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Аннотация. Представлены результаты разработки и исследования математической модели системы 
имитации аэродинамических нагрузок (СИАН), возникающих в полете и действующих на поверхности 
управления беспилотных летательных аппаратов (БПЛА) при наземных стендовых испытаниях. Модель 
предназначена для воспроизведения аэродинамических моментов, действующих на отклоняемые по-
верхности управления, в частности на элероны, в условиях, максимально приближенных к реальным. 
Рассмотрена структурная схема системы СИАН. На основе методов аэродинамики и теории автомати-
ческого управления выведена итоговая формула для расчета аэродинамической силы с учетом значений 
воздушной скорости, скорости ветра, пространственного положения БПЛА и углов отклонения рулевых 
поверхностей. В среде Simulink построена детализированная модель созданной системы и проведен анализ 
чувствительности модели к изменению воздушно-скоростных параметров полета.  Разработанная модель 
может быть использована для проведения испытаний БПЛА на стендах полунатурного моделирования.
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Abstract
Development of the unmanned aviation is being followed by the increased requirements for reliability and safety, 
which in turn increases the importance of the control systems ground-based testing. Traditional approaches to 
bench testing do not account for the eff ects of aerodynamic forces on the control surfaces infl ight, which reduces 
the accuracy of the results and leads to the need for expensive and risky fl ight experiments in the early stages of 
the tryout. Developing the systems capable of the aerodynamic loads physical imitation in ground conditions is a 
pressing scientifi c and engineering problem oriented to semi-natural simulation techniques updating while testing.
The purpose of the article consists in developing and verifying mathematical model of the aerodynamic loads 
simulation system (ALSS) for the aircraft type unmanned aerial vehicles (UAV) ailerons system intended for 
application as a part of benches for semi-natural testing. The model should ensure control force computing with 
account for the entire complex of factors, determining the aerodynamic moment on the aileron surface in real fl ight. 
The aerodynamic loads simulation on other UAV control surfaces may be executed in a similar way.
The work is based on the methods of theoretical mechanics, aerodynamics, and automatic control theory. The 
ALSS structural diagram, including the UAV automatic control system (ACS), load controller, electromagnetic 
force loader, kinematic force transmission system to the aileron, and feedback sensors was developed. Mathematical 
dependencies for the aerodynamic force computing were derived. A key aspect is accounting for the UAV’s spatial 
position by transforming the relative airspeed vector from the earth-fi xed coordinate system to the body-fi xed 
system with rotation matrices, which allows determining the eff ective angle of attack for the aileron. The system 
dynamics, including the loader inertia, are described by a second-order oscillatory link diff erential equation. 
Simulink visual modeling environment, in which the detailed module structure, including atmospheric blocks, 
coeffi  cients computing, coordinates transformation and drive control, was developed, was employed for the model 
realization and its analysis.
As the result of the work, the ALSS comprehensive mathematical model was created. A computational experiment 
was conducted for six diff erent fl ight modes, diff ering in speed, altitude, as well as the presence of the wind speed 
and direction. Time dependencies of the force generated by the load simulator in response to a given law of the 
aileron defl ection angle change were obtained. Simulation results demonstrated:
1) Quadratic dependence of the force on the fl ight speed;
2) Load reduction with the altitude increasing due to the in air density drop;
3) Signifi cant wind impact, leading not only to the speed magnitude changing but to a shift in the eff ective angle 
of attack as well, which confi rms correctness of the introduced coordinate transformations;
4) Transient process characteristic corresponding to an oscillatory link with the acceptable overshoot.
All model reactions are physically justifi ed, and demonstrate adequate system behavior under changing conditions.
The developed ALSS system mathematical model is an adequate tool for computing the forces that should be created 
on UAV control surfaces while the bench tests. The model accounts for the key factors of the fl ight environment 
such as airspeed, altitude, vehicle angular position, and wind disturbances. The obtained results confi rm the 
fundamental possibility of implementing such a system based on a linear electromagnetic actuator. The model may 
serve as the basis for creating real bench equipment, allowing a signifi cant reliability increase of the UAV control 
systems ground-based testing, a reduction in the number of the required fl ight experiments, and, consequently, a 
reduction in the lead time and cost of the unmanned aerial systems development.
A prospect for further research is this model integration with real hardware, as well as accounting for nonlinear 
aerodynamic eff ects and aerodynamic unsteadiness.
Keywords: UAV control system, UAV ground tests, aerodynamic load simulation system, semi-natural modeling, 
hinge moment, aileron, electromagnetic loader, UAV spatial position
For citation: Kovalev M.A., Kirillov A.V., Sitnikov V.V. A Model of Aerodynamic Loads on the Unmanned Aerial 
Vehicle Control Surface for the Ground Testing. Aerospace MAI Journal. 2026;33(1):47-57. (In Russ.). URL: 
https://vestnikmai.ru/publications.php?ID=187576
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Введение
В связи с массовым применением БПЛА в раз-

