (регулируеми по 
височина работни столове с поставка 
за краката), които да обезпечат 
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оптимална работна поза и се намали до 
минимум статичното натоварване на 
опорно-двигателния апарат на 
диспечерите.  

В заключение може да се обобщи, че за 
първи път у нас се реализира  ергономично 
усъвършенстване на организацията на 
работните места на диспечерите в РВД. 
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Резюме: 

Авиационните събития, възникващи в процеса на експлоатация на авиационната техника, са случайни 
събития, за които са характерни специфични особености – място на възникване, причина, последствия, 
загуби и т.н. Качественото определяне и анализ на тези характеристики имат съществено значение за 
управлението на надеждността и безопасността на въздушния транспорт. В настоящата статия е 
предложен един подход за изследване и анализ на характеристиките на авиационни събития на базата на 
общите принципи за управление на безопасността и методологията за количествена оценка на риска. 

 

Ключови думи: авиационно събитие, безопасност, оценка на риска, характеристики на авиационни 

събития. 
 

1. Въведение 
 

Осигуряването на безопасността на полетите е 
основен приоритет в цялостната дейност на 
авиацията. Спазването на изискванията на 
Приложения 6, 11 и 14 на Doc 7300 на ICAO, 
изискванията на JAR-OPS 1.037 и изпълнението на 
регламент 1899/2006 на Съвета на Европа изисква 
наличието на Програма за предотвратяване на 
авиационни произшествия и осигуряване на 
безопасността на полетите от авиационните 
оператори, организациите по техническо 
обслужване, доставчиците на аеронавигационни 
услуги и сертифицираните експлоатанти на 
летища. За изпълнението на тази програма е 
необходима надеждно функционираща система за 
управление на безопасността на полетите, 
изградена в съответствие с ICAO Doc 9859 [1].  

Анализите на опасностите и експлоатационните 
събития в авиацията се извършват главно 
детерминистично, отчитайки правилата, заложени 
в нормативната документация. Един от пътищата 
за повишаване на безопасността е използването на 
риск-информиран подход като допълнение на 
традиционния подход.  

Вероятностната оценка на риска е структуриран 
и логически метод за анализ, чиято основна цел е 
идентифициране и оценка на рисковете на сложни 
системи за целите на ценово ефективно 
подобряване на тяхната работа и безопасност. 
Адаптирането на вероятностния анализ на риска за 
целите на авиацията е въпрос, по който последните 
години се работи усилено от NASA, ICAO и 

EUROCONTROL [1-3]. Развитието на различни 
аспекти и приложения на методологията за 
количествена оценка на риска и управление на 
безопасността е изключително актуален проблем. 

Управлението на безопасността се основава на 
събиране и анализ на данни за откриване на 
източниците на опасности. С помощта на оценка 
на риска се установяват приоритети за намаляване 
на потенциалните последствия от съществуващите 
опасни фактори и се разработват стратегии за 
ликвидиране на посочените фактори. При това се 
отчита, че авиационните произшествия не са 
резултат от едно-единствено случайно събитие. 

Съвременното разследване и анализ на 
авиационни събития трябва да се базира на 
усъвършенствани и адаптирани методи и модели и 
да отговаря възможно най-пълно на въпросите: 
„Как и защо е допуснато нежеланото авиационно 
събитие?”, „Какво трябва да се направи, за да не се 
допусне отново?”, „Ако все пак се допусне, какво 
трябва да се направи за намаляване на 
последствията?”. Въз основа на принципите и 
методологичните особености на оценката на риска 
настоящата статия предлага един подход за 
определяне и анализ на характеристики на 
авиационни събития, като: причини за поява, 
структура на причинно-следствената верига, 
вероятност за поява, последствия и т.н. 
 

2. Приложение на методите за оценка на риска 

при анализ на авиационни събития 
 

За илюстриране на предложения подход е 



 25

използвана авария, свързана със системата за 
попътно управление на Boeing 737 – полет 427 на 
US Air [4]. Системата включва механизъм на 
педалите, въжета, компоненти в опашката, 
хидравлично задвижване и управляваща плоскост. 
Хидравличното задвижване се състои от две 
основни и една резервна хидравлични системи, 
двукамерен основен и резервен силови цилиндри, 
задвижващи връзки и управляващи шибъри [5]. 

За всеки вид авиационно събитие са характерни 
следните три специфични особености: причини за 
поява, вероятност и последствия. Изследването и 
анализът на тези особености с помощта на 
известни методи представлява количествена 
оценка на риска относно изследвания вид 
произшествие и в съответствие с принципите на 
управлението на безопасността предполага 
следната последователност. 

Определяне на опасностите. Това е първата и 
много важна стъпка за провеждане на качествен и 
количествен анализ. При въздушния транспорт 
опасност е всяко нежелано състояние на 
съответния авиационен комплекс, вследствие на 
субективни грешки, технически откази или други 
неблагоприятни въздействия. Реализацията на 
такова състояние ще наричаме изходно събитие 
(ИС). Всеки вид авиационно събитие (развиващо 
се по определен сценарий) е следствие от 
характерни ИС. Ако за целите на предлаганата 
методика бъде разгледано събитието 
неуправляемо странично движение, биха могли да 
се дефинират ред примерни изходни събития, 
например: застопоряване на кормилото за 
направление (КН) в крайно положение, 
невъзможност за отклоняване на КН, 
непреднамерено отклонение на КН от пилота и т.н. 

При определяне на ИС е важно да се използва 
систематична процедура. Недефинираната 
(пропусната) опасност не може да бъде оценена и 
може значително да изкриви крайния резултат за 
риска. Най-често използваните техники са главна 
логическа диаграма (Master Logic Diagram), анализ 
на вида и ефекта от отказите (Failure Mode and 
Effects Analysis, FMEA), изследване на 
опасностите и на работоспособността (Hazard and 
Operability Analysis, HAZOP). 

За разглеждания пример записите от средствата 
за обективен контрол еднозначно доказват [4], че 
произшествието е съпроводено с отклонение на 
кормилото за направление в крайно положение. За 
по-нататъшно конкретизиране на потенциалните 
изходни събития е необходимо познаване на 
конструкцията на системата за управление. 
Използваме анализ на вида и ефекта на отказите от 
функционален тип (табл. 1). 

Определяне на причините. Основна цел на 

този етап от общата схема на процеса на оценка и 
анализ на риска е разкриването на логическата 
връзка между отделните събития, водещи към 
възникването на конкретна опасност (или друго 
събитие). За тази цел би могъл да се приложи 
методът дърво на отказите (Fault Tree Analysis, 
FTA). FTA е дедуктивен подход за качествен и 
количествен анализ, целящ идентифициране на 
причините, водещи към изследвано основно 
събитие. Този метод позволява определянето на 
вероятността за поява на разглежданото събитие 
(изходно, междинно, крайно).  

Дърво на отказите за събитие „Застопоряване 
на КН в крайно положение” за разглежданата 
авария  е дадено на фиг. 1. За изготвянето му е 
използван програмен продукт BlockSim [6]. 

Уравнението за вероятността да не настъпи 
събитието, представено на фиг. 1, е: 
R=-RDISTURB.RMECHFRONT.RMECHCAB.RMECHAFT.RMECHLINK (-

RHydrOut.RHydrIn.RHydrExcess+RHydrIn.RHydrExcess+RHydrOut) + + 

RMECHFRONT.RMECHCAB.RMECHAFT.RMECHLINK (-RHydrOut. 

RHydrIn.RHydrExcess+RHydrIn.RHydrExcess+RHydrOut)+RDISTURB (1) 

 
Фигура 1. Дърво на отказите при застопоряване на 

кормилото за попътно управление 

Определяне на последствията. За да се оценят 
последствията от основното събитие, е необходим 
детайлен анализ на възможните резултантни 
ситуации. Това, че се създава опасност (условия за 
произшествие) не означава автоматично, че 
задължително ще се реализира произшествие. 
Когато е налице многовариантност на ефекта 
(последствията) от разглежданото събитие, за 
анализ и оценка на тези последствия може да се 
използва методът дърво (граф) на събитията 
(ETA). 
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Таблица 1. Анализ на вида и ефекта от отказите на системата за попътно управление на 737 

Функционален 

отказ 

Вид отказ (причина) Ефект от отказа Вероятност 

Функция 1: Отклонение на управляващите плоскости в необходимия диапазон при приемливи натоварвания на 
пилота 

Блокиране на механизма 
на педалите 

λ MECHFRONT=10-8 

Блокиране на въже λ MECHCABLE=108 

Блокиране на 
кормилото 

Блокиране на механизма 
в опашката 

Кормилото остава в последното зададено 
положение. Най-неблагоприятен е случаят на 
блокиране в крайно положение  

λ MECHAFT=10-8 

Блокиране на вътрешния 
шибър от главния 
хидроусилвател 

Няма ефект. При последващо блокиране и на 
външния шибър кормилото блокира в крайно 
положение 

λ HydrIn=10-6 

Блокиране на външния 
шибър (подвижна гилза) 
от главния 
хидроусилвател 

Няма ефект. При блокиране и на вътрешния шибър 
кормилото блокира в крайно положение. При 
прекомерно преместване на вътрешния шибър се 
получава реверс на КН 

λ HydrOut=10-6 

Блокиране на 
задвижваща връзка 

Самоволно отклонение на кормилото в крайно 
положение 

λ MECHLINK=10-8 

Самоволно 
отклонение на 
кормилото 

Отказ на демпфер в 
страничното движение 

Отклонение на кормилото на 3º. Статично или 
осцилиращо. Намалена попътна устойчивост 

10-5 

Невъзможност за 
отклонение на 
КН 

Отказ на хидравлична 
система, отсечен клапан, 
байпасен клапан, др.  

Отделен анализ 10-5 

Отклоняване на 
кормилото извън 
допустимия 
диапазон 

Самоволно сработване 
на резервната система 
при нормална работа на 
основната система 

Възможно е разрушаване на управляващата 
плоскост 

– 

Функция 2: Осигуряване на приемливи динамични характеристики на управляемост на самолета 
Разрушаване на едната 
пружина на 
натоварващия 
механизъм 

Без последствия, трудно за откриване в полет. При 
разрушаване и на втората пружина управлението е 
силно затруднено поради липса на натоварване и 
центриране. 

– Разсъгласуване 
на характерист. 
на системата за 
попътно 
управление и 
характерист. на 
пилота 

Изместване на панела на 
кормилото 

Неточна и подвеждаща информация от педалите за 
положението на КН. Води до нежелани отклонения 
на кормилото 

– 

Таблица 2. Дърво на събитията при изходни събития, свързани с отклонение на КН 

Изходно събитие Ефективност на елероните Париране от пилота Последствия Честота, 1/h 
 ДА, p=0,9   
Застопоряване на КН в крайно     

БП 2,7.10-8 

положение поради отказ  ДА, p=0,5 
PRF=3.10-8 [7,8.10-10÷1,8.10-7] НЕ, p=0,1  

ЛАП 1,5.10-9 
 

  НЕ, p=0,5 
    

ТАП 1,5.10-9 
(3,8.10-11÷7,9.10-9) 

 ДА, p=0,9   
Непреднамерено    

БП 9.10-10 

отклонение на КН от пилота  ДА, p=0,9 
PHE=1.10-9 [2,4.10-11÷6,1.10-9] НЕ, p=0,1  

ЛАП 9.10-11 

  НЕ, p=0,1 
    

ТАП 1.10-11 

Таблица 3. Интензивност на отказите за различни категории събития 

Категория  λ, 1/h, бр.  Качествена оценка Категория  λ, 1/h, бр.  Качествена оценка 

Практически 
невероятно 
събитие 

1*10-9, 
 λ <10-9, 
n=0÷1 

Не се очаква поява на 
събитието за целия парк 
самолети от един тип 

Малко 
вероятно 

1*10-5 
10-7< λ <10-5 
n=100÷1000 

Не се очаква за един самолет, 
но може да настъпи няколко 
пъти за повече самолети 

Крайно малко 
вероятно 
събитие 

1*10-7, 10-

9< λ <10-7
, 

n=2÷15 

Не се очаква за един самолет, 
но е възможно да настъпи 
няколко пъти за целия парк 

Вероятно 1*10-3 
10-5< λ <10-3 
Голям брой 

Очаква се появата на събитието 
един или няколко пъти при 
всяко ВС 
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ETA (Event Tree Analysis) е индуктивен подход 
за диаграмно представяне на последователността 
от събития, които следват от предварително 
дефинирано изходно събитие. ETA дава 
възможност за определяне на вероятностите 
(интензивностите) на крайните събития.  

Последствията от непреднамерено отклонение 
на КН изследваме с помощта на дърво на 
събитията, табл. 2. Тежко авиационно 
произшествие (ТАП) има при режим на полета, 
при който ефективността на елероните е 
недостатъчна, и при неадекватни действия на 
пилота, съответно с вероятности PSpeed и PCorAct. 
Условната вероятност PТАП/RF за ТАП вследствие 
„Застопоряване на кормилото в крайно положение” е: 

PТАП/RF = PSpeed.PCorAct1                                    (2) 
Условната вероятност PТАП/HE за ТАП вследствие 

„Непреднамерено отклонение на КН от пилота” е: 
PТАП/HE = PSpeed.PCorAct2                                    (3) 

Аналогично могат да се получат условните 
вероятности за останалите възможни сценарии, 
водещи до безопасен полет (БП) или смекчени 
последствия от произшествието (ЛАП). 

Количествен анализ на риска. Рискът може 
да се характеризира като множество от триплети, 
включващи сценарий, вероятност и последствия. 
Целта на количествените анализи е да се получат 
вероятности за различните изходни и междинни 
събития, за различните потенциални сценарии и за 
авариите като цяло. 

Сценариите се получават при комбиниране на 
причините (пътищата) за поява на различни 
събития и последствията (пътищата за последващо 
развитие на аварията). За разглеждания пример: 

PТАП = PТАП1 + PТАП2 = PRF.PТАП/RF + PHE.PТАП/HE        (4) 
където:  
PТАП1 – вероятност за ТАП със „Застопоряване на 

кормилото в крайно положение; 
PТАП2 – вероятност за ТАП с „Непреднамерено 

отклонение на КН от пилота”. 
Параметрите за базовите и междинните 

събития в първо приближение определяме въз 
основа на наличието и броя на отказите или други 
събития, публикувани в бази данни със свободен 
достъп. Използваме стойностите, приети в JAR 
ACJ 25.1309 (табл. 3). Поради липса на достатъчно 
данни за необходимите параметри освен 
очакваната стойност се задава и неопределеност. В 
такъв случай за оценките за сценариите може да се 
пресметне и неопределеност. За разглеждания 
пример използваме логнормално разпределение на 
честотите и error factor =10.  

Пресмятанията за оценка на риска и 
неопределеностите са извършени с използване на 
програмен продукт FaultTree+ [7]. Резултатите за 
различните сценарии са дадени в табл. 2. 
 

 

3. Заключение 
 

Изследването и анализът на характеристиките 
на авиационните произшествия и инциденти имат 
позитивен и дълготраен принос към усилията за 
подобряване на безопасността на полетите. В 
настоящата статия въз основа на основните 
принципи за управление на безопасността и 
методологията за количствена оценка на риска се 
предлага един подход за изследване и анализ на 
характеристиките на авиационни събития. Този 
подход дава възможност да се анализират 
различни авиационни събития и да се правят 
заключения за най-вероятните причини и сценарии 
за дадено авиационно събитие, да се набелязват 
мерки за контролиране на опасностите и 
намаляване на класа на сериозност на ефектите от 
тях.  
 

Признателност 
 

Научните изследвания, резултатите от които са 
представени в настоящата публикация, са 
финансирани по договор №091ни022-04 от 
вътрешния конкурс за НИ в ТУ, София, за 2009 г.  
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Резюме: Изложени са изискванията към организациите за летателно обучение за одобряване от 
авиационните власти на курсове за теоретично обучение на пилоти за гражданската авиация и към 
провеждането на изпитите за оценяване на теоретичната подготовка. 

 

Ключови думи: JAR-FCL, пилот на самолет (хеликоптер), Организация за летателно обучение, 

Система за качество, Ръководство за обучение. 

 
 

1. Въведение 
 

Със заповед на Министъра на транспорта от 
26.01.2009 г. в Р България е въведена Наредба № 
39 за условията и реда за издаване на свидетелства 
за правоспособност на пилоти, свидетелства за 
авиационни учебни центрове, обучаващи пилоти и 
свидетелства за медицинска годност на 
авиационен персонал – пилоти в съответствие с 
изискванията на JAR- FCL 1 и JAR-FCL 3 и 
контрола върху тях [5]. JAR- FCL (Joint Aviation 
Requirements – Flight Crew Licensing) определя 
хармонизирани изисквания към обучението и 
тестването на пилоти при лицензиране на 
летателни екипажи в Европа. Целите на 
хармонизирането на свидетелствата за летателните 
екипажи са [3]: 

- да се подобри безопасността, като се даде 
възможност на операторите на въздухо-
плавателните средства (ВС) да проверяват лесно 
валидността на свидетелствата и класовете; 

- да се подобри безопасността чрез общи и 
високи стандарти, извлечени от опита на много 
държави; 

- да се подобри безопасността, ефективността и 
ефикасността в резултат на подобрен преглед и 
последващо укрепване на стандартите на ICAO 
(International Civil Aviation Organization) в Европа; 

- да се даде възможност на летателните 
екипажи да намират работа във всички държави от 
Европа без допълнителни лицензионни условия и 
разходи за тях; 

- да се намалят разходите на индустрията, като 
се позволи по-свободен обмен на летателни 
екипажи;  

- да се намалят разходите на националните 
въздухоплавателни администрации, като се 
премахнат процедурите по потвърждаване на JAR- 
FCL лицензии от други държави; 

- да се намалят разходите на националните 
въздухоплавателни администрации чрез 
използване на централизирани процедури за 
изпити по теория. 