личных сферах деятельности человека, все большую 
актуальность приобретают задачи оперативной от-
работки и испытаний БПЛА. В этом направлении 
проводится множество исследований. Так, в [1, 2] 
предлагаются методики и алгоритмы применения 
малоразмерных беспилотных летательных аппаратов 
для исследования аэродинамических характеристик 
различных аэродинамических компоновок и но-
вых технических решений в летном эксперименте.
В [3] предложен программно-аппаратный комплекс 
моделирования полета мультироторного БПЛА для 
отработки режимов реального полета при различных 
сочетаниях внешних факторов. Накопленный опыт 
показывает, что наиболее эффективны комплексные 
испытания, проводимые с применением стендов 
полунатурного моделирования [4, 5]. Эти стенды 
представляют собой гибридную испытательную 
среду, сочетающую в себе как реальные физические 
компоненты (коммутационное оборудование, блоки 
управления БПЛА), так и программно-аппарат-
ные имитаторы [6]. Однако в настоящий момент 
комплексный подход к испытаниям подразумевает 
воспроизведение только максимально приближен-
ной компоновки БПЛА, что позволяет проверять 
совместную работу бортовых систем и оборудования 
без учета влияния внешних условий. Влияние окру-
жающей среды оценивается только на более позднем 
этапе летных испытаний. Устранение замечаний
и неисправностей БПЛА, выявленных на этапе 
летных испытаний, всегда дороже и требует больше 
времени, чем на этапе наземной отработки. Так,
в [7] предлагается повысить достоверность результа-
тов наземных испытаний, применяя метод модели-
рования HIL (Hardware-in-the-Loop) при наземной 
отработке бортовых систем БПЛА. Такой подход 
позволяет выявить возможные проблемы в работе 
оборудования, которые могут возникнуть в полете. 
Однако при моделировании влияние внешней среды 
на органы управления БПЛА не рассматривает-
ся. При этом в [8] отмечается, что механические 
компоненты электроприводов систем управления 
летательных аппаратов подвержены ускоренному 
износу вследствие воздействия аэродинамических 
нагрузок не только в момент перемещения руля (ак-
тивный режим привода), но и при удержании руля
в заданном положении (пассивный режим приво-
да). Исследованиям в области аэродинамики БПЛА 
уделяется большое внимание [9–15]. Например,
в [14] представлена система измерения шарнирных 
моментов для исследования аэродинамических на-
грузок в аэродинамической трубе Т-203 СибНИА, 
действующих на органы управления моделей само-
летов с фиксированной осью вращения. В [15] для 

аэродинамического руля получен градиент дина-
мического шарнирного момента, характеризующий 
нагрузку контура привода при изгибно-крутильных 
колебаниях руля в аэродинамическом потоке. Од-
нако во всех этих работах недостаточное внимание 
уделяется проблеме воздействия окружающей среды 
на поверхности управления БПЛА.
Таким образом, существует актуальная задача 

повышения достоверности результатов наземных 
испытаний БПЛА благодаря учету влияния на 
работу бортовых систем управления аэродинами-
ческих нагрузок, возникающих в процессе полета. 
Для решения этой задачи необходимо разработать 
систему, позволяющую имитировать в процессе 
наземных испытаний влияние аэродинамических 
нагрузок на рулевые поверхности БПЛА.
В данной статье авторами предложен подход 

к созданию такой системы на примере элеронов. 
Имитация аэродинамических нагрузок на дру-
гие поверхности управления БПЛА может быть
аналогичной.

Методы
Структурная схема СИАН для элеронов БПЛА 

представлена на рис. 1.

Рис. 1. Структурная схема СИАН

Система автоматического управления (САУ) 
БПЛА в соответствии с законом управления рас-
считывает и выдает требуемое значение угла от-
клонение элерона δэл. Элерон по команде САУ 
отклоняется на заданный угол. Если БПЛА на-
ходится в полете, то при отклонении элерона на 
него будет действовать аэродинамическая сила, 
пропорциональная скорости набегающего потока 
и создающая момент в противоположном направле-
нии. Электропривод, отклоняющий элерон, должен 
преодолевать момент аэродинамической силы. При 
наземных испытаниях такая сила не возникает, по-
этому условия работы органов управления БПЛА 
отличаются от полетных, что снижает достовер-
ность результатов испытаний.
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Для построения стенда полунатурного модели-
рования для испытаний БПЛА необходимо имити-
ровать воздействие на все элементы управления. В 
данной статье смоделируем действие аэродинами-
ческой силы на элерон, как критически важный 
компонент системы управления.
СИАН имитирует действие аэродинамической 

силы на элерон с помощью электромагнитного 
нагружателя, создавая для САУ БПЛА физически 
достоверное ощущение воздушной нагрузки в 
наземных условиях. Контроллер СИАН, получая 
по шине данных в соответствии со сценарием по-
лета текущие значения воздушной скорости Vв, 
высоты H, угла атаки α и самого угла отклонения 
элерона δэл, рассчитывает значение аэродинами-
ческого момента M, действующего на элерон в 
данных условиях. Далее вычисляется требуемое 
значение управляющего усилия Fупр и, соответ-
ственно, тока управления Iупр, изменяя значение 
которого контроллер СИАН управляет усилием 
нагружателя. Электромагнитный нагружатель 
представляет собой силовой привод, работающий 
по принципу линейного соленоида: сердечник из 
магнитомягкого материала перемещается вдоль 
оси между двумя или более катушками. Сила, 
действующая на сердечник, определяется гра-
диентом магнитного поля, создаваемого током 
Iупр. Кинематическая система предназначена 
для передачи управляющего усилия Fупр сердеч-
ника на поверхность элерона и его равномер-
ного распределения. Она представляет собой 
механическую систему тяг треугольной формы
с возможностью крепления к поверхности элеро-
на. Датчики обратной связи измеряют фактиче-
ское значение усилия Fфакт и фактическое значение 
угла поворота элерона δфакт, обеспечивая замкну-
тый контур управления. Сигналы датчиков ОСδ и 
ОСf  поступают в контроллер СИАН, который кор-
ректирует Iупр, что влияет на формирование Fупр.
В основе работы СИАН заложен принцип ра-

венства усилий:

                                  ôàêò ( ),aF t F t( )  (1)

где Fа(t) – аэродинамическая нагрузка на элерон
в текущий момент времени.
Однако в общем случае характер изменения Fа(t) 

непредсказуем. Поэтому во время переходного про-
цесса мгновенное значение усилия Fфакт(tx) будет от-
личаться от Fа(tx), постепенно следуя за изменением 
аэродинамической нагрузки. Анализ литературы по 
электроприводам различных типов [16, 17], а также 
теории управления [18], в части переходных процес-
сов, показал, что характер изменения Fфакт(tx) будет 
иметь вид колебательного процесса с допустимым 
перерегулированием (рис. 2). Рис. 2. Временные эпюры Fфакт(t) и Fa(t)

Тогда для записи (1) в динамическом виде с 
учетом инерции электромагнитного нагружателя и 
кинематической системы можно применить диф-
ференциальное уравнение колебательного звена из 
теории регулирования [18]:

            ôàêò ôàêò
ôàêò àn n n

d F dF
F F

dtdt
   

2
2 2

2
2 ,  (2)

где ωn – собственная частота колебаний системы, 
рад/с; ε – коэффициент демпфирования, в дан-
ном случае для колебательного процесса с пере-
регулированием, его значение лежит в диапазоне
0 < ε <1 [18].
Значения параметров ωn и ε можно подобрать 

опытным путем при настройке оборудования 
под конкретную модель электромагнитного
нагружателя.

Расчет аэродинамической нагрузки
Для того чтобы применить (2) в логике работы 

СИАН для расчета усилия нагружателя, необходи-
мо знать мгновенные значения аэродинамической 
силы Fa. В качестве базового выражения для опреде-
ления Fa используем формулу расчета шарнирного 
(аэродинамического) момента, действующего на 
элерон в установившемся прямолинейном полете 
и спокойной атмосфере [19]:

                   ø ôàêòmM H V ScC   
 21 ( ) , ,

2
 (3)

где Mш – шарнирный (аэродинамический) момент, 
действующий на элерон при его отклоне-
нии в полете, Н  м;

ρ(H) – плотность воздуха на высоте H, кг/м3;
    | âV


| – модуль воздушной скорости БПЛА, м/с;
 с – средняя аэродинамическая хорда элерона, м;

      S – площадь поверхности элерона, м2;
Cm(α,δфакт) – коэффициент аэродинамического 

момента, зависящий от угла атаки α и фактического 
угла отклонения элерона δфакт. В реальной практике 
аэродинамических расчетов данный коэффициент 
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получают экспериментально для заданного про-
филя элерона.