Въвеждането на JAR- FCL налага някои нови 
изисквания към теоретичното обучение за пилоти 
и провеждането на изпитите по теория в сравнение 
с националната нормативна уредба до сега. 
 
2. Изисквания към теоретичното обучение на 

пилоти за придобиване на свидетелство за 

правоспособност и класове за полети по 

прибори 
 

Теоретичното обучение на пилоти за 
придобиване на JAR- FCL свидетелство за 
правоспособност и класове за полети по прибори 
се провежда в одобрени от националните 
въздухоплавателни администрации на страни-
членки на JAA1 (Joint Aviation Authorities) 
организации за летателно обучение (FTO – Flying 
Training Organisation) [1,2]. FTO е организация с 
персонал и оборудване, оперираща в подходяща 
среда и предлагаща 

- летателно обучение и/или 
- обучение на тренажори и/или 
- теоретично обучение по конкретни обучаващи 

програми. 
Всяка FTO може да провежда теоретично 

                                                      
1
Функциите на JAA сега се изпълняват от EASA (European 

Aviation Safety Agency). 
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обучение по всеки (всички) от показаните на фиг. 
1 интегрирани и/или модулни курсове, за които 
има одобрение от националната въздухо-
плавателна администрация. 
 

Интегрираните курсове са курсове за 
първоначално обучение, но в тях могат да се 
обучават и кандидати, притежаващи свидетелство 
за правоспособност за РPL(A/Н), издадено в 
съответствие с изискванията на Анекс 1 на ICAO. 
Обучение в модулните курсове се провежда на 
кандидати, притежаващи определено свидетелство 
за правоспособност за пилоти, с цел да придобият 
необходимата степен на по-висока професионална 
квалификация, за която се обучават. 

Кандидат, който желае да премине интегриран 
или модулен курс, с изключение на модулния курс 
за ATP(A/Н), трябва да завърши всички етапи на 
обучението, под контрола на началника на 
учебната дейност на одобрената FTO, в рамките на 
един одобрен непрекъснат курс на обучение, 
организиран от тази FTO. Интегрираният курс за 
РPL(A/Н) може да бъде преминат и в одобрен само 
за такова обучение учебен център, а теоретичната 
подготовка от модулния курс ATPL(A/Н) – в 
одобрен теоретичен курс в одобрена FTO. 

Провеждащите одобрени интегрирани курсове 
FTO могат да възложат теоретичната подготовка 
на друга одобрена FTO, но цялата отговорност и за 
теоретичната подготовка носи организиращата 
интегрирания курс FTO, докато теоретичното 
обучение от модулните курсове може да се 

предостави на одобрена само за такова обучение 
FTO, като в този случай началникът по учебната 
дейност на одобрената за модулния курс FTO е 
длъжен да упражни контрол върху тази част от 
курса.  

Изучаваните учебни дисциплини при 
теоретичната подготовка във всеки интегриран или 
модулен курс за придобиване на съответното 
свидетелство за правоспособност, техния 
минимален хорариум, както и минималния 
хорариум на целия учебен план са определени в 
JAR - FCL 1 и JAR - FCL 2 [1,2]. Теоретичното 
обучение може да включва одобрени в подходящо 
съотношение от въздухо-плавателната 
администрация занятия в учебни кабинети, 
показване на материали с интерактивно 
съдържание, диапозитиви, самостоятелна работа, 
компютърно обучение и други способи. 

За да получи одобрение за теоретично 
обучение, FTO трябва да докаже пред 
въздухоплавателните власти съответствие с 
изискванията на JAR- FCL в следните направления 
(фиг.1): 

1. Ръководство и персонал 
2. Финансово състояние 
3. Система за качество 
4. Ръководство за обучение 
5. Преподаватели 
6. Средства за теоретично обучение. 
Ръководство и персонал. Структурата на 

ръководството трябва да осигурява наблюдение на 
всички нива на персонала от хора, притежаващи 

Ръководство за
обучение

Система за
качество

Финансово
състояние

Ръководство
и персонал

Преподаватели Средства за
теоретично обучение

Организация за летателно обучение
(FTO)

Интегрирани курсове Модулни курсове

CPL(A)/IR,

CPL(H)/IR

CPL(A),

CPL(H)

ATPL(A),

ATPL(H)

CPL(A),

CPL(H)

IR(A),

IR(H)

ATPL(A),

ATPL(H)

PPL(A),

PPL(H)

За
притежатели

на
PPL(A),

PPL(H),

CPL(A),

CPL(H)

За
притежатели

на

или 

PPL(A),

PPL(H),

CPL(A) IR(A),

CPL(H) или IR(H)

За
притежатели

на
PPL(A),

PPL(H)

Фиг. 1. Изисквания за издаване, подновяване и изменение на одобрение на  за теоретичното обучение, което провежда.FTO  
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необходимия опит и качества за осигуряване 
поддържането на високи стандарти. FTO трябва да 
гарантира пред авиационните власти, че е нает 
подходящ брой от квалифициран компетентен 
персонал. При FTO, провеждащи само теоретично 
обучение, Началникът на обучението (НТ) трябва 
да има добри ръководни качества и 
продължителен предишен опит като преподавател. 
Той отговаря за наблюдението на всички 
преподаватели и за стандартизацията на 
теоретичното обучение. 

Финансово състояние. Изпълнителният 
директор на FTO, в качеството на материално 
отговорно лице, трябва да гарантира пред 
авиационните власти, че организацията има 
достатъчно финансови средства за провеждане на 
обучението според одобрените стандарти. 

Система за качество. FTO трябва да установи 
процедури, одобрени от властите, за осигуряване 
на съответствие с изискванията на JAR-FCL. Тези 
процедури трябва да включват система за 
качество, която ясно да открива недостатъците и 
да предприема действия за тяхното коригиране. 
Системата за качеството трябва да се изгради в 
съответствие с инструкциите и информацията, 
съдържаща се в AMC FCL 1.055/2.055 и IEM №1 
to JAR FCL 1.055/2.055 на [1,2]. Обхватът и 
сложността на системата за качество трябва да 
отразява размера и сложността на FTO и нейните 
обучаващи дейности. Целите и същите принципи 
се прилагат обаче за всяка организация за 
обучение. Така в малки (с 6 до 20 преподаватели) и 
много малки FTO (с 5 или по-малко 
преподаватели) системата за качество може да 
бъде доста проста и интегрирана в основната 
организация, докато по-големи организации с по-
сложни дейности на обучение трябва да установят 
отделна и независима организация за качеството в 
общата организационна структура. Ето защо малки 
и много малки организации за обучение могат да 
пригодят тяхната система за качество така, че да 
отговаря на размера и сложността на тяхното 
обучение и да разпределят ресурсите си съобразно 
с това. За такива FTO е подходящо да развият 
програма за осигуряване на качеството, 
включваща контролна карта. Контролната карта 
трябва да съдържа спомагателен график, който 
изисква изпълнение на всички точки от картата в 
определени срокове, заедно с изявление за 
изпълнението на периодичен преглед от висшето 
управление. Периодично трябва да се прави 
независим преглед на съдържанието на 
контролната карта и на достигнатото ниво на 
осигуряване на качеството. 

Ръководство за обучение. FTO за теоретично 
обучение трябва да изготви и поддържа 

ръководство за обучение, съдържащо информация 
и инструкции, които позволяват на персонала да 
изпълнява своите задължения и да напътства 
обучаемите как да изпълняват изискванията на 
курса. FTO трябва да направи достъпна за 
персонала и, където е приложимо, за обучаемите 
информацията, съдържаща се в ръководството за 
обучение. Процедурата за поправките трябва да 
бъде описана и поправките да бъдат правилно 
въвеждани. 

Ръководството за обучение трябва да описва 
стандартите, темите и целите на обучението за 
всеки етап от обучението, които обучаемите 
трябва да спазват и трябва да включва следното 
(Appendix 1а to JAR FCL 1.055/2.055 от [1,2]): 

Част 1 – План на обучение 
Част 3 – Теоретично обучение. 
При разработване на тези части FTO трябва да 

използва публикуваните на уеб-сайта на JAA на 
адрес http://www.jaa.nl/licensing/licensing.html 
подробен конспект за теоретични знания и 
учебни цели за всички професионални 
свидетелства и квалификация за полети по 
прибори съгласно последните изменения на 
JAR-FCL 1 и JAR-FCL 2. 

Преподаватели. Преподавателите по 
изпитните теми за свидетелства и квалификации 
трябва да имат съответния опит в авиацията и 
трябва преди назначаването им да покажат своята 
компетентност, като изнесат показна лекция по 
темата, по която ще обучават, разработена с техни 
материали. 

Средства за теоретично обучение. FTO трябва 
да има следните средства за теоретично обучение: 

- класни стаи, подходящи за броя на 
обучаемите; 

- подходящо демонстрационно оборудване за 
подпомагане на теоретичното обучение; 

- пособия за обучение и проверка; 
- библиотека, съдържаща литература, която по-

крива учебната програма. 
- офиси за обучаващия персонал. 
 

3. Изисквания към провеждането на изпитите 

за теоретични знания. 

 

За да отговарят издаваните в съответствие с 
JAR-FCL свидетелства за летателни екипажи и 
класове за полети по прибори на едни и същи 
стандарти, при провеждане на изпитите за 
теоретични знания във всички страни-членки на 
JAA се прилагат едни и същи основни процедури 
[3]. 

Националните въздухоплавателни 
администрации провеждат изпити за теоретични 
знания, които не са за PPL, с въпроси от 
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създадената в JAA централна банка с въпроси 
(CQB – Central Question Bank). CQB се поддържа 
съгласно процедурите на Глава 18 на [3]. 
Националните органи трябва да използват тези 
въпроси само за съставяне на изпитните 
формуляри. Затова тези органи са отговорни за 
поддържане на конфиденциалността на CQB, 
както и на нейните преводи и нямат право да 
оповестяват съдържанието й. При съставяне на 
изпитните формуляри разпределението на темите в 
тях, позволеното време и броя на въпросите се 
извършва според изискванията на Приложения 1 и 
2 на Глава 10 от [3]. 

За теоретичните изпити за PPL разпределението 
на темите в изпитните формуляри, позволеното 
време и броят на въпросите се определят от 
националния орган и трябва да съответстват на 
конспекта в Приложение 1 към JAR-FCL 
1.125/2.125. Органите могат да използват както 
въпроси от CQB, така и свои въпроси. 

Теоретичният изпит е преминат успешно 
когато на всеки изпитен формуляр са постигнати 
поне 75% от максималния брой точки за верните 
отговори. Всеки въпрос е с предварително 
известен брой точки (от 1 до 3) за верния отговор. 

FTO трябва да провеждат теоретичните изпити 
по същите правила, като използват примерните 
въпроси, които периодично публикува JAA както 
и свои въпроси. 

 
4. Заключение. 
 

Въвеждането на JAR-FCL при обучението и 
издаването на свидетелства за летателни екипажи 
и класове за полети по прибори налага нови 
изисквания за одобряване на FTO за теоретично 
обучение и провеждане на изпити за теоретични 
знания. Това е свързано с необходимост от 
непрекъснато обновяване на учебното съдържание 
и неговото разпределение в курса, както и с 
усъвършенстване на методите за обучение, така че 
да бъдат постигани поставяните в [4] учебни цели 
и подробни конспекти за теоретични знания. 
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Abstract: 

The main goal of this investigation is to assess load curve (Riera curve) during impact of large airplane 
into Belene NPP. Boeing 747-400 is chosen as large airplane and all calculations are done using charac-
teristics of this airplane. Results for different initial speeds and conditions are obtained. 
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1. Introduction 

The main goal of this investigation is to assess 
load curve (Riera curve) during impact of large air-
plane into Belene NPP. Boeing 747-400 is chosen 
as large airplane and all calculations are done using 
characteristics of this airplane. 

The main difficulties in this investigation arise 
from lacking of detailed information for structure of 
airplane. This information is assessed by using gen-
eral requirement for large airplanes [8], publicly 
available sources and rational assumptions. 

2. Methods and assumptions 

General parameters for Boeing 747-400 as di-
mensions and weights are taken from [1]. These 
parameters also include fuel quantity in tanks and 
engines' data. 

Total weight of airframe is divided between 
main airplane elements by using data and formulas 
from [2]. 

The most dangerous impact is airplane with 
maximum mass during impact. This is possible if 
flight starts from nearest large airport. Bucharest 
Henri Coanda International Airport is considered as 
a possible starting airport.  

It is assumed that airplane is loaded up to 95% 
of "maximum take-off weight", which is 396894 kg. 
During starting procedures and taxiing and during 
flight to the Belene NPP additional fuel (14036 kg) 
is spent. Based on this assumptions and calculations 
at the time of impact airplane has mass 363543 kg. 

During impact on the fuselage is acting crushing 

force Re, that depends on the local crushing 
strength of fuselage. It is assumed that crushing 
force is equal to 
 YARe σ= , (1) 

where A is effective area of crushing section and   is 
yielding stress of material. Because different sec-
tions have different effective area crushing force 
vary from section to section. 

The main step in the investigation is to calculate 
effective area (crushing force respectively) for dif-
ferent sections. For these calculations fuselage is 
modeled as thin-wall beam. 

Main loads for fuselage are self weight, weight 
from passengers, baggage and empennage and lift 
force from wing. Self weight, weight from passen-
gers and baggage (excluding empennage) is as-
sumed to be distributed load over fuselage. Values 
of distributed load are based on locations of pas-
senger seats, baggage compartment and general in-
formation for systems and avionics. 

The values of these loads are also used to calcu-
late mass distribution over fuselage. 

Main structural parts of fuselage are: skin, 
stringers, frames, floor beams and seat rails. From 
these only skin and stringers have contribution to 
effective area. Frames and floor beams have con-
siderable strength but in plane perpendicular to the 
crushing force Re. Seat rails have negligible area 
and its contribution is accounted by correcting fac-
tor. 

The main factor that determines size of skin and 
stringers is bending moment and shear force in fu-
selage. They are calculated in a usual manner [7] as 
in Strength of materials, but loads are corrected 
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with ultimate factor of safety 4.25 as defined in [8]. 
To simplify calculations (but without rising the 

error) area of stringers is added to the area of skin 
and only skin thickness is considered as unknown. 

Bending moment cause normal stresses in skin 
and stringers and they depend on distance to the 
neutral line of beam (fuselage). Because of this skin 
is divided into parts of small length having nearly 
same distance from neutral line. The normal stress 
in the i-th part is  

 ixi y
I

M
=σ . (2) 

In this equation M is bending moment in respective 

section, I is inertia moment of section and 
i

y  is 

distance to the neutral line of i-th part of skin.  
Shear force cause shear stress in skin 

 
i

i
i
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I

Q

δ

τ
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where Q is shear force in section, S(y) is static mo-
ment of area above point and δ is skin thickness. 

Additional normal stresses in skin are caused by 
differential pressure of 648 hPa in fuselage (from 
pressurization system). Stresses act in tangential 
(hoop stress) and longitudinal direction and can be 
calculated by 

 
i

i
si

R
p

δ
σ =  and 

A

A
p O

x =σ , (4) 

where R is radius of curvature of section profile in 
point and AO is area surrounded by section profile. 

Using all stresses in part and by assuming that 
ultimate stress for skin-stringer combination is 
σ=480 MPa the thickness can be calculated. Be-
cause calculated stresses depend on skin thickness 
and it is calculated by iterative procedure for every 
section. 

Skin thickness is calculated for every part of 18 
sections of fuselage. Crushing force Re is calcu-
lated for these sections and for other it is interpo-
lated. 

The wing is main source of lift source for air-
plane and it contains nearly whole fuel needed for 
flight. It consists of three parts – two console parts 
and center wing box that is located entirely in fuse-
lage. For the purpose of this work the wing is mod-
eled as three beams. 

Aerodynamic lift load along with fuel load de-
termines strength properties of the wing. While the 
total lift load is known (it is equal to the weight of 
the airplane) its distribution along wing span de-
pends on many factors as speed, altitude, etc. To 
calculate realistic distribution "Tornado" program 
is used that exploits vortex lattice method. 

Main structural elements of the wing are skin, 
stringers, spars and ribs. Skin, stringers and spars 

form wing box that carries all internal forces in 
wing as bending moment, torsional moment and 
shear force. Ribs define wing profile and ensure 
work of the wing box as thin-walled beam. Console 
parts of the wing are considered as fixed cantilever 
beams that are loaded by aerodynamic lift, self 
weight, engines' weight and fuel weight. 

In the center wing section there are additional 
spanwise beams. Center wing section is considered 
as simply supported beam loaded by self-weight 
and fuel weight.  

Distributed and concentrated (from engines) 
loads induce internal forces in beam models: bend-
ing moment, torsion moment and shear force. 

The bending moment in wing is main factor that 
determines the thickness of the skin and dimensions 
of stringers and spars. Because there is no differ-
ence for crushing force what is the shape of string-
ers and spars' flanges their area is spread over adja-
cent skin. The main assumption that is made during 
skin thickness calculation is that win box has the 
same height in section. 

During impact of the airplane high decelerations 
are appeared in airframe. They can cause destruc-
tion of internal structure before respective section 
reaches the target. Such structures are fuel tanks. 

According to [3] walls of Boeing 747 fuel tanks 
can sustain pressure of 20 psi (1,38 kPa). For center 
wing box with length l=5,75 m and fuel density 
ρ=800 kg/m3 destruction will appear at deceleration 

 98,29
75,5800

1380
=

×

=a  m/s2 . (5) 

Such deceleration arises in most numerical tests 
at 0,05 s from the beginning, while center wing box 
touches the target at 0,10 - 0,15 s later. This time is 
enough for large amount of fuel to spraying out of 
the tank. This fuel can damage additional structural 
elements decreasing strength of fuselage and wing. 
The same can happens in the fuel tanks in console 
parts of the wing. 

Spraying out fuel does not transfer energy to the 
target. It’s kinetic energy goes for damages of struc-
tural elements in fuselage and wing. 

There are four engines on wing every one with 
mass 4387 kg and length 3.175 m. They are mod-
eled as cylinder of length 3.175 m with linear vary-
ing mass distribution. For calculation of crushing 
force engines are assumed to be solid cylinders with 
diameter 15 cm and yielding stress 500 MPa. 

Because outer engines are behind aft mount 
point of wing they are detached together with wing 
and do not contribute to total crushing force. 

3 Load curve calculations 

Load curve calculations are based on the Riera 
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model [10] for impact of aircraft in rigid target and 
following hypotheses: 

- The aircraft is modeled by a stick with mass 
distribution )(xµ  (fig. 1) and crushing force Re(x) 

(fig. 2), where x is the distance along fuselage from 
airplane nose up to the current section that under-
goes the crushing. 

 
Figure 1. Mass distribution (30% spraying out fuel). 

 
Figure 2. Crushing force. 

- The crushing force Re(x) induces instantaneous 
and homogenous deceleration  dv/dt in the remain-
ing uncrushed part. If the total mass of the airplane 
is M and the mass of the crushed part is m(x) the 
deceleration and crushing force are related by equa-
tion 

 )()]([ xRe
dt

dv
xmM −=− . (6) 

- There is no rebound of crushed part (soft im-
pact). 

Equation (7) is ordinary differential equation. 
Solution of this equation is speed v(t) as function of 
time t and the speed v0 at the beginning of impact 
must be used as initial value. By integrating speed 
the distance x(t) as function of time can be found 
and therefore the mass distribution )(tµ  as func-

tion of time. Deceleration can be found by differen-
tiating speed v(t). 

The force that is acting on the target can be 
found by Riera's formula [10] 

 2
vReF µ+= . (7) 

Calculating this force as function of time gives load 
curve. 

Riera's formula (8) implies that all energy of the 
crushed part is transferred to the target. In this case 
the mass m(x) is function only of distributed mass 

)(xµ : 

 ∫=

x

dxm

0

)()( ξξµ . (8) 

But not every mass can transfer energy to the 
target. For example the energy of the spraying out 
fuel goes to destroy elements of the airframe – 
frames, ribs, beams, walls. This process also de-
creases the crushing strength of the airframe. Be-
cause of this not all mass is accounted in formula 
(8) and )(xµ  contain only mass that transfers its 

kinetic energy directly to the target. The remaining 
mass is represented by function )(xλ . It does not 

transfer any energy to the target. This mass includes 
spraying out fuel and part of the wing after detach-
ing from fuselage. Because of this the mass of the 
crushed part is calculated by next formula  

 [ ]∫ +=

x

dxm

0

)()()( ξξλξµ  (9) 

instead by formula (9). 

4. Results 

Using methods, assumptions and data mentioned 
above several numerical tests was conducted for 
different initial speeds v0 between 100 m/s and 
160 m/s and different amount of spraying out fuel. 
In these tests action of engines is not considered. 

Main assumption during tests is that action of 
crushing force of wing on the target starts when 
joint of front spar and fuselage touch the target and 
action stops when joint of aft spar and fuselage 
touch the target.   

During tests load curves for wing and fuselage 
are calculated separately. It is assumed that fuselage 
impact area has circle shape with diameter 8 m and 
wing impact area is rectangle 33 m x 2 m (fig. 3). 

 
 Figure 3. Profile of forward fuselage structure. 

Below on fig. 4 are shown calculated combined 
load curves for different initial speeds v0 and differ-
ent amount of spraying out fuel. 
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150 30 

 

Figure 4. Profile of forward fuselage structure. 

4. Conclusions 

Analysis of given results shows that main factor 
that contribute to the load curve is the initial speed 
of the airplane (or kinetic energy respectively). 

References 

[1] 747 Airplane Characteristics for Airport Plan-

ning, Boeing Commercial Airplanes, 2002. 
[2] Torenbeek E., Sythesis of subsonic airplane de-

sign, Delft University Press, 1976. 
[3] NTSB, Aircraft Accident Report AAR-00/03.  

Washington, DC. 
[4] Boeing 747-400 Flight Crew Operations Man-

ual, Boeing Commercial Aircraft, 2004. 
[5] Roskam J., Airplane Design Part I: Preliminary 

Sizing of Airplanes, DARcorp., 2003. 
[6] ICAO Engine Emissions Databank, 

http://www.caa.co.uk/. 
[7] Bruhn E., Analysis and Design of Flight Vehicle 

Structures, Jacobs Pub, 1973. 
[8] FAA Federal Aviation Regulations (FARS, 14 

CFR), Part 25 – Airworthiness standards: 

Transport category airplanes. 
[9] Jane's All The World's Aircraft, 1994-1995. 
[10] Bangash M., Bangash T., Explosion-

Resistant Buildings, Springer, 2006. 



 40 

BulTrans-2009 

24-25 September 2009  
Sozopol 

 

 

ПРЕДПОСТАВКИ ЗА МНОГОКРИТЕРИАЛНА ОПТИМИЗАЦИЯ НА ПРОЦЕС 

НА ОТКРИВАНЕ НА КРАТКОСРОЧНИ КОНФЛИКТИ 

 

Иван КОРОБКО Полина МАРИНОВА 
Технически университет-София, България,  

ikor@abv.bg 

Технически университет-София, България, 

polina.marinowa@gmail.com 

 
Резюме:  Анализ на методологията за откриване на краткосрочни конфликти в съществуващите 
алгоритми за откриване на конфликти и мотивиране на необходимостта от използването на оптимизация 
на алгоритмите по повече от един критерии.  
Abstract: This paper presents an analysis of short term conflict detection methods that are in use in current 
algorithms for conflict detection and gives some arguments using multicriteria optimization. 
Ключови думи:краткосрочен конфликт вероятност за конфликт, многокритериална оптимизация, 

прогноза 

 
Основна задача на всички УВД е да 

гарантират безопасността на полетите. За да се 
осъществи управлението на ВД е необходимо да 
се получават данни за текущата картина на ВД в 
дадената зона и да се изготви прогноза за 
състоянието на същата тази зона в даден  бъдещ 
момент от време. Автоматизирането в 
предсказването и откриването на конфликти 
увеличава ефективността на УВД и опростява 
работата на РВД – операторите. Своевременната 
индикация за очакван конфликт и 
предупреждаване на операторите ще доведе 
освен до  повишаване на безопасността на 
системите за УВД и до повишаване на 
капацитета на зоните за УВД. 

Един от ключовите елементи в 
предсказването е моделиране на “ несигурността 
(неизвестността)” свойствена за движението на 
ВС, заради влиянието на вятъра, команди на 
операторите, грешки в проследяването, 
навигацията и контрола. 

Схемите за прогнозиране могат да бъдат 
класифицирани в 3 (три) категории, според 
начина на третиране на “несигурността”. 

„Номиналния” подход приема, че ВС ще 
продължи да се движи по текущата си 
траектория или полетен план. Този метод за 
прогноза е прост и широко използван в 
практиката, не е трудоемък , особено ако 
несигурността се пренебрегва, може да води до 
оптимистични прогнози. 

Подходът”най-лош случай”, от друга 
страна предполага , че ВС ще последва най-
лошата възможна траектория  от всички. Този 
подход е в основата на най-сигурните системи, 
но той се оказва твърде консервативен и тежък 
за работа на практика 

„Вероятностен” подход – очита 
“несигурността” вземайки предвид набора от 
примерни траектории, генериран от стохастичен 
модел на движението на ВС и оценявайки 
критичността на всяка ситуация във вид на 
“вероятност за конфликт” 

Движението на ВС се характеризира с 
вероятностно отклонение в позицията на ВС 

“Вероятностното отклонение” има Гаусово 
разпределение, чиято ковариационна матрица 
нараства с времето. Това влияе върху факта, че 
валидността на прогнозата намалява за колкото 
по-далечен момент в бъдещето се опитваме да 
прогнозираме. Този модел има редица 
недостатъци, които ограничават точността на 
прогнозите базирани на него. Освен че се опитва 
да улови развитието на индивидуалните 
траектории, модела се опитва да напасне 
груповото поведение на всички траектории, 
модела напасва и груповото поведение на всички 
траектории на едно ВС. Това води до прогнози, 
които не отчитат фундаменталните факти, като 
статистическа корелация между позициите на 
едно ВС в различни моменти от време, 
корелация между позициите на близки ВС и т.н. 

Погледнато откъм дефиниране в 
преобладаващият брой определения има малко 
несъответствия –  ако конфликт е “нарушаване 
на сепарационните стандарти” т.е. конфликт не 
съществува докато две ВС са на безопасна 
дистанция. В същото време конфликт може да се 
формулира като “ предвидено нарушаване на 
осигурителния сепарационен стандарт”. Под 
това определение конфликт има когато две ВС 
ще се доближат на определена дистанция в един 
бъдещ момент от време. Очевидно е,че втората 
дефиниция прави наличието на конфликт 
зависимо от типа и параметрите на избрания 
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алгоритъм за прогноза. За определяне на 
конфликт, съгласно дефиницията е необходим 
математически модел на кинематиката на ВС, за 
да се направи прогноза. 
Краткосрочни конфликти –  до 10 мин. 
    Откриването на краткосрочни конфликти 
използва предимно информация за текущото 
положение на ВС за изготвяне на прогноза за 
бъдещото. Става дума за прогноза с период от 
няколко минути (обичайно 5-10 мин.) през които 
се приема, че ВС се движи предимно 
праволинейно, следвайки траекторията си. 

Откриване на средно- и дългосрочни 
конфликти, точно обратното използва и 
информация за “ намерения” като полетен план, 
предупреждения за случайни събития, като 
метеорологични явления.         

 Конфликти се засичат, като се прави 
проверка на наклоненото разстояние между 

положението на обектите ( ( , , , )R x y z t
ur

) през 
определен интервал от време ( ∆ ). Доколко 
алгоритъма ще изчисли точното време , когато 
за пръв път е нарушена сепарацията, изборът на 
времеви интервал е решаващ. В действителност 
колкото ( ∆ ) е по-голямо, толкова по-голяма е 
вероятността да не се отчетат краткосрочни 
конфликти.  

Има успешни реализации на алгоритми за 
предотвратяване на конфликти с използване на 
геометричен модел на траектория. От друга 
страна опита сочи, че дискретизацията прави 
формалната ( проста) проверка – сложна. 

В зоните по маршрута на ВС, в които има 
най-силна концентрация на ВС са и зони с най-
висок риск от конфликти. Като правило такива 
“стеснения” на системата за УВД са летищните 
райони, зоните за подход и изчакване и т.н. За да 
се оптимизират тези зони движението на ВС в 
тях се извършва по предварително определени 
схеми – планирани траектории. 

Планирането на излитанията, кацанията и 
движението по траекториите за заход и отлитане 
осигуряват капацитета на тези зони. 

Оптималността при планирането 
стратегическо и  тактическо гарантира и 
оптимално ползване на летищата. Зоните на 
летищата представляват и най-сложната за 
полети среда от гледна точка на 
електромагнитна обстановка, а и поради 
интензивността на трафика там и влиянието на 
метеорологичните явления е най-силно. При 
движение на ВС  в условия на намалена 
сепарация, каквато е в зоната на летищата, 
ефектите от метеоявленията  върху траекториите 
на движение на ВС могат да предизвикат 
конфликти за много по-кратки периоди от 
време.  

Откриването на краткосрочни конфликти и 
при полет по трасе имат също своята съществена 
роля.    

(3) Основен участник (виновник) за 
неизвестността в движението на ВС е вятъра, за 
който достоверен (пълен) физически модел не е 
намерен все още. Понеже грешката на 
предвиждането може да се моделира като сума 
от голям брой незвисими случайни смущения в 
разбъркани времеви интервали, очаква се 
грешката  да има Гаусово разпределение. Тази 
хипотеза е проверена в натурни условия, което 
също индицира, че несигурността може да се 
раздели на два компонента: надлъжна 
компонента, която варира с времето и напречна 
на траекторията компонента, чието отклонение 
остава грубо едно и също.   

С отчитане на  минимумите за вертикално и 
хоризонтално сепариране, а именно[7]: 

“1. 300 m (1000 ft) до височина 12 500 m (FL 
410) 

2. 600 m (2000 ft) от височина 12 500 m (FL 
410) и повече. 

”се регламентира така наречената “защитна 
зона” за всяко ВС, която зона представлява 
цилиндър с височина 2000ft  или 4000ft в 
зависимост от полетното ниво и  радиус на 
основите 5nm. В центъра на така построения 
цилиндър е разположено ВС. 

Съгласно стандартите  на Eurocontrol   
отклонението при определяне на 
местоположението на ВС е 100м., докато при 
реални изпитания се наблюдава намаляване на 
това отклонение. 

 Несигурността в определянето на 
настоящето местопложение на ВС е резултат от 
точността на използваната система за 
проследяване и оценките на навигационната 
система на самото ВС и тази несигурност се 
моделира, като нормално разпределена случайна 
величина със стандартно отклонение от 50m. 
странично и 30 m. вертикално. Отклонението в 
курса на предсказаната траектория се моделира 
като 15 kn стандартно отклонение на флуктуация 
на скоростта (грешка по дължина на 
траекторията) и 1 nm стандартно отклонение- 
напречна грешка. Тези данни за грешки са 
получени емпирично в [9]. Като изходни данни 
се приема, че вероятността за промяна на курса 
на ВС, може да бъде моделирана като 
експоненциално разпределена със средна 
стойност λ  за четири завоя на час. Това следва 
от предварителното приемане, че промяната в 
курса се случва по Поасонов закон. Когато курса 
се промени, неговото значение се моделира 
вероятностно. Най-вероятна е промяна на курса 
в ляво или дясно между 5 и 20 градуса и по-
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малко вероятно да направят промяна на курса на 
по-малко от 5 градуса, като грешката е 
рапределена под формата на сфера.   

Промените във височината също се 
моделират като експоненциално разпределение 
със средна вероятност за четири случвания на 
час. Когато се случи промяна на височината е 
еднакво вероятно ВС да се изкачи или снижи в 
рамките на 10 000ft  от настоящата си позиция.  

За да се изчисли вероятността за конфликт 
позициите на двете ВС трябва да се прогнозират 
за бъдещи моменти от време и така да се 
определи вероятността за нарушаването на 
“защитната зона” на всяко едно ВС.  

Ако разделим вероятността за конфликт на 
две компоненти, то конфликт настъпва при 
нарушаване на която и да е от сепарационните 
норми  хоризонталната и / или вертикалната т.е.    

P(C) = P(C)хор. P (C)верт. 
Големината на зоната за генериране на 

предупреждения за конфликт ( която от своя 
страна представлява защитената зона, 
корегирана с грешките на измерванията) оказва 
влияние върху функционирането на системата за  
предупреждения за конфликти. Ако зоната е 
прекалено широка , ще се генерират голям  брой 
излишни предупреждения. Ако зоната е твърде 
малка може да се окаже, че времето или 
пространството заделено от зоната не е 
достатъчно за извършване на маневра за 
избягване на конфликт.  Зоните могат да бъдат 
проверени с използвнето на два параметъра: 
вероятност за правилно откриване (т.е.  успешно 
предупреждение (УП) – D, при P(C)=1) и 
вероятност за фалшива тревога (т.е.  ненужно 
предупреждение (НП) –F, при P(C)=0).  

Когато имаме предупреждение за конфликт, 
то е успешно когато не се стига до нарушаване 
на защитената зона на ВС. Така вероятността за 
успешно предупреждение Р(УП)=D е 
вероятността, че конфликт няма да настъпи ако 
се предприеме маневра за избягването му. Ето 
защо  Р(УП)  се явява функция на времето и 
специфичната маневра за избягване на 
конфликт, който ВС е извършило. 

Едно предупреждение се класифицира като 
ненужно, ако не се изисква предупреждение за 
ненарушаване на защитната зона. Р(НП)=F  
вероятността за ненужно предупреждение е 
вероятността, че конфликт няма да има, ако ВС 
продължи по настоящата си траектория. За да се 
оптимизира работата на системата и големината 
на зоната е необходимо да се максимизира -D  и 
да се минимизира -F.     

Откриването на конфликт, като процес и 
приложими правила много прилича на задачата 
за откриване на РЛ сигнал. При откриването на 

конфликт обработваме информацията за 

наклоненото разстояние ( ( , , , )R x y z t
ur

) и се 
взема решение на база сравнение на наклоненото 
разстояние с определени прагови стойности. 
Разгледано по този начин задачата за откриване 
на конфликт съдържа в себе си три етапа: 

1) Откриване и обработка на РЛ 
сигнал носещ информацията за текущото 

( ( , , , )R x y z t
ur

)   
2) Изчисляване на прогнозна 

стойност за ( ( , , , )R x y z t
ur

) 
3) сравняване на изчислена 

прогнозна стойност на наклоненото 
разстояние с праговата стойност и 
вземане на решение за наличие или 
отсъствие на конфликт в дадения бъдещ 
момент (времеви хоризонт на 
откриването на конфликт). 

 
Откриването на конфликт е изцяло насочено 

към даден бъдещ момент от време т.е. 
правилното откриване зависи от правилността на 
направената прогноза! Процеса по 
прогнозирането на конфликти по своя характер е 
случаен процес, определен от вероятността за 
правилна прогноза или по-точно от 
вероятностния алгоритъм за изчисляване на 
прогнозата. Не бива да се пропуска и факта, че 
има случаен процес още на първия етап от 
решаването на задачата, а именно получаването 
на данните за текущата стойност на наклоненото 
разстояние. Разгледано през призмата на 
несигурността решаването на задачата за 
откриване на конфликт се свежда до решаване на 
вероятностна задача базирана на несигурни 
данни. Отчитайки всички тези източници на 
“грешки” става все по-важно да се синтезира 
оптимален алгоритъм за определяне на 
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прогнозата за конфликт. Анализа на 
последиците от всеки тип грешка ни дава 
насоката кои параметри с какъв коефициент на 
тежест да участват в алгоритъма. Оценката за 
оптималността на алгоритъма за предсказване на 
конфикти ( предсказване на стойност на R) по 
своята същност е задача за оптимизация по 
няколко критерия (многокритериална 
оптимизация).  

Параметри от които зависи прогнозата: 
1.  текуща стойност на R 
2. времеви интервал за който се прави 

прогнозата ( при по-малък период е по-голяма 
вероятността за правилно откриване, но  имаме 
пределна стойност зависеща от времето за 
маневриране на съотвените ВС)   

3. период на обновяване на данните (честота 
на обновяване) 

4. грешки от измерванията  
- метеоявления  
- електромагнитна обстановка  
5. големина на “ защитна зона” 
6. динамичен модел на ВС-тата  
7. взаимно влияние на прогнозите ( реално 

прогнозната стойност на R е резултат от от 
прогнозните местоположения на  2 (две) ВС – 
прогнозни траектории).   

 
В зависимост от свойствата на критериите и 

структурата на множествата допустими решения 
се формулират различни видове необходими и 
достатъчни условия дали дадено решение или 
дадена оценка е в един или друг смисъл 
оптимална (ефективна). 

Както и в екстремалните задачи, знанието 
на условията за оптималност позволява да се 
разработят методи за намиране на ефективните 

решения и способи за проверка на 
ефективността на отделните решения. Освен 
това тези условия позволяват да се разбере 
природата и взаимовръзката между различните 
видове ефективни решения и така да се 
изследват структурата и свойствата на 
множеството ефективни решения и оценки 

В процеса на изготвяне на прогнозна 

стойност за ( ( , , , )R x y z t
ur

) и вземане на решение 
за наличие на конфликт  има множество 
фактори, които оказават негативно влияние на 
качеството на прогнозната стойност и 
достоверността на решението. 

Крайна цел на алгоритъма е да се получи 
прогноза (оценка на прогнозната стойност на R ) 
максимално неизместена от стойността на  R  в  
определения момент от време.  
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Резюме:  Преглед на критерии за оптимизация  и оценка на приложимостта на различни методи за 
многокритериална оптимизация към вземането на решение  за ефективност на алгоритъм за откриване 
на краткосрочни конфликти. Избор на метод даващ най-добри резултати за конкретната задача. .  
Abstract: A review of optimization criteria and evaluation of different methods for multicriteria optimization 
and their applicability for making decision of effectiveness of conflict detection algorithm. A choice of the best 
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В  разглеждания проблем за откриването на 
конфликт  решението се свежда до намиране на 
оптимизационен критерии за оценяване на 
наклоненото  разстояние – R  между двете ВС във 
всеки един момент от време. Достоверността на 
стойността на R  пряко зависи от грешките в 
измерването му, а те са с различен произход: 
разрешаваща способност на радара, преднамерени 
и непреднамерени смущения в това число 
метеорологични явления и др. За да се вземе 
решение за наличие или отсъствие на конфликт 
оценката на R  трябва да попада в границите на 
сепарационните минимуми.   
Параметрите, които описват дадена ситуация 
(стойност на R) са в основата на намиране на 
решение на задачата дали дадената стойност на R  
е оптимална или не. За всеки параметър се 
изчислява стойността на целевата функция и тя се 
максимизира. Така по този параметър (критерий) е 
постигната оптимизация. . 
fi – частен (локален) критерий 
f=(f1,f2,…,fm) – векторен критерий 
при m=1 – еднокритериална задача 
m ≥ 2 – многокритерилна задача 
Всяко решение – х напълно характеризира 
съответстващата (векторна) оценка т.е. вектора –
f(x)   

( ) { ( ) , }mY f X y E y f x x X= = ∈ = ∈  

Избора на оптимално решение от множеството от 
всички решения х се свежда до избор на 
оптимална оценка от множество достижими 
оценки.   Приложените в алгоритмите методи за 
оптимизация спадат към групата на Парето 
методите. 

В многокритериалните задачи всяко решение  
x X∈  напълно се характеризира от своята оценка 
y=f(x) и затова избора на оптимално решение се 

свежда до избора на оптимална оценка от 
множеството Y от всички достижими оценки. 
УСЛОВИЯ ЗА ОПТИМАЛНОСТ  
   В зависимост от свойствата на критериите и 
структурата на множествата допустими решения 
се формулират различни видове необходими и 
достатъчни условия дали дадено решение или 
дадена оценка е в един или друг смисъл 
оптимална (ефективна). 
Всички тези фактори, които възпрепятстват 
правилното откриване на конфликт(оценка на 
R), обединени под общото име “смущения” 
могат да бъдат разглеждани като “противници” в 
контекста на теорията на игрите. Интересите на 
двамата играчи са противоречиви и печалбата на 
единия е равна по стойност загуба на другия, 
такъв тип игра се нарича антагонистична игра с 
нулева сума.   

( ) ( ) ,

( ) ( ) 0
II I

I II

H s H s s S

H s H s

= − ∈

+ =

 

( )IH s - игрова стратегия на първия играч; 

( )IIH s - игрова стратегия на втория играч; 

МИНИМАКСЕН МЕТОД  ОТ ГЛЕДНА ТОЧКА 
НА ТЕОРИЯ НА ИГРИТЕ [1,7] 
Aнтагонистични игри, в които всеки играч има 
някакво крайно множество от стратегии, се 
наричат матрични игри. Въвеждането на 
матричните игри опростява представата на 
играта.  
Теоремата на минимакса гарантира, че всяка 
антагонистична игра има оптимална стратегия 
или седлова точка. За тази цел е необходимо и 
достатъчно 

maximinjaij = minjmaxiaij 
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При крайно множество на стратегиите намирането 
на седлова точка изглежда по следния начин: 
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Ако минимаксите и максимините се различават, то 
такава игра няма ситуация на равновесие или няма 
седлова точка. За да получи гарантирана печалба 
всеки от играчите трябва да избира своята  
стратегия случайно. Тогава стратегията на играча 
се описва с определена вероятност  на избора и се 
представя с вектора: 
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Функцията на печалбата  на първия играч се 
равнява на математическото очакване: 

1 1

( . )
m n

ij i j

i j

H x y a x y
= =

= ∑ ∑  

Оптималните стратегии се намират с помощта на 
определянето на седлова точка с помощта на 
метода на доминиране и метода на линейното 
програмиране. 
Методът на минимкаса дава винаги решение, 
проблем при него е, че то невинаги е оптимално 
по Парето. Наличието на решение във всяка една 
ситуация дава известни предимства на метода, 
особено за нашия конкретен  случай, при който 
наличието на  данни е естествена необходимост. 
Но “опасен” аспект на метода е липсата на 
сигурност, че решението е оптимално. 
Приемането на неистински данни и тяхната 
обработка крият известни рискове.      

КРИТЕРИЙ НА СРЕДНИЯ РИСК  
Критерият на средния риск е  подход , който 
еднакво отчита възможностите оказващи влияние 
на решението на задачата за откриване на 
конфликт. Оценявайки и анализирайки  
R – наклонено разстояние между 2 ВС вземаме 
решение за наличие или отсъствие на конфликт. 
R – истинска стойност на разстоянието между ВС, 
Rг – грешно разстояие. Решение за това дали има 
конфликт или не се получава след сравняване на 
наличната оценка на Rо с прага определен от 
сепарационните минимуми. Ro се разлага в 3D 
координатна система както следва:Rоx, Roy, Roz. 
Rпр =R+n(t) 
При получаване на оценката и сравняването и със 
сепарационните минимуми са възможни следните 
ситуации: 
1) При Ro <Rmin  (Ry<Rymin или Rx<Rxmin или Rz 

<Rzmin) -P(x1)-вероятност за наличие на конфликт  

D- вероятност за правилно откриване на 
конфликт.-D=P(Ro<Rmin) 
P1= P(x1).D 
M-вероятност за пропуск 
М=P(R0>Rmin) 

P2 = P(x1).M 
2)При Ro >Rmin(Rx>Rxmin и Ry>Rymin и Rz>Rzmin) - 
P(x0)-вероятност за липса на конфликт  
R- вероятност за правилно неоткриване. 
R=P(R0>Rmin) 

P3= P(x0).R 
F- вероятност за фалшиви тревога 
F=P(R0<Rmin) 
P4= P(x0).F 
 P(x1).D + P(x1).M + P(x0).R+ P(x0).F =1 
Условният риск при оценка на R е комбинация 
от вероятностите за пропуск и фалшива тревога: 
P(R) –априорното разпределение на 
вероятността получената оценка R0 да е точна. 
Y(t) –сигнал =f[uR(t),uc(t)]. 
Ако на всяка ситуация се присвои цена за грешка 
в зависимост от стойността и опасността и, така 
че за правилните решения цената да е нулева, а 
за грешните е максимална се получава следното. 
Средната цена на грешката е математическото 
очакване : 

1 1 2 1 3 0 4 0. ( ) . ( ) . ( ) . ( )K k D P x k M P x k R P x k F P x= + + +

При 1k  =0 и 3k =0 

2 1 4 0. ( ) . ( )K k M P x k F P x= +   - средния риск е 

сумарна вероятност за грешка  
Критерият на средния риск е един от най-общите 
критерии. Частните случаи на този критерий са 
критерият на идеалния наблюдател, критерият 
на апостериорната вероятност за правилнa 
оценка и др. За използване на критерия са 
необходими изходни данни, които на практика 
не винаги могат да бъдат получени. 
Ограничението за наличие на определен набор 
изходни данни, за да работи критерия добре за 
правилна оценка на разстояние между две цели 
го прави не особено удачен. Като правило 
наличието на такива предварителни данни  за 
характеристиките на смущенията е почти 
невъзможно. И именно тази неопределеност, 
породена от голямата зависимост за добра 
работа на критерия от наличието на 
предварителни данни го прави не достатъчно 
надежден и подходящ за изследваната задача.  
КРИТЕРИЙ НА ИДЕЛАНИЯ НАБЛЮДАТЕЛ 
Ако се приеме, че всички грешки да водят към 
еднакви последствия т.е. 2 4 1k k= =   

и  2 1 4 0. ( ) . ( )K k M P x k F P x минимално= + − -

вероятност за грешка 

1 1 3 0. ( ) . ( )K k D P x k R P x максимално= + −  - 

вероятност за правилна оценка 
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Оптимален по критерия на оптималния 
наблюдател е този способ за оценка на 
наклоненото разстояние, при който вероятността 
за появяване на грешка е минимална, а 
вероятността за правилно приемане е максимална. 
Управляемите параметри в задачата за 
оптимизация по този критерий са същите както и 
при критерия за средния риск. В този случай 
решението на задачата се опростява поради това, 
че не се отчитат разликите в последствията от 
грешките. 
КРИТЕРИЙ НА МАКСИМАЛНОТО 
ПРАВДОПОДОБИЕ   

1 0( ) ( )P x P x=  - когато вероятностите за наличие 

на конфликт и липса на конфликт са равни, 
критерият на идеалния наблюдател се свежда до 
минимизиране на условната вероятност за грешна 
оценка на разстоянието  - minгрP M F= + −   

Недостатъците на тези методи са идентични със 
средния риск.  
МНОГОЦЕЛЕВА (ВЕКТОРНА ) 
ОПТИМИЗАЦИЯ  [6,1] 
За да се осъществи процеса на търсене на най-
добър резултат е необходимо да имаме 
възможност за промяна на някои параметри, така 
че да се промени състоянието на обекта.  
Управляващите параметри трябва да могат да се 
изменят независимо един от друг (или зависимо 
като границите на зависимост се трансформират в 
ограничителни условия за параметрите) и с това се 
създават множество решения на поставената 
задача. Всеки управляем обект или процес се 
характеризира с параметри, условно наречени 
входни хu и изходни у. Математическият модел на 
обекта свързва тези параметри чрез система 
функции:  

 ( ), 1, 2,...u

i iY f x i n= =    

Входните параметри хu
 включват : х – вектор на 

управляващите параметри и  х 
с - вектор на 

константните параметри.  

Върху  управляващите параметри – х са наложени 
редица ограничения. С помощта на наложените 
ограничения се получава област Гх , в която е 
допустимо да се изменят управляващите 
параметри. Анализа на получените резултати – у 

довежда до избор на едно оптимално решение.   
Критерият за оптималност представлява 
количествен израз на оценката на състоянието на 
обекта и служи за сравнителен анализ между 
отделните състояния.  

1 2( ) ( , , . . . )
n

Q Q x Q x x x= =  

Проектирането и функционирането  на  алгоритъм 
за откриване на цели се оценява от комплекс от 
показатели  ( 1, 2, ... 1)iQ i n= . Техните оптимални 

стойности се получават при различни величини на 
управляващите и конструктивни параметри. 

В общия случай областта на решенията - 
iQ  е 

отворена. Логично е да се наложат ограничения 
на 1Q  и 2Q . Така се получава затворена област 

0G  от решения, в която се търси оптималното. 

За всяка точка  1Q  и 2Q  от областта  0G  може да 

се намери по-добро решение с изключение на 
точките лежащи на линията. Решенията по тази 
линия са известни като Парето-оптимални 
(неподобряващи се). Решението при 
многокритериалната оптимизация се избира 
измежду Парето-оптималните. Основния 
проблем е коя точка да се избере за оптимална. 
Предложени са редица методи: скаларизация на 
векторния критерии, обобщена функция на 
загуба, полезност, итеративни методи и др. 
КОМПРОМИСНА ОПТИМИЗАЦИЯ ПО 
ФУНКЦИЯ НА ЗАГУБИТЕ. [6] 
Приемането на една или друга Парето-
оптимална точка винаги е свързано с известни 
загуби от абсолютните (безусловни) екстремуми 

*
iQ  на целевите функции ( )iQ x . 

Понятието относителна загуба се определя от 
израза:  

*

*

( )
( ) , 1, 2 , ...i i

i

i

Q Q x
Q x i m

Q

−
∆ = =    

Където *
iQ  е безкомпромисната оптимална 

стойност на i-тия целеви параметър (максимум 
или минимум). От всички относителни загуби се 
формира обобщена целева функция:  

*
2

*
1 1

( )
( ) [ ( )] [ ] min

x

m m
i i

i i i
x G

i i i

Q Q x
x Q x W W

Q
φ

∈
= =

−
= ∆ = →∑ ∑  

Където iW  са тегловни коефициенти, които 

отчитат важността на всеки критерий и 

отговарят на условието: 
1

1
m

i

i

W
=

=∑  

Оптималото решение по няколко критерия е 
такова решение, оптимало по Парето, което е 
минимало спрямо минимизиращите критерии и 
максимално спрямо максимизиращите. 
Основен проблем е коя точка да се избере за 
оптимална. Изборът обикновено изисква 
допълнителна информация. В ролята на такъв 
тип информация е даването на оценка (тегловен 
коефициент) на всеки критерий. Така се 
получава едно „оптимално” решение, базирано 
на дадени „приоритети”. Допустимо и възможно 
е това решение да е близо до оптималото, но да 
не е такова. 

* ( )i i iQ Q Q x∆ = −   

Където iQ∆ - отклонение на полученото 

решение ( )iQ x от оптималното - *
iQ  
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iQ∆ -трябва да е минимално. За да се минимизира 

отклонението за всички критерии е необходимо те 
да се сведат до съизмерим вид т.е. да се нормират. 
При преобразуването на критерилните функции 
трябва да се вземе предвид, че преобразуванията 
трябва да имат общо начало за отчитане и един и 
същи порадък, като запазят приоритетите си. 
Оттук следва, че преобразуването трябва да е 
монотонно и в интервал [0;1] . 

0 ( ( )) 1i iq xω≤ ≤   

При метода на последователия анализ всяко 
допустимо решение x A∈  и 0 ( ) 1i xω< <  

съществува вектор ρ
+

∈Φ  който удовлетворява:  

: , 1i i i ii I
i Iρ ρ ρ ρ ρ

+

∈
= 〈 〉∈Φ = 〈 > ∀ ∈ = 〉∑     

Преобразуването на векторните критерии в 
скалари може да става по различни начини, като 
основни от тях са линейните, минимизационни , 
максимизационни и др. Прилагането на 
определено преобразуване е според задачата. 
Налагането на ограничения от предпочитанията 
намалява степените на свобода в 
оптимизационната задача. 
Методите за векторната оптимизация имат сложни 
целеви функции, но трябва внимателно да се 
оцени функционалата обвързаност между тях така, 
че да се минимизира броя на критериите, но и да 
се избегне едностранчиво решение и загуба на 
информация носена от векторните критерии. 
Като резултат от направения преглед е 
предложения алгоритъм за оптимизация на процес 
на откриване на конфликти:  

 
в алгоритъма се използва: 

( ) min ( )
( )

max ( ) min ( )

i i
x X

iн

i i
x Xx X

q x q x
q x

q x q x

∈

∈∈

−

=

−

- естествена 

нормализация. 

 Целта на направения преглед и анализ на 
методите за получаване на възможно най-
неизместена оценка на наклоненото разстояние 
R, и в този смисъл за оптимизиране на процеса 
на откриване на конфликти, е да се даде отговор, 
кой е най-добрият за конкретната задача. 
Налагащ се е извода, че са за предпочитане тези 
методи, които осигуряват както необходимите, 
така и достатъчните условия за Парето 
оптималост. Осигуряването на необходимото 
условие за Парето оптималност са по-ефективни, 
доколкото тези методи отразяват по-добре 
предпочитанията. В този смисъл векторните 
критерии за оптимизация реализират по-голяма 
част от заложените изисквания към избора на 
оптимизационен критерий. 
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Резюме: В работата се предлага се метод за създаване на динамични модели на различни 

ВС на база геометрични и масови характеристики, чрез използване на програмата X-Plane. 

За нагледна демонстрация са изготвени модели на самолети Cessna172N и DeHavilland 

DHC-2, като е извършена тяхна апробация чрез сравнение с данни от РЛЕ. 

 
Ключови думи: модел, симулация, X-Plane. 

 

 

1. Въведение 

С напредването на компютърните технологии 
на пазара се появиха различни продукти за 
персонални компютри, предназначени за 
крайния потребител, като средства за полетна 
симулация. Въпреки че целта на повечето от тези 
продукти е забавление, някои от тях са 
разработени и изпълнени със сериозен научен 
подход и макар, че също биха могли да се 
използват като програми за забавление, те 
съдържат в себе си скрит потенциал, недостъпен 
за потребителите без авиационни познания, 
който позволява те да бъдат използвани като 
средство за различни научни разработки. 

Тези продукти, какъвто е и X-Plane, често 
остават недооценени от гледна точка на 
възможностите им. По-задълбоченото им 
изучаване обаче показва, че те могат с голям 
успех да се използват за решаването на различни 
инженерни задачи - от изграждането на полетни 
симулатори, до създаването на приблизителни 
полетни модели на различни ВС и тяхната 
апробация. 

Голямо преимущество на X-Plane е и 
възможността за запис на данни от полетния 
модел в реално време и техния анализ. Това го 
прави изключително подходящ за използване 
при провеждане на различни изследвания. 

Освен това, философията на полетния модел 
на X-Plane позволява да се симулират и 
прототипни ВС (такива, на които не са известни 

характеристиките от тестови полети).  
Недостатък на X-Plane е непълното познаване 

на алгоритъма, по който той работи, тъй като той 
не се публикува от създателя му. По този начин 
не може да се направи оценка на използваните 
зависимости директно, а само извършвайки 
сравнителен анализ на получени от X-Plane 
характеристики за самолет с известни реални 
такива. 

 

2. Алгоритъм на X-Plane 

Под симулация на полетния модел на 
определено ВС, на практика разбираме 
решаването на задачата за моделиране 
динамиката на полета. Самото решение на 
задачата се свежда до определяне по някакъв 
начин на аеродинамичните коефициенти 
определен брой пъти всяка секунда и 
изчисляването на действащите върху 
симулираното ВС аеродинамични сили и 
моменти. 

Конвенционалните полетни симулатори, 
където най-често в практиката се използват 
модели на реални ВС, използват за тази цел 
известни данни, определени за истинското ВС 
(или клас ВС) по време на изпитателната 
програма. Това позволява с използването на 
подробна база данни да се изгради проста и 
ефективна програма за определяне на 
аеродинамичните коефициенти и по този начин 
да се достигне до задоволителни резултати по 
отношение поведението на симулационния 
модел на ВС. 
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Основният недостатък на този модел обаче е 
именно в това, че той използва конкретни данни 
от реалното ВС. Това означава, че такъв 
симулатор и съответно модел не може да бъде 
преконфигуриран за имитация на друго ВС и, 
което е по-важното за нас – не може да се 
използва за изследвания на нови или 
модифицирани ВС. 

Какво е решението? То се дава от 
комерсиалния софтуер X-Plane, чийто полетен 
модел, за разлика то други подобни продукти, не 
разчита на тестови (или още по точно на 
обобщени тестови) данни, а използва известни от 
аеродинамиката зависимости за определяне на 
аеродинамичните характеристики на ВС и 
силите, които му действат. 

За да може да се използва този модел обаче е 
необходимо той да се познава добре. За 
съжаление пълното му познаване е невъзможно, 
тъй като броят и видът на всички изчисления, 
които програмният код извършва, не се 
публикува от разработчиците на X-Plane. Бихме 
могли обаче от известните данни да успеем да 
направим частичен анализ на методите и 
техниките, използвани от полетния модел.  

При създаването на полетен модел чрез 
софтуер, предназначен за полетна симулация, се 
разчита на определен програмен цикъл – набор 
от изчисления, които се повтарят с определена 
честота всяка секунда, а резултатите се 
„изобразяват” в реално реме, като симулация на 
движението на ВС. Този принцип е спазен и при 
X-Plane. Самият програмен цикъл може да се 
раздели условно на две части, като всяка част е 
съставена от няколко подчасти. 

Предизчислителната част се изпълнява само 
веднъж при зареждането на симулацията. Тук 
въведените от потребителя данни за геометрията 
на самолета (с помощта на приложенията 
PLANEMAKER.EXE и AIRFOILMAKER.EXE) 
се зареждат в паметта на компютъра. Изчисляват 
се различни геометрични характеристики на ВС. 
В тази част се определя също и какво е 
влиянието на отделните елементи от 
компановката му върху други елементи 
(интерференция), както и каква е геометрията, и 
най-вече миделното сечение на тялото, с цел 
определяне на силите, които действат върху 
него. 

В края на предизчислителя програмата събира 
целия набор от геометрични характеристики на 
ВС, като в паметта й той е съставен от отделни 
елементи. 

След като са известни геометричните 
характеристики на цялото крило (или каквато и 
да е аеродинамична плоскост), както и 

аеродинамичните характеристики на профилите 
на сеченията, на които то е разделено (зададени 
чрез AIRFOILMAKER.EXE), предизчислителят 
на X-Plane определя доколко аеродинамичните 
характеристики на сеченията се различават от 
тези на профилите. За целта се използват методи 
като DATCOM, описан от Egbert Torenbeek [3], 
които се основават на статистически данни от 
голям брой познати типове и модели самолети.  

След края на работата на предизчислителя X-
Plane навлиза в своя същински изчислителен 
цикъл. Темпът на повторение на изчисленията 
зависи от възможностите на компютърния 
хардуер, а долната граница се определя от 
потребителя.  

Прави се двойно определяне на скоростите 
при всеки цикъл. Началната стойност на 
истинската скорост в цикъла е крайната й 
стойност от предишния цикъл. Вземайки под 
внимание интерференцията, влиянието на 
въздушните витла, геометричните характерис-
тики, влиянието на механизацията и др., X-Plane 
определя посоката и големината на скоростта, с 
която се обтича всеки един елемент на 
симулираното ВС.  

С помощта на резултатите от 
предизчислителя X-Plane определя за всеки 
цикъл аеродинамичните коефициенти на 
сеченията, в зависимост от ъглите на атака, 
определени в предходната стъпка. При това, 
както вече споменахме, тези коефициенти се 
определят от характеристиките на профилите на 
сеченията, като се коригират, за да се отчете 
влиянието на разпереността, удължението и т.н. 
Свиваемостта се отчита като се използва 
зависимостта на Prandtl-Guaret [2].  

Знаейки аеродинамичните коефициенти, 
местната скорост, плътността на въздуха 
(глобален параметър предаващ се от цикъл на 
цикъл) и площта на всеки елемент, се определят 
подемната сила и силата на челно съпротивление 
(съставена от профилното и индуцираното 
съпротивление), действащи на всички елементи 
от аеродинамичните плоскости. За всеки елемент 
се определя и надлъжният момент. Определят се 
също така подемната сила и съпротивлението на 
всички обекти, имащи характер на тяло. След 
интегриране се получават подемната сила, 
челното съпротивление, страничната сила, 
надлъжният, напречният и попътният момент за 
целия летателен апарат. 

Когато тези стойности се разделят на масата 
на ЛА или на инерционните моменти, получени в 
предизчислителя, се получават линейните и 
съответно ъгловите ускорения на ЛА. Тези 
постоянни резултати се използват за определяне 
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на изменението на пространственото положение 
на ЛА. 

 
3. Полетен модел на Cessna172N и 

DeHavilland DHC-2 Beaver. 
 

Както вече бе споменато, поради непълното 
познаване на алгоритъма на X-Plane, не може да се 
направи извод за точността на създадените полетни 
модели, без да се направи сравнителен анализ на 
получените характеристики. Такъв анализ се прави в 
[1]. В рамките на тази работа е използван базов за X-
Plane модел на самолет Cessna 172, който е доработен 
и в последствие апробиран, като получените резултати 
се сравняват с официални характеристики на самолета, 
изнесени в ръководствата за летателна експлоатация и 
се определя грешката на моделирането, изразена в 
проценти. 

Още при тази апробация бяха отбелязани 
някои несъвършенства на модела, като 
oсновното бе липсата на достатъчно адекватно 
хардуерно осигуряване. Тъй като X-Plane e 
създаден като платформа за полетна симулация, 
управляващите въздействия, които се подават 
към полетния модел също се подават в реално 
време чрез органите за управление. Естествено 
веднага може да се направи извод, че 
адекватността на тези органи за управление е от 
особена важност за извеждането на модели на 
ВС за установени режими, които са необходими 
за сравнителния анализ. Такива органи за 
управление не са налични по-време на 
извършената апробация. Липсата на достатъчно 
мощна изчислителна техника също допринася за 
известни неточности. 

 

3. Анализ на резултатите от 

моделирането 

В табл. 1 са изведени резултатите от 
сравнението на сривните скорости (Vs) за двата 
модела, дадени в техните ръководства за 
летателна експлоатация (РЛЕ) и получените и 
записани при проведените симулации с X-Plane. 
За целта в симулационната среда са изпълнени 
сривове с и без механизация, при пределно 
предна и пределно задна центровка. Скоростта 
Vs се измерва във възли. 

На фиг. 1 е показана графика на зависимостта 
на коефициента на подемната сила от ъгъла на 
атака Cy(α) за самолет Cessna 172 от полетния 
модел при прибрани задкрилки и при задкрилки 
на положение 10 градуса. На тази графика се 
наблюдава характерна форма на зависимостта, 
както и характерното й изменение поради 
влиянието на механизацията [2].  

Резултатите, получени за сривните скорости и 
на двата модела се различават с не повече от  

10% от посочените характеристики в РЛЕ. 
Имайки предвид, че стойностите, давани в РЛЕ 
също могат да се различават от действителните, 
можем да заключим, че двата модела представят 
със задоволителна точност сривните 
характеристики на Cessna 172N и DeHavilland 
DHC-2 Beaver. 

Таблица. 1 
 

Cessna 172N 

 

 

DeHavilland DHC-2 

Зад

кри

лки 

Vs 

Р 
Л 
Е 

Vs 

м 
о 
д 
е 
л 

Г 
р 
е 
ш 
к 
а 

Зад

кри

лки 

Vs 

Р 
Л 
Е 

Vs 

м 
о 
д 
е 
л 

Г 
р 
е 
ш 
к 
а 

 

Пределно задна центровка 

0о 42 45 7,1% 0о 63 65 3,1% 
10 о 38 40 5,2% 15 о 56 59 5,1% 
40 о 36 39 8,3% 40 о 55 57 3,6% 

 

Пределно предна центровка 

0о 47 51 8,5% 0о 67 68 1,4% 
10 о 44 45 2,3% 15 о 62 59 -4,8% 

40 о 41 43 4,9% 40 о 51 53 3,9% 
 

Cy(α) 

α[deg] 

Фигура 1 

В табл. 2 са изведени резултатите за 
въздушната скорост (V) и вертикалната скорост 
(VS) на полета, записани от модела в режим на 
изкачване за самолет Cessna172N. Същите данни 
за самолет  DeHavilland DHC-2 Beaver са 
посочени в табл. 3. Скоростта V се измерва във 
възли, а вертикалната скорост VS във футове за 
минута. 

Както се вижда, получените резултати при 
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моделирането и стойностите на характерис-
тиките, представени в РЛЕ се различават в 
рамките на 15%. По-голямото отклонение в 
характеристиките на изкачване се дължи на 
няколко фактора. На първо място това е 
неточността в моделите, главно в моделирането 
на въздушните витла, чиято сложна геометрия не 
може да се пресъздаде достатъчно адекватно в X-
Plane.  

На второ място по-големите разлики се 
дължат и на неефективния способ за въвеждане 
на управляващи въздействия върху модела по 
време на симулацията. 

Таблица 2 

В 
и 
с 
о 
ч 
и 
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а 

V 

 

Р 
Л 
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V 

 

м 
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р 
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ш 
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VS 
 
Р 
Л 
Е 
 

VS  
 
м 
о 
д 
е 
л 
 

Г 
р 
е 
ш 
к 
а 
 

М.Н. 73 80 9,5% 815 932 14,36% 

2000 72 75 4,1% 705 790 12,06% 

4000 71 72 1,4% 600 650 8,33% 

6000 70 70 0% 495 543 9,70% 

8000 69 67 -2,8% 390 446 14,36% 

Таблица 3 

В 
и 
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о 
ч 
и 
н 
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Р 
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е 
ш 
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VS 

 
Р 
Л 
Е 
 

VS  

 
м 
о 
д 
е 
л 
 

Г 
р 
е 
ш 
к 
а 
 

М.Н. 81 86 6,17% 109
0 

980 -10,09% 

5000 77 79 2,60% 105
5 

945 -10,43% 

10000 74 78 5,41% 760 870 14,47% 

15000 69 68 -1,45% 465 503 8,17% 

 

Проведения сравнителен анализ може да се 
оцени като повърхностен и първичен. За пълното 
доказване на свойствата на моделите създадени 
чрез X-Plane е необходимо да се познават по-
голям брой характеристики на реалното ВС. 
Такъв трудоемък анализ обаче би бил крайно 
неефективен, ако не бъдат отстранени поне част 
от недостатъците на текущите модели. Така 
например чрез използване на специализирана 
установка, съставена от няколко компютъра и 

специализирани органи за управление, симули-
рането на създадените модели би било по-
реалистично и съответно получените резултати 
по-близки до справочните.  

 

4. Заключение 
 

Очевидно е, че въпросът за повишаване на 
точността на полетните модели, създадени чрез 
X-Plane все още не е напълно решен. 
Предварителният анализ на разработените 
модели обаче показва задоволителни резултати, 
които могат да бъдат подобрени при 
използването на по-точен модел и по-добро 
хардуерно осигуряване. Понастоящем работата 
върху полетния модел на самолети Cessna172N, 
[4] и DeHavilland DHC-2 Beaver [5] продължава. 
При симулирането на полетните модели на тези 
два самолета се получават достоверни резултати 
и при използването на обикновен персонален 
компютър.  

В бъдеще се предвижда доусъвършенстване 
на вече готовите модели, извършване на по-
задълбочен анализ с познаване на повече 
характеристики на реалните ВС, както и 
изграждане на нови модели на други ВС.  
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Резюме: В настоящият доклад авторите запознават с алгоритъм за съставянето на 
пълноценна и максимално близката до реалният експеримент компютърна симулация 
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1. Въведение 
 
При проектирането на съвременните 

технически изделия и особено при 
транспортните средства,  все по-голям дял 
се пада на инженерния анализ на базата на 
специализирани софтуерни продукти. Това 
е така поради факта, че симулираните във 
виртуалното пространство физични 
свойства на дадена конструкция или 
изделие, се доближават напълно до 
свойствата на реалния обект. Освен това 
симулациите спомагат за съкращаването на 
времето и материалните разходите за 
провеждането на стотиците натурни 
изпитания, които са били част от процеса на 
проектирането в миналото. За постигането 
на тези резултати обаче е необходимо 
правилното изграждане на модела на 
изследвания обект, подходящия подбор на 
набора изследвани физични величини и 
като цяло следването на алгоритъм за 
изграждането на симулацията. Веднъж 
разработен, алгоритъмът за създаването и 
провеждането на дигиталния експеримент 
за дадено изделие ни дава възможността да 
избягваме множеството уточняващи и 
скъпоструващи натурни изпитания при 

реализирането на дребни промени в 
геометрията като например оптимизацията 
на аеродинамичен компонент, обтекател 
или спойлер. 
В областта на експерименталната 

аеродинамиката гореизложения проблем 
може да се обясни по следния начин - за да 
се постигне пълноценна компютърна 
симулация на обтичането на аеродинамично 
тяло, е необходимо базата данни получена 
от симулацията да се доближава в 
максимална степен до фактическата база 
данни, попълнена чрез експеримент в 
аеродинамична тръба. Само така изградения 
модел за симулация на обтичането на 
аеродинамичното тяло може да замени 
натурните изпитания.  

 
2. Алгоритъм за създаването на 

компютърна симулация на обтичането на 

аеродинамично тяло 
 
Последователността на работа при 

изграждането на компютърната симулация 
на обтичането на аеродинамични тела е 
наложила следната последователност на 
алгоритъма за изграждането на 
симулацията. 

2.1. Провеждането на аеродинамичният 

експеримент и попълването на база 

данни 

 

Провеждането на аеродинамичният 
експеримент протича в два етапа:  
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• етап на подготовка на експеримента; 
• етап на провеждане на експеримента. 
Подготовката на експеримента включва 

изработването на мащабиран спрямо 
изследвания реален обект модел, с 
последващо инсталиране в кухините му на 
датчици на налягане, температура, честоти 
на трептене и други измервателни 
устройства. Типа на датчиците зависи от 
поставените цели на изследването, като 
стремежът е получаването на по-пълна 
картина на потока около модела. Друг 
елемент от подготовката е избора на типа 
аеродинамична везна, с която ще се 
реализира измерването на аеродинамичните 
сили и моменти, а също така и уточняването 
на начина на закрепване на модела към 
везната. 
Най-често сигналите, получени 

следствие измерванията, представляват 
аналогови непрекъснати величини, които се 
колебаят в тесен интервал около дадена 
стойност. Необходимо е подходящо 
оборудване, на което да се реализира 
максимална екилибровка и за което да се 
намери подходяща схема на отчитане като 
се уточнят следните параметри: 

• фиксиран интервал между отчитанията 
или брой измервания за единица 
време; 

• осредняване на резултатите за 
фиксиран брой измервания; 

• дигитализацията на фиксиран брой 
осреднени аналогови измервания.  

Дигитализацията на сигнала, 
представлява преобразуването на 
непрекъснатия аналогов сигнал в дискретен 
цифров код, удобен за съхранение и 
обработка от електронно-изчислителна 
машина. Преобразуването на сигнала се 
осъществява от аналого-цифров 
преобразувател като броят на осреднените 
аналогови измервания влизащи в състава на 
цифровия сигнал зависи от разредността на 
системата и използваната бройна система. 
Така при снемане на показания от датчици, 
например с една 32-битова изчислителна 
машина с двоична бройна система, е 
възможен запис на сигнал с разделителна 
способност 10-6 за 256 канална измервателна 
система. Смята се, че оптималната честотата 
на повторение на измерванията е в 
диапазона 5-10 измервания в секунда, което 
прави от 1600 до 3200 32-битови думи за 
секунда, които попълват базата данни от 
експеримента.  Генерираното количество 
данни за един цикъл от експериментално 
обтичане на тяло в аеродинамична тръба, е 
огромно и може да бъде анализирано само с 
подходящ софтуерен продукт, извършващ 
необходимата математическа обработка на 
натрупаните данни. Резултатите, получени 
вследствие обработката на натрупаните 
данни със специализираният софтуер и 
показани в табличен или графичен вид, 
представляват базата данни за проведения 
експеримент [1]. 

 
Realization of the ExperimentExperimental Aerodynamic Body

Realized CFD Simulation Obtained Database  
Фигура 1. Схематично онагледяване на алгоритъма за компютърната симулаци
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2.2. Анализ на базата данни и определяне 

на натрупаните в нея грешки 

 

На получената в първата стъпка на 
алгоритъма база данни следва да се направи 
инженерен анализ, разкриващ потенциално 
слабите места на една евентуална 
компютърна симулация. Този анализ трябва 
да отчита натрупаните до този момент 
грешки:  

• грешката при прехода от непрекъсната 
аналогова величина към дискретна 
цифрова величина, която е грешка от 
закръгляне, породена от крайния 
възможен брой числа за представянето 
на безкрайната величина в цифров 
вид; 

• ограниченията на изчислителната 
техника на ниво разрядност на 
системата, която довежда до 
изчислителна грешка, дължаща се на 
закръгляне; 

• инструментална грешка заложена в 
измервателната техника, която е 
известна и е дадена от производителя 
на техниката; 

• методическа грешка породена от 
реализирания подход към 
аеродинамичния експеримент. 

Всички гореизброени грешки са или 
известни или биха могли да се уточнят и да 
бъдат коригирани резултатите от базата 
данни. За целта се използват коригиращи 
функции, които са валидни само за тази 
експериментална установка. По такъв начин 
получаваме данните, с които ще се 
сравняват резултатите от компютърната 
симулацията на дигиталния модел на 
обтичане на аеродинамичното тяло и на 
базата на които ще се дават оценки и ще се 
правят заключения [2]. 
 
2.3. Въвеждане на геометрията на 

модела в графична среда и изграждането 

на изчислителната мрежа в изследвания 

обем 

 

При подробен анализ на получената 
следствие аеродинамичния експеримент 
картина на обтичането на тялото, се 
разкриват проблемните за симулиране зони 
като: зоните на откъсване и зоните на 

генериране на вихри. Именно данните за 
параметрите на потока от проблемните за 
симулацията зони, ще бъдат използвани за 
оценка на качеството на реализираната 
симулация. За успешна симулация ще са 
необходими: 

• въвеждане на геометрията на 
изследваният модел в дигитален обем 
представляващ работната част на 
виртуалната аеродинамична тръба; 

• изграждането на подходяща 
изчислителна мрежа около модела, 
както в граничния слой, така и в 
пространството извън него; 

• правилен избор на вискозния модел на 
потока; 

• правилен избор на начални и гранични 
условия в граничния слой; 

• отчитането на ограничените 
възможности на програмния продукт в 
симулацията на турбулентност и 
свързаните с това трудности в пълното 
симулиране на сложни завихряния; 

• да се симулира обтичане на модела с 
поток със същите параметри като тези 
в работната част на аеродинамичната 
тръба, като важен показател е степента 
на неравномерност на потока. 

Опитът на автора в изграждането на 
голям набор от геометрии на модели на 
аеродинамични тела показва, че най-важно 
е правилното дефиниране на повърхностите 
и обемите в графичната среда. Трябва да се 
внимава да не се допуска работа с нереални 
лица и обеми, най-често получавани при 
неправилна дефиниция или геометрично 
сумиране  и изваждане на фигури. 
Последващото затваряне на  нехерметични 
обеми от повърхности,  “сглобени” с 
допуски и толеранс, биват опознавани от 
системата като нереални. Нереалните 
повърхнини и обеми внасят грешки в 
потока близко до повърхността на тялото, 
при което освен че изкривяват данните от 
изследването на граничния слой, те често са 
и източник на смущения и вихри 
турбулизиращи виртуалния поток. 
Изграждането на изчислителната мрежа 

следва простата формула за по-плътно 
изграждане на мрежата в обема близко до 
повърхността на обтичания модел и 
постепенното  разреждане на мрежата с 
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отдалечаване от граничния слой. Целта е да 
се концентрира изчислителна мощност в 
обема около граничния слой на обтичания 
обект. Възможен е варианта с изграждането 
на един първичен опростен модел с по-
проста по вид и по-едра изчислителна 
мрежа, с които модел да се уточнят 
възловите места, в които да се съсредоточи 
изчислителна мрежа. Също така с този 
първичен опознавателен модел се добива 
представа за изчислителното време, което 
ще е необходимо при усложняване на 
мрежата [3]. 

 

 
Фигура 2. Представяне на  изградената 
изчислителна мрежа в страничен план 

 
Към тази стъпка спада и задаването на 

гранични условия към прилежащите 
повърхности като се задават: 

• входящо сечение – от което потока 
навлиза в симулираната работна част 
на дигиталната аеродинамична тръба; 

• изходящо сечение – от което потока 
излиза от симулираната работна част 
на дигиталната аеродинамична тръба; 

• таван, под, лява и дясна стена на 
работната част – солидни обекти, 
стени на работната част на 
дигиталната аеродинамична тръба; 

• дефиниране на параметрите на 
заграденият в работната част флуид. 
Има възможно за обтичане с двуфазен 
флуид например студен плътен и 
топъл разреден въздух, като 
уточненията за параметрите на 
отделните фази при мулти-фазово 
обтичане се извършват в софтуерния 
продукт реализиращ симулацията. 

Изпълнението на посочените условия е 
необходимо за реализацията на пълноценна 
и максимално близка до реалния 

експеримент компютърна симулация, която 
е следващата стъпка в алгоритъма. 

 
2.4. Извършване на симулацията и 

попълване на виртуалната база данни 
 

След като е изграден геометричния 
модел с прилежащата му изчислителна 
мрежа и са дефинирани вида на 
повърхностите и изчислителния обем в 
работната част на дигиталната 
аеродинамична тръба, е време да се 
пристъпи към реализирането на 
симулацията. За целта е необходимо да се 
зададат параметрите на симулацията като се 
извършат следните стъпки: 

• дефиниране на скоростта и 
компонентите,  с които налита потока 
в симулираната работна част на 
дигиталната тръба. Тук също така се 
дефинира и остатъчната 
турбулентност на потока, с цел 
получаване на параметрите на потока 
подобни на тези в експерименталната 
аеродинамична тръба; 

• избор на подходящ вискозен модел 
като се взема предвид: 
1. дали се осъществява масов обмен 
между граничния слой и по-горните 
слоеве от потока;  
2. реализираното при експеримента 
число на Рейнолдс, зависещо от 
скоростта на налитащия поток и 
линейния размер на тялото по 
направление на потока; 

• при наличието на мултифазно 
обтичане да се дефинират физичните 
свойства на отделните фази от потока; 

• задаване на началните и граничните 
условия в граничния слой, с цел да се 
избегне първоначалното откъсване на 
потока във виртуалната симулация, 
което да “изкриви” получените 
резултати, добавяйки им изчислителни 
грешки. 

След като са зададени параметрите на 
симулацията, се зададат измервателни 
позиции: точки, равнини или обеми от 
симулираното работно пространство, в 
което да се измерват различен набор от 
параметри като скорост, налягане, плътност 
и други.  
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Следващата стъпка е задаването на 
начало на симулацията като предварително 
се задават условията, при които да се 
афишира текущото решение, например 
ограничение по краен брой итерации или 
разликата в абсолютната стойност на 
решението в две съседни итерации. За 
реализирането на успешна симулация е 
необходимо да се достигне до сходимост на 
решението. При липсата на сходимост на 
решението, е необходимо задаването на 
нови гранични условия или промяна в 
модела на вискозност. Ако и тези мерки са 
недостатъчни е необходимо да се изгради 
наново изчислителната мрежа [4]. 
Подобно на начина  на попълване на 

базата данни от натурния експеримент и 
при дигиталната симулация, данните се 
попълват в табличен вид и се визуализират 
графично. Именно при визуализацията на 
резултатите се проявява едно от основните 
предимства на компютърната симулация, а 
именно визуализацията на потока около 
тялото. За получаването на картината на 
обтичането или температурното поле около 
едно аеродинамично тяло при натурен 
експеримент, е необходима продължителна 
работа на аеродинамичната тръба, за което 
време да се осъществяват множество 
замервания в различни точки от потока, 
което е трудоемка и скъпо струваща задача. 
 
2.5. Сравнение на двете бази данни и 

анализ на резултатите. Методи за 

отстраняване на грешките от 

виртуалната база данни. 

 

След попълването на виртуалната база 
данни в пълен обем, тоест след 
симулирането на всички режими, за които е 
проведен натурен експеримент, следва 
сравнение на двете бази данни и анализ на 
резултатите. Сравняват се идентичните 
показания от двете бази данни, наречени 
реперни точки, с последващ анализ на 
резултатите, с което да се определи 
степента на реализация на пълноценна 
симулация или степента на отклонение на 
компютърната симулация от реалния 
експеримент. Неизбежни са разликите в 
резултатите, тъй като се трупат множество 
грешки от различни фактори като: 

• допускане на опростявания като: 

1. пренебрегването на топлообмен 
между повърхността на обтичаното 
тяло и потока; 
2. допускане за реализацията на 
ламинарно течение, тоест за липсата 
на масов обмен между отделни 
слоеве, с цел намаляване на обема на 
изчисленията; 

• некачествена изчислителна мрежа; 
• дефекти в геометрията на модела и 
други. 

 

 
Фигура 3. Визуализация на стойностите на 
налягането в определени точки от потока 

 
След уточняване на факторите водещи 

до изкривяването на резултатите от 
симулацията, се правят корекции във 
въведената геометрия, изчислителната 
мрежа или в параметрите на симулацията, 
до окончателното уточняване на модела. 
Друг начин за коригирането на грешките 

в модела на симулацията, е да се намерят 
коригиращите формули, с които да се 
обработи виртуалната база данни. 
Прилагането на този метод е възможен само 
при наличието на константна величина на 
грешката. Коригиращите формули се 
определят след математическа обработка на 
резултатите от сравнението между двете 
бази данни, като най-често това са линейни 
функции на един параметър: например 
скоростта или числото на Рейнолдс. 
 

 
Фигура 4. Визуализация на скоростта на потока 

в близост до повърхността на модела 
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3. Заключение 
 

Компютърната симулацията на 
обтичането на аеродинамично тяло 
изготвена съобразно изложения алгоритъм, 
осигурява постигането на резултати 
максимално близки до реалните, с 
отклонения влизащи в множеството на 
статистическата грешка. Веднъж уточнена, 
компютърната симулация дава възможност 
да се изследва влиянието на промени в 
геометрията на модела върху параметрите 
на потока. По този начин по-нататъшното 
оптимизиране на продукта, какъвто се явява 
аеродинамичното тяло за организацията, 
която го разработва, се извършва с по-ниски 
разходи и за по-малко време. Усилията и 
средствата вложени в разработването на 
една компютърна симулация е една добра 
инвестиция. 
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Резюме: 
В настоящия доклад авторите предлагат един метод за оценка на параметъра  на  потока от откази на 

сложна техническа система (СТС) от летателен апарат (ЛА), по  информация  за  надеждността  на  комплекту-
ващите функционални елементи. Той е подходящ за пределни оценки на изследваната надеждност. В този 
аспект  на разсъждения, следва и актуалността на въпросния доклад, както и неговата връзка с проблема за 
дефиниране на опасно и безопасно състояние на ЛА, нашумял поради зачестилите авиационни катастрофи в 
световното въздухоплаване през 2009 г. [4, 5]. 

 

Ключови думи: пределна надеждностна оценка;  параметър  на  потока от откази  . 
 

 

1. Въведение 
 

За сложните технически системи (СТС), 
състоянието отказ е трудно за дефиниране 
(размито) [1]. И още нещо – изходният ефект на 
СТС има повече от две равнища на 
съществуването си, докато за функционалните 
елементите (ФЕ) и подсистеми надеждностните 
равнища са две (изправно – неизправно). 

Сложните системи се класифицират според Ив. 
Ушаков по два фундаментални начина: 

• сложни системи с мигновено действие; 
• сложни системи с продължително 

действие, 
или като: 

• сложни системи с многократно използване; 
• сложни системи с еднократно използване. 
Въведените определения дефинират изходният 

ефект на СТС на ЛА като случайна величина, тъй 
като той съществено зависи от актуалните в 
изследвания интервал от време, случайни 
величини (събития) – преминаването на СТС от 
състояние в състояние (по време на полета на ЛА).   

Известно е, че параметърът на потока от откази 
на СТС се определя като сума на интензивностите 
на отказите на отделните ФЕ или подсистеми от 
съответната схемна реализация на ЛА (механична, 
електронна или пневмо-хидравлична). При това 
параметърът на потока откази ( )tΩ  на СТС 

(конструирана по конкретната схема) е свързан с 
плътността на разпределение на работата между 
съседните откази ( )f t  на ФЕ (подсистеми) – по 

нататък ще се говори само за ФЕ, съгласно 

формулата [1, 2]: 

(1)        ( ) ( ) ( ) ( )
0

t

t f t f t x x dxωΩ = + −∫ . 

Предполага се, че изследваната СТС на ЛА, 
отказала в произволен момент от време t  се 
възстановява незабавно от техническия състав в 
резултат на замяната на отказалият ФЕ от нея.  

Решението на уравнение (1) в явен вид за 
различни видове функции ( )f t  не винаги е 

възможно. В такива случаи възниква задача за 
оценка параметъра на потока на отказите, чрез 
гранични оценки за неговата максимална и 
минимална стойност. В работа [3] е предложена 
оценка за параметъра на потока на отказите на ТС 
за случай, когато плътността на разпределение на 
работа между нейните откази се апроксимира със 
смесица от експоненциални разпределения (в СТС 
се експлоатират еднотипни елементи, които обаче 
са разнородни по надеждност), за които е 
характерно 

(2)          ( ) 1
i

n t

i ii
f t q e

λ

λ
−

=
=∑ , 

където 
i

q  е част от елементите на i - та извадка от 

експоненциалната смесица от разпределения, 

имаща интензивност на отказите 
i

λ ; n  - 

количество на извадките от еднотипни елементи, 
експлоатирани в съответната сложна ТС. 

В [2] е показано, че решението на 
интегралното уравнение (1) при 3n >  в явен вид 
не представлява трудност. От това решение следва, 
че   оценката на параметъра на потока от откази 
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( )tΩ  на СТС при произволна  стойност на 

мажориращи и минориращи функции ( )tϕ  и 

( )tψ  е: 

(3)                 ( ) ( ) ( )ˆˆ ˆt t tψ ϕ≤ Ω ≤ . 

Така получената оценка за функцията ( )tΩ  е 

приблизителна и не е достатъчна за решаването на 
практически задачи в авиацията. Подходът от [3] е 
пригоден за оценки на параметъра на потока на 
отказите в случай на произволна функция на 
плътността на разпределението на работата между 
тях, нещо което в техническата експлоатация на 
летателните апарати не се  допуска, съгласно 
регламентиращите документи 
 
2. Изложение 

За нуждите на техническата експлоатация на 
авиационните системи се предлага от авторите в 
качеството на оценка на параметъра на потока от 
откази ( )tΩ  на СТС да се използват частични 

суми на степенен ред на Маклорен, т.е. следната 
формула: 

(4)         ( ) ( )

( )

( )

( )

( )

1
1

0

0
0

1 !

k

k

k
t t

k

ω
ω

+

∞ +

=
Ω = +

+
∑ , 

където стойността на ( 1k + ) – та производна на 
интензивността на потока откази ( )tω  на 

отделните елементи на СТС при  0t =  се изчислява 
по следната рекурентна формула: 

(5)   ( 1) ( 1) ( ) ( )

0
(0) (0) (0) (0)

kk k k i i

i
w f f w

+ + −

=
= +∑ . 

В уравнение (5) е прието:  ( )

( ) ( )
0 0 0f f= , 

( )

( ) ( )
0 0 0ω ω= .  Стойността на първото 

събираемо от дясната страна на (4) се определя 
съгласно (1): 

(6)                             ( ) ( )0 0fω = . 

Формула (5) се явява резултат от 
последователно диференциране на уравнение (1). 
Зависимостта, която описва плътността на 
разпределение на наработката до отказ на 
комплектуващите елементи, в повечето случаи 
съдържа функции от експоненциален вид.  

Поради това, получения в този случай ред от 

стойности за ( )tω  като правило се състои от 

знакоредуващи се членове, абсолютната стойност 
на които  монотонно намалява. 

Съгласно теоремата на Лайбниц [4], винаги е 
възможно да се изчисли абсолютната грешка ε , 

между оценката на  ( )ˆ tω  и частичната сума на 

реда ( )

( )0
0 . !

k i i

i
t iω

=∑ . Тази абсолютна грешка не 

превишава по абсолютна стойност, първият от  

наблюдаваните членове на реда (4), т.е. е 
изпълнено условието: 

(7)       
( )

( )

( )
( )

( )

( )

( )

1

1

0

ˆ 0ˆ 0
ˆ

! 1 !

ki

k ki

i
t t t

i k

ωω
ε ω

+

+

=
= − <

+
∑ . 

В резултат на извършения анализ, следва, че 
необходимото число k  на членовете на реда (4), 
осигурява зададената точност на ε ( 0ε > ). При 

това оценката ( )ˆ tω  на интензивността на потока 

откази на ФЕ за определен момент от време t  се 
определя от условието: 

(8)                       

( )

( )

( )

( )

1

1
ˆ 0

1 !

k

k
t

k

ω

ε

+

+

<

+

. 

За целта СТС (състояща се от отделни ФЕ),  
следва, че параметъра на интензивността на 

отказите ( )tΩ  на обекта ще се определя 

съгласно: 

(9)                      ( ) ( )1

m

j jj
t n tω

=
Ω =∑ , 

и съответно съгласно (7)  неравенството: 

(10)     

( 1)(0)
( 1)

0

ˆ (0)ˆ
ˆ ( )

! ( 1)!

i

j i

k

jk j ki

j i

j

ww
w t t t

i k
ε

+

+

=
= − Σ <

+

 

Когато  абсолютната  грешка  ε  е  зададена  за 
целия   технически  обект  (състоящ  се от  отделни 
подсистеми),  то от (9) и (10) следва, че стойността 

на 
j

k  за  всяка  ТС  се определя  от неравенството: 

(11)     

( 1)

( 1)

1

ˆ (0)
/

( 1)!

i

i

k

mj k

jj
j

w
t n

k
ε

+

+

=
<

+
∑  

,където ( )j
tω  е интензивността на потока откази 

на ФЕ от j  - ти тип; m  - количеството на 

видовете ФЕ от цялата СТС; 
j

n - броят на 

подсистемите от j  - ти тип (типът на подситемите 

се определя от вида на комплектуващите 
функционални елементи). 

В такъв случай, алгоритъма за практическо 
определяне на необходимото количество членове 
на реда (2) се свежда към последователен подбор 

на стойностите, започвайки от k  или 
j

k , равни на 

0 , 1, 2 , 3 , . .. до първата стойност на k  или 
j

k , за 

които се изпълняват условия (11). При това всички 

предни изчисления на стойностите на ( )tω : 

(12)              ( )
( )

( )
( )

( )
10 , 0 , ..., 0k

ω ω ω , 

се използват в следващите изчисления при 
определени стойности на ( )

( )
1k

tω
+  съгласно (3).  

Необходимо е да се отбележи, че очакваните 

стойности на ( )tω  имат вида .10 /s
oтк hα

− , 
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където ( )1,10α ∈ , а s  е цяло положително число. 

В качеството на ε , следва да се избере стойност от 

вида 10 .10 /p sотк hε
− −

= , където 0p >  е цяло 

число, характеризиращо порядъка на точността на 
изчисленията. С други думи точността на 
изчисленията се определя от стойността на p , 

представляваща броят на знаците след запетаята 
при съответен порядък на s . 

Примерно изчисление: Необходимо е да се 
оцени параметъра на потока от откази на СТС на 
ЛА в момент от време 1000t h=  с точност до 

трети знак след запетаята. Изчислението се 
извършва при условие, че в СТС се използват 
еднотипни по надеждност елементи, имащи 
наработка между отказите, плътността на 
разпределение на която се описва от функцията 

( ) ( )
22 .expf t t tλ λ= − ,  където 82.10 отк hλ

−

=  е 

интензивността на отказите на отделните 
елементи. 

Търси се решението на уравнението (1) във вид 
(2). За тази цел съгласно уравнение (4) се определя  

( )0 0ω = . От (3) следва уравнението 

( )

( )
( )

( ) ( ) ( )
1 10 0 0 0f fω ω= + , от където се 

определя ( )

( )
1 0 2ω λ= , тъй като ( )

( )
1 0 2f λ=  и 

( )0 0f = . По нататък по формулата (3) следва:   
(2) (2) (1) (1)(0) (0) (0) (0) (0) (0)f f fω ω ω= + + , 

където с отчитането на предните изчисления и 
следното равенство ( )

( )
2 0 0f =  се определя 

( )

( )
2 0 0ω = . За следващата производна по формула 

(3) се определя: 
(3) (3) (2) (1) (1) (2)(0) (0) (0) (0) (0) (0) (0) (0)f f f fω ω ω ω= + + +  

От тези преобразувания съгласно равенството 
( )

( )
3 20 12f λ= − , следва  ( )

( )
3 20 8ω λ

−

= − . За да се 

установи необходимостта при определянето на 
следващите  членове в реда на Маклорен, се 
определят различните от  нула числени стойности  
на втория и четвъртия член на реда (2): 

( )

( )
1

50
2 4 .1 0

1!
t от к h

ω
λ

−

=
;  

( )

( )
3 2

3 3 50 8
0,053.10

3! 3!
t t отк h

ω λ
−

= − = − . 

Тъй като 50,053.10 /отк h
−  е по-голяма 

от необходимата точност на изчисление 
50,001.10 /отк h

− , то е необходимо да се 
продължат изчисленията на следващите членове на 

реда (2): (4) ; (0) 3(0) 0 80ω ω λ= =  
Следващите изчисления на стойностите на 

производните на ( )tω  е възможно да се 

прекратят, защото от 310t h=  се определя 

стойността на шестия член на реда:  
( )

( )
5 3

5 5 90 80
5, 3 .10

5! 120
t t отк h

ω λ
−

= =
, 

който съответства на зададената точност, защото 
9 55,3.10 0,001.10− −

< .  
В такъв случай, като се ограничим с двете 

стойности на членовете на реда (2) се получава 
оценката на интензивността на потока откази с 

точност до третия знак след десетичната 
запетая:

( )

2
3 58

2 3,947.10
3!

t t t отк h
λ

λ
−

Ω = − = . 

Заключение: 
В резултат на извършеното теоретично 

изследване и предложения пример са получени 
следните резултати: 

1. Предложения подход е удобен за оценки в 
случай на произволна функция на плътността на 
разпределение. 

2. Изчисленията гарантират необходимата 
точност при условие, че в изследваната система се 
използват еднотипни по надеждност функ-
ционални елементи. 

3. Подходът е актуален за техническата 
експлоатация на авиационни системи, поради 
необходимостта от текущо дефиниране на 
надеждността на системите осигуряващи 
безопасността на полета. 
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Abstract: 

The information stored in flight data recorders of modern commercial aircraft is used primary for flight safety 
and maintenance purposes, but it can be used effectively for research purposes as well. The latest include various types 
of aircraft model tuning and validation problems. To use the flight data recorder information for model validation and 
tuning it should be mathematically processed. This publication describes this process, including data reformatting, 
validity check, filtering, smoothing, and derivation of flight parameters that are not stored. 
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1. Introduction 
 

The modern aircraft digital flight data recorder 
systems (DFDR) store a large number of parameters 
related with the conditions of the flight, the aircraft 
configuration, the work mode of the main aircraft 
systems and their health status. This data is used 
primary for flight safety and maintenance purposes, 
such as incident investigations, flight express analysis 
and systems health trend monitoring. The range of 
stored parameters and the quality of this data make it 
valuable also for various research applications. 

In Reference [1] this approach for using recorded 
flight data was implemented for aircraft flight model 
tuning and validation. Ref. [1] was focused on the 
flight model itself and as far as it is a separate 
complicated task, there was no detailed description of 
the way the flight data was processed. 

In fact the conditioning and processing of the data 
from the DFDR for any particular use is a separate 
problem, which is to be solved with the methods of 
digital signal processing and the theory of flight. It 
includes data validity check and filtering, and the 
derivation of the flight parameters in a suitable form. 
The present publication is intended to describe this 
process.  
 

2. Problem analysis and solution approach 
 

The use of DFDR in the civil aviation is imposed 
by the flight safety. It must allow the reconstruction of 
the flight, based on aircraft aerodynamic models and 
models of the aircraft systems. Also it must allow 
identification of certain events in the flight. 

The requirements for DFDR are given in the 
regulations of the national aviation authorities such as 
Ref.[2]. These regulations give the minimum 
mandatory list of stored parameters and the 
requirements for accuracy and frequency of data 
sampling for each parameter.  

Usually the data in the DFDR is stored in the 
Arinc-717 protocol [3]. Arinc-717 specifies the format 
of the stored data and separates it in frames. This 
protocol allows data to be stored in different 
information rates and with different precision. The 
parameters are divided in analog and discrete 
parameters. 

For a particular type of aircraft the list of stored 
parameters usually includes parameters additional to 
the minimum required. The precision of the data may 
also differ. Not all of the parameters are needed for the 
purposes of modeling the flight dynamics. This applies 
to the parameters that monitor the health of the critical 
aircraft systems. 

After an analysis of DFDR records it was 
determined that to be used for purposes stated, the 
information must be processed in the following way: 

 
1. Selection of parameters required for flight model 

adjusting. 
2. Data reformatting and units of measurement 

conversion to SI 
3. Validity check. 
4. Data filtering and interpolation. 
5. Derivation of not recorded flight parameters 

 
Table 1 gives the selected analog parameters of the 
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Airbus A319 aircraft DFDR. 43 out of 134 analog 
parameters were selected. They allow the tuning and 
validation of flight dynamics models and powerplant 
models. Some of the selected parameters are 
interconnected, which is used for the parameter 
validity check. 
Table 1. List of A319 DFDR analog parameters, selected for 
flight dynamics model validation 
    Mnemonic Description Unit, Frequency 
4 ALT COARS altitude coarse ft, 1/2 Hz 
5 ALT FINE ft, 1 Hz  
6 ALTITUD/RA Altitude rate ft/min, 1 Hz  
7 AOA/CAP Angle of Attack capt bus deg, 2 Hz  
22 COMPUTED AIRSPEED Inertial kts, 1 Hz  
23 Computed airspeed Anemometric kts, 1 Hz  
29 EGT ENG1 deg. C, 1 Hz  
30 EGT ENG2 deg. C, 1 Hz  
37 EPR.ENG1 EPR ACTUAL ENG1 %, 1 Hz  
38 EPR.ENG2 EPR ACTUAL ENG2 %, 1 Hz  
39 FUEL QTY left inner cell kg, 1/64 Hz  
40 FUEL QTY right inner cell kg, 1/64 Hz  
42 FFO.ENG1/C fuel flow Eng.1 corse pph, 1 Hz  
43 FFO.ENG1/F fuel flow Eng.1 fine pph, 1 Hz  
44 FFO.ENG2/C fuel flow Eng.2 corse pph, 1 Hz  
45 FFO.ENG2/F fuel flow Eng.2 fine pph, 1 Hz  
46 FLAPS deg, 1/2 Hz  
47 FLIGHTPH Flight phase  1 Hz 
55 GSPD Ground Speed kts, 1 Hz  
56 GVT/COARS lb 1/64 Hz  
57 GVT/FINE lb 1/64 Hz  
62 HEAD heading/true or mag. value/ deg, 1 Hz  
64 present pos. latitude coarse deg, 1/2 Hz  
65 present pos. latitude fine  deg, 1/2 Hz  
70 LATA Lateral acceleration  g, 4 Hz 
77 LONA Longitudinal acceleration  g, 4 Hz 
78 LONG COA/C deg, 1/2 Hz  
79 LONG FIN/C deg, 1/2 Hz  
80 LONG.COA/F deg, 1/2 Hz  
81 LONG.FIN/F deg, 1/2 Hz  
85 N1ENG1 N1 ACTUAL ENG1 % rpm, 1 Hz  
86 N1ENG2 N1 ACTUAL ENG2 % rpm, 1 Hz  
93 N2ENG1 N2 ACTUAL ENG1 % rpm, 1 Hz  
94 N2ENG2 N2 ACTUAL ENG2 % rpm, 1 Hz  
95 NORMAL ACCELERATION  g, 8 HZ 
102 PITCH attitude deg, 4 Hz  
105 RALT1 radio height 1 ft, 1 Hz  
106 RALT2 radio height 2 ft, 1 Hz  
112 ROLL ATTITUDE deg, 2 Hz  
118 TAT Total Air temperature  deg. C, 1 Hz 
119 UTCH UTC hours 1/64 Hz 
120 UTCM UTC Minutes 1/4 Hz 
121 UTCS UTC Seconds  1/4 Hz 
 
3. Data reformatting  
 

After the selection of required parameters is done, 
they must be conditioned for use in the computational 
modeling environment. As it can be seen in table 1 
most of the parameters are stored in non SI units that 
have to be converted accordingly. 

As the Arinc 717 protocol uses fixed point words, 
is some cases to ensure the required span and precision 
of a parameter it is divided in coarse and fine 
partitions. For information reliability reason the coarse 
and the fine partitions are partially overlapping. To 
merge them in a single value equation (1) is used. 

fine

fine

coarscoars x
x

xxx +−=

2

)max(
mod  (1) 

,where x is the parameter concerned. Fig. 1 gives 
an example of this operation. 

 
Fig. 1. Aircraft gross weight parameter merging and 

validity check 

5. Data validity check 
 

In some cases the systems related to DFDR may 
send incorrect data due to sensor disturbances or other 
factors. This makes necessary to check the validity of 
the recorded data. In case of single record analysis this 
can be performed manually. For processing the data 
for multiple flights it is better to device an automatic 
procedure. 

Two criteria for determining data validity were 
applied (2).  

1
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maxmin

,
−

−=∆

∆<∆

<<

iii

i

i

aaa

aa

aaa

    (2) 

First the current value of the parameter ai must be 
within the maximal range of the parameter [amin amax]. 
This criterion is useful in case of lost input when the 
DFDR records the largest value that can be 
represented, which is greater than the maximal range 
of the parameter. An example of this condition can be 
seen at the right of fig. 1. 

Second the different of the consecutive values of 
the parameter ∆ai must not exceed a given limiting 
value ∆amax. This check catches instability of input 
when the value of the parameter fluctuates with a rate 
larger than the normal maximum rate of change of the 
parameter. An example of this condition can be seen in 
fig. 2. A weak point of this approach is that the 
limiting different must be set, based on prior analysis. 
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These two criteria can be used together or 
separately, depending on the parameter that is 
checked.  

 
4. Data filtering and interpolation 
 

Data filtering may be applied to smooth recorded 
data that is rough and to achieve better accuracy in this 
way. In this work symmetric moving average filter is 
used for this purpose.  

The interpolation of data is necessary in case of 
parameters that are recorded at rate lower than once 
per second. The DFDR reading software stores the 
values of all parameters each second. For parameters 
recorded at lower rate it repeats the last recorded 
value. This makes difficult the accurate use and 
interpolation of these parameters. For this reason the 
interpolation is made in the following way: 

1. Determination of data sampling moments 
(finding step changes in the parameter value) 

2. Cubic spline interpolation and replacement of 
the recorded with the interpolated values. 

Another case in which interpolation is needed is 
the replacement of invalid data. If the parameter 
affected is monotonously changing and the interval 
with invalid data is not in the beginning or the end of 
the recorded flight, than a linear interpolation between 
the valid points that surround the invalid data can be 
applied. 

 
Fig. 2. Example of data validity check and smoothing 

 

6. Derivation of not recorded flight parameters 
 

As main parameters of the flight the DFDR stores 
the pressure altitude H and the calibrated air speed 
Vcas. As a parameter of the environment the total air 
temperature Tt is stored [2]. For the needs of the flight 
modeling we must derive from these parameters the 
true air speed Vtas and the Mach number M. 

The relation between the true and the calibrated 
airspeed is through the dynamic pressure of the 
compressible flow q, [4]:  
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where P is the ambient pressure, ρ is the air density, γ 
is the ratio of specific heats of the air, the subscript 0 is 
for the parameters at sea level, standard conditions. 

To solve system (3) the state of the atmosphere at 
given altitude must be known. For this purpose a 
model of the atmosphere, described in [5] is used. In 
this model the state of the atmosphere is a function of 
the altitude H and the difference ∆TISA of the 
temperature Ts from the standard atmosphere 
temperature TISA at this altitude. Ts is related with Tt by 
the Mach number M: 
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T t
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   (4) 

From other side M is a function of Vtas, which is 
unknown and the speed of the sound a, which depends 
on the state of the atmosphere. Finally the system of 
equations, written in simplified form is as follows: 

),,(

),(

),(

),(,

),,(

ISAtas
tas

ts

sISAsISA

ISA

castas

THVf
a

V
M

MTfT

THfTTT

THfP

PVfV

∆==

=

=−=∆

∆=

=

ρ

ρ

  (5) 

System (5) is highly nonlinear. It is solved 
numerically without any further substitutions. A 
disadvantage of this approach is that if this calculation 
should be performed for each stored moment of the 
flight (every second) it requires a lot of computational 
power. A possible solution of this disadvantage is to 
space the calculation moments for periods of steady 
flight. In this case the calculation step will depend 
from the rate of change of the initial parameters 
(H,Vcas, Tt). 

The results of the calculation of true airspeed and 
Mach number for a typical flight are illustrated at 
figure 3. In this figure the true airspeed is compared 
with the ground speed of the aircraft. The two speeds 
are close to each other. The difference is because the 
speed of the wind. This is an indirect indicator for the 
correctness of the true airspeed calculation. 
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Fig. 3. Example of airspeed and Mach number profile for a typical flight  

7. Conclusions 
 

To be used for flight and aircraft systems modeling, 
the DFDR data must undergo several steps of 
processing. In general they can be divided into 
following: 
1. Selection of required parameters  
2. Data reformatting and units of measurement 

conversion to SI 
3. Validity check. 
4. Data filtering and interpolation. 
5. Derivation of not recorded flight parameters 
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МАТЕМАТИЧЕСКА ОБРАБОТКА НА ИНФОРМАЦИЯТА ОТ ПОЛЕТНТО 

ЗАПИСВАЩО УСТРОЙСТВО НА ТРАНСПОРТЕН САМОЛЕТ ЗА ЦЕЛИТЕ НА 

МОДЕЛИРАНЕ НА ПОЛЕТА И СИСТЕМИТЕ НА САМОЛЕТА 

ВЛАДИМИР СЕРБЕЗОВ 

Технически университет - София, катедра "Въздушен транспорт" 

 

Анотация: 

Съвременните транспортни самолети разполагат със средства за запис на голямо число полетни параметри. Тази 
информация се използва основно при разследване на летателни произшествия. Качеството на тази информация 
позволява тя да се използва и за научно-експериментални задачи. Към тях спадат настройка и валидиране на модели 
на полета, на работата на системите и др. За целта информацията трябва да премине обработка, включваща филтрация 
и изглаждане на данните, математическо извеждане на не-записани параметри. 
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Резюме: В работата са изследвани различни реализации на ПИД – закона за управление в 

системата БЛА – АП в установен режим. Получените резултати са анализирани и са 

направени изводи и препоръки за настройката на контурите на АП 

 

Ключови думи: безпилотни летателни апарати, автопилоти, закони за управление 
 

 

1. Увод 
 

Като развитие на програмируемите индуст-
риални контролери днес на пазара се предлагат 
универсални автопилоти (АП) за безпилотни 
летателни апарати (БЛА), в които е заложен ПИД 
закона за управление във всички контури на АП  
[4]. Характерна особеност на БЛА е, че 
линеаризираните им математически модели са 
изградени от няколко последователно свързани 
интегриращи звена. Например основните 
параметри на страничното движение на БЛА: 
ъгловата скорост по крен (ωx), крена (γ), курса 
(ψ) и линейното странично отклонение (z) се 
получават чрез интегриране на предходния 
параметър. Възниква въпросът: как биха си 
взаимодействали съответните интегрирания в 
модела на БЛА с въведеното интегриране и 
диференциране от АП и трябва ли да се прилага 
ПИД закон във всеки контур на АП. 
Настоящата работа е посветена на 

изследването на този проблем и има за цел да 
улесни процеса на настройване на универсалните 
АП към конкретни БЛА. 
 

2. Метод за изследване 
 

Изследването е извършено по метода на 
предавателните функции на затворената 
система БЛА-АП, използвайки принципа на 
суперпозицията, валиден за линеаризираните 
системи. Изследвани са свойствата на 
системата при използване на АП с твърда 
обратна връзка (ТОВ) на сервозадвижването и 
при различни закони за управление (П, ПД, 
ПИД). Разгледан е случаят за канала на 
елероните, използван за управление на 

посочените по горе параметри на страничното 
движение на БЛА. Характерно за този канал е 
наличието на три последователно включени 
интегриращи звена. По подобен начин може да 
бъде изследван и каналът на кормилото за 
височина, имащ подобна структура. 
Изследването е извършено по отношение на 

точността на възпроизвеждане от АП на 
зададените параметри на движението γз, ψз и 
zз в установен режим, при отсъствие или 
наличие на смущаващи въздействия. 
Определят се грешките ∆γ = γз – γ, ∆ψ = ψз – 
ψ и ∆z  = zз – z в случаите на: 

- отсъствие на смущаващи въздействия; 
- въздействие на постоянен смущаващ 

момент ( см
xМ ) около надлъжната ос на 

БЛА, приведен към еквивалентно 
отклонение на елероните: 

δ
=δ

xx

см
xекв

e
aJ

М ,   (1) 

където: Jx – инерционен момент, δ

xa – 
динамичен коефициент от модела на БЛА; 

- наличие на постоянна грешка (εγ) при 
измерване на ъгъла на крена; 

- наличие на постоянна грешка (εψ) при 
измерване на ъгъла на курса; 

- действие на постоянен страничен вятър, 
изразен чрез ъгъла на отнасяне (βв). 

На фиг. 1 и фиг. 2 са представени обоб-
щените структурни схеми на системата БЛА – 
АП с ТОВ за случаите при управление на 
крена, курса и страничното движение на центъра 
на масата на БЛА. Предавателната функция на 
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движението на БЛА по ъглова скорост на 
крена има вида: 
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ω
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e ,  (2) 

където: ek
δ

ω
– коефицент на пропорционал-

ност; 
ω

T – времеконстанта на апериодичното 

звено. 
Демпфиращият контур (по производната на 

крена) не променя вида на тази предавателна 
функция, а само нейните параметри и затова 
не е показан на структурните схеми от фиг. 1 и 
фиг. 2. Предавателната функция на движе-
нието на БЛА по крен е  
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Видът на предавателните функции Wγ, Wψ 

и Wz се определя от избрания закон за 
управление (П, ПД, ПИД). 
Законите за управление на АП с ТОВ за 

канала на елероните, записани в операторна 
форма, имат вида [2]: 
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ie xxW −=δ ∑
=1

,  (4) 

 

където iзx  и ix  – зададена и текуща 

стойност на управлявания параметър. 
В общия случай предавателната функция 

Wi има вида [2]: 
 

p

k
pkkW

и
iд

i

п
ii ++= , (5) 

където п
ik , д

i
k  и и

ik  – предавателни числа 

на автопилота. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Фиг. 1. Структурна схема на системата БЛА–АП при управление на курса 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Фиг. 2. Структурна схема на системата БЛА–АП при управление на  
страничното движение на Ц.М. 
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В настоящата работа са изследвани общо 
тринадесет варианта на закони за управление 
на АП по отношение на трите параметъра на 
страничното движение на БЛА – крен, курс и 
линейно странично отклонение.  
За оценяване на ефектите от използването на 

различните закони за управление за установен 
режим на движението, се намира предавателната 
функция на затворената система, получена 
чрез преобразуване на обобщената структурна 
схема, за избраните входна (задаващо или 
смущаващо въздействие) и изходна (грешка на 
управлявания параметър на движението) 
величина. 
Коефициентът на статизъм ( χ ) и коефици-

ентите на грешката по скорост ( χ& ) и по 

ускорение ( χ&& ), по отношение на задаващото и 
смущаващите въздействия, се определят от 
предавателната функция на съответната затворена 
система и от производните й при 0=p  [1,2]: 

( ) 0=
=χ ppФ ; 0=

=χ p
dp

dФ
& ; 02

2

=
=χ p

dp

Фd
&  (6) 

 

3. Резултати от изследването 
 

В резултат от проведеното изследване е 
определено при кои закони за управление 

системата БЛА–АП е статична или астатична 
от съответен ред, по отношение на 
разглежданите входна и изходна величина. 
Получените резултати са представени в табл. 1. 
Използвани са следните означения: 

nC - статична система (с грешка в 
установен режим); 

m

nA - астатична система (без грешка в 
установен режим); 

n – изходна величина (n = γ, ψ, z) 
m – ред на астатизъм (m = 1, 2, 3); 
X – вид на закона за управление (X = П, 

ПД, ПИД); 
Xγ, Xψ, Xz – закони за управление съответно 

по крен курс и местоположение. 
 

4. Анализ на получените резултати 
 

От анализа на представените в табл. 1 
резултати могат да се направят следните изводи: 

1. Пропорционалната съставка в закона за 
управление в по-външните контури осигурява 
астатизъм на вътрешните контури (от 
сравнението на варианти 2 с 3 и 6 с 10). 

2. Интегралната съставка във външния 
контур осигурява астатизъм както в своя, така 
и във вътрешните контури (варианти 4, 7, 8, 12).

 
Таблица 1  

Входна величина 

 
Грешки на датчиците 

 

В 

а 

р 

и 

а 

н 

т 

 

Закон за 

управление 

 

Задание 
(без 

смущения) 

 

Смущаващ 

момент по 

крен 

 

Страничен 

вятър 

Крен Курс 

1 ПДγ 
1
γ

A  Сγ – Сγ – 

2 ПИДγ 
2
γ

A  1
γ

A  – 1
γ

A  – 

3 ПДγ Пψ 
1
γ

A  1
ψ

A  1
γ

A  Сψ 
1
γ

A  1
ψ

A  1
γ

A  Сψ 1
ψ

A  

4 ПДγ ПИψ 1
γ

A  2
ψ

A  2
γ

A  1
ψ

A  1
γ

A  2
ψ

A  1
ψ

A  2
ψ

A  

5 ПДγ Иψ 1
γ

A  2
ψ

A  2
γ

A  1
ψ

A  1
γ

A  2
ψ

A  2
γ

A  1
ψ

A  1
γ

A  2
ψ

A  

6 ПИДγ Пψ Сψ Сψ Сψ Сψ Сψ 

7 ПИДγ ПИψ 1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  

8 ПИДγ Иψ 1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  Сψ 1
ψ

A  

9 ПИДγ ПИДψ 1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  1
ψ

A  

10 ПДγ ПψПz 
1
γ

A  1
ψ

A  1
zA  

2
γ

A  1
ψ

A  Сz 
1
γ

A  Сψ Сz Сz Сz 

11 ПДγ ПИψПz Сz Сz Сz Сz Сz 

12 ПДγ ПψПИz 1
γ

A  1
ψ

A  2
zA  3

γ
A  2

ψ
A  1

zA  1
γ

A  Сψ 1
zA  1

zA  1
zA  

13 ПИДγ ПИψПИz 2
γ

A  1
ψ

A  1
zA  1

γ
A  1

ψ
A  1

zA  Сz Сz Сz 
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3. Интегралната съставка в по-вътрешния 
контур влошава качеството на управлението в 
по-външните контури както в статика, така и в 
динамика (от сравнението на варианти 3 с 6 и 
10 с 11). 

4. Въвеждането на диференциална съставка 
в контура на курса не влияе на статиката на 
системата (вариантите 7 и 9 са равностойни). 
Тя би била необходима в канала на елероните 
за подобряване на динамиката на системата 
тогава, когато са изчерпани възможностите за 
демпфиране на колебанията по рискание с 
помощта на кормилото за направление. 

5. Астатизмът по курс от втори ред 
осигурява завой с точно зададена ъглова 
скорост, което е важно при използването на 
специално оборудване на БЛА – телевизионни, 
фотокамери и други (варианти 4 и 5). 

6. При страничен вятър астатизмът по курс, 
без управление по местоположение, осигурява 
движение със зададения курс успоредно на 
зададената пътна линия (варианти 4 и 5).  

7. При страничен вятър астатизмът по 
местоположение се осигурява с грешка по 
курс. В този случай БЛА се завърта 
автоматично срещу вятъра, следвайки 
зададената пътна линия. Това затруднява 
автоматичното кацане с колесник (вариант 12). 

 

5. Общи изводи и препоръки 
 

1. Не е необходимо да се прилага ПИД 
закон за управление във всички контури за 
управление на АП. 

2. Най-добри резултати по отношение на 
точността на управление се получават, когато 
интегриране се прилага само в най-външния 
контур за управление. 

3. За предпочитане е диференциране да се 
прилага само в най-вътрешния контур 
(контура на крена) за демпфиране на 
колебанията в него. 

4. Известно е [2,3], че всяко интегриране в 
системата БЛА–АП влияе отрицателно на 
динамиката й. По тази причина включването 
на всяка интегрална съставка в закона за 
управление трябва да е добре обосновано. 
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Abstract: 

В работата е представен модален анализ на лопата на хеликоптер. Лопатата се състои от стоманен 
накрайник и алуминиев лонжерон с аеродинамичен профил NACA 0012. Лопатата е моделирана по 
метода на крайните елементи с програмния пакет ANSYS. Намерени са първите осем собствени честоти 
и форми на лопатата.  
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1. Увод 
 

При изследване на аероеластичните свойства на 
лопати на хеликоптери, модалният анализ 
(намирането на собствените честоти и форми на 
конструкцията) е отправна точка при всяко 
изследване. Честотният диапазон е важен при 
изследването на загуба на статична аероеластична 
устойчивост на лопата на хеликоптер. Най-малката 
собствена стойност на хеликоптерната лопата 
определя критичната скорост на въздушния поток, 
при който под действието на стационарна подемна 
сила лопатата се деформира следствие на 
еластичността си до разрушаване на 
конструкцията. Честотният диапазон е важен и при 
изследването на динамичната аероеластична 
устойчивост. Под действието на нестационарни 
аеродинамични сили могат да възникнат 
самовъзбуждащи се трептения. Това явление е 
известно като флатер. Съществуват редица методи 
за модален анализ на авиационни конструкции. 
Литературните източници [2, 3] предлагат 
колокационния метод. При колокационния метод 
интегралното уравнение на деформиране на 
лопатата се решава за дискретни сечения. По този 
начин задачата се свежда до решаване на 
алгебрични матрични уравнения. За решаването на 
задачата е необходимо да се знаят 
разпределението на коравината на усукване и 
положението на оста на коравина за дискретните 
сечения. В работата [8] е извършено изследване на 
комбинираните усукващи и огъващи трептения на 
хеликоптерна лопата, която се състои от стоманен 
накрайник, алуминиев лонжерон с дебелина 8 mm, 
опашна секция, изготвена от алуминиева обшивка 

с дебелина 0.4 mm и която е запълнена с 
алуминиево фолио тип “пчелна пита” с дебелина 
0.03 mm. Профилът на лопатата е NACA 23012. 
Численото решение е направено за 150 
равномерно избрани сечения. Намерени са 
собствените честоти на лопатата. В работата [1] 
също с помощта на колокационния метод е 
изследвана статичната аероеластична устойчивост 
на същата лопата. Получена е скоростта на 
дивергенция при която лопата губи устойчивост. В 
литературния източник [5] е представен методът 
на Myklestad. При този метод лопатата се разделя 
на редица от дискретни елементи със 
съсредоточени маси в краищата и неизменни 
еластични свойства между тях. По този начин 
частното диференциално уравнение на огъване на 
лопата се заменя с поредица от обикновенни 
диференциални уравнения.  В последно време 
голямо приложение имат различни програмни 
пакети, напр. ANSYS, COSMOS, NASTRAN и др., 
използващи методът на крайните елементи (Finite 
Element Method-FEM) [5]. При него лопатата се 
представя с деформируема мрежа от възли и 
елементи. Масовите и инерционни свойства са 
свързани с възлите, докато еластичните и 
демпфиращи свойства са включени в елементите. 
Всеки възел има максимално шест степени на 
свобода. Завършеният крайно-елементен модел 
има голям брой на степени на свобода, в резултат 
на което за решаването му е необходимо по-
голямо изчислително време. При този модел се 
решават поредица от частни диференциални 
уравнения. Крайно-елементният модел дава 
допълнителна възможност да се изчислят 
непосредствено напреженията и да се направи 
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якостен анализ на конструкцията на лопатата.   
 

2. Хеликоптерна лопата 
 

Конструкцията на хеликоптерната лопата е 
показана на фиг.1. Лопатата се състои от 
алуминиев лонжерон 1 и стоманен накрайник 2. 
Аеродинамичният профил на лопатата е NACA 
0012. Средната аеродинамична хорда на лопатата е 
0.185 m. Лопатата е линейно усукана с ъгъл –5о. 
Модулът на Юнг на алуминиевата сплав на 
лонжерона е E=7.17x1010 N/m2, коефициент на 
Поасон µ=0.33 и плътност ρ=2740 kg/m3. Модулът 
на Юнг на стоманената сплав на накрайника е 
E=19.3x1010 N/m2, коефициент на Поасон µ=0.29 и 
плътност ρ=8030 kg/m3. Винтът на хеликоптера 
има 2 лопати и е с радиус 1.7 m.  

 

 
Фиг.1. Конструкция на хеликоптерната лопата 

 
 

3. FEM-модел на хеликоптерната лопата 
 

За моделирането на лопата се използва ANSYS. 
Използван е елемент SOLID 186, който е 
пространствен 20-възлов твърд елемент. Всеки 
възел има 3 степени на свобода: три транслации в 
x, y и z направления. Този елемент е подходящ при 
моделиране на неправилни (несиметрични) мрежи, 
и когато се използват CAD/CAM модели.  
Основното уравнение, което се решава в 

ANSYS при модалния анализ е 
 

{ } { } 0][][ =+ qCqM &&     (1) 

 
 където [ ]M  е масовата матрица, [ ]K  е матрицата 

на коравина, а { }q  е вектора на преместванията на 

възлите. 
За линейни системи, решението на (1) е 

хармонично и има вида 
 
{ } { } tq ii ωφ cos=     (2) 

 
където iφ  е вектора, представляващ формата на i-

тата собствена честота, а iω  е собствената кръгова 

честота.  
Следователно, трябва да се реши задачата за 

намиране на собствени стойности 

 

( ){ } 0][][ 2
=− ii MC φω    (3) 

 
или 
 

0][][ 2
=− MC iω     (4) 

Собствената честота ще бъде 
π

ω

2
i

if = . 

 
4. Числени резултати 
 

При модалния анализ с ANSYS е използван 
Block Lanczos, основан на QL-алгоритъм. 
Намерени са първите осем собствени честоти в Hz: 

 
34.73 127.2 182.75 231.33 385.56 522.5 610.6 742.65  

 
На фиг.2-9 са показани съответстващите на тези 

собствени честоти собствени форми. 
 

 
Фиг. 2. Първа собствена форма, съотвестваща на 

първата собствена честота 34.728 Hz 
 

 
Фиг. 3. Втора собствена форма, съотвестваща на  

втората собствена честота 127.2 Hz 






































































































































































































































































































