Учет угла установки крыла
Как правило, бортовой комплекс оборудования 

БПЛА определяет угол атаки α относительно про-
дольной оси планера. В [20] представлен пример 
современного измерительного комплекса для опре-
деления аэродинамических углов. В [21] предлага-
ется методика оценки угла атаки малоразмерного 
БПЛА без применения датчиков аэродинамических 
углов. Однако элерон расположен на крыле, по-
этому для правильного расчета по (3) значение угла 
атаки нужно скорректировать на угол установки 
крыла iкр (конструктивный угол между продольной 
осью фюзеляжа и хордой крыла), который обычно 
составляет 0 … 5, тогда угол атаки крыла

                                     êð êði    .  (4)

Учет влияния ветра
Для вычисления скалярного значения воз-

душной скорости БПЛА с учетом влияния ветра 
используем выражение

                                    â ï âåòV V V 
  

,  (5)
где ïV


 – вектор путевой скорости БПЛА; âåòV


 – век-

тор скорости ветра, м/с.
Значения ïV


 и   âåòV


 задаются на испытательном 
стенде в соответствии со сценарием полета задают-
ся как исходные данные для моделирования.

Учет пространственного положения БПЛА
Выражение (3) справедливо для установившего-

ся горизонтального полета в спокойной атмосфере. 
Элерон расположен на крыле БПЛА, поэтому аэро-
динамическая сила, действующая на элерон, опре-
деляется не только углом его отклонения δфакт, но и 
пространственным положением всего крыла БПЛА.

Для учета этого условия при определении на-
правления вектора воздушной скорости необхо-
димо перейти от земной системы координат OXYZ 
(рис. 3,а), к связанной O 

сX 
сY 

сZ 
с, начало которой 

жестко связано с БПЛА (рис. 3,б).
Такое преобразование можно осуществить с 

помощью матриц поворота R(θ, γ, φ) [19], где θ – 
угол тангажа; γ – угол крена; φ – угол рыскания 
БПЛА. Для упрощения рассуждений рассмотрим 
пересчет вектора | âV


 в связанной системе координат

в  ситуации, когда только угол крена БПЛА отличен 
от нуля (рис. 3,б). Тогда матрица поворота вокруг 
продольной оси ОX БПЛА имеет вид

                        R
 
 

     
   

1 0 0
( ) 0 cos sin .

0 sin cos
 (6)

Знаки при синусах в (6) зависят от направления 
вращения: верхняя пара знаков – при вращении 
вокруг оси OX по часовой стрелке, нижняя пара – 
против часовой стрелки.
Если вектор âV


, рассчитанный в соответствии 

с (5), определен в земной системе координат как

                                       â

x

y

z

V
V V

V

 
 

  
  
 


,  (7)

тогда вектор воздушной скорости в связанной си-
стеме координат равен

         

ñ
â â

x

y

z

x

y z

y z

V
V R V V

V

V
V V

V V

  
  

          
        

 
 

    
     

 





1 0 0
( ) 0 cos sin

0 sin cos

cos sin .

sin cos

 (8)

Рис. 3. Связанная система координат

а

б

в
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Изменение вектора ñ
âV


 вследствие пересчета 
по (8) приводит к изменению угла атаки элерона 
на величину ∆α (рис. 3,в). Тогда эффективный 
угол атаки αэф для элерона вычисляется на осно-
ве значения αкр, с учетом направления вектора 
относительной скорости в связанной системе 
координат:

                                 ýô êð    ,  (9)

где ∆α – поправка на изменение угла атаки, воз-
никающая за счет пересчета вектора воздушной 
скорости ñ

âV


.
В соответствии с рис. 3,в

                              
ñ
âåò
c
ï

OYV

V

 
   

 
 


arctg .  (10)

Следовательно, в выражении (3) скорректиру-
ется значение аэродинамического коэффициента, 
которое можно записать как Cm(αэф,δфакт).

Примеры расчета
В качестве примера рассмотрим два сценария 

полета.
Сценарий 1. БПЛА, двигаясь с путевой скоростью 

100 км/ч строго на север в безветренную погоду, вы-
полняет вираж с креном γ = 30 в сторону правого 
полукрыла (вращение по часовой стрелке). В этот 
момент система автоматического управления от-
клоняет элерон на угол δфакт =10.
Тогда в соответствии с (5) воздушную скорость 

в земной системе координат можно записать в виде

â ï âåòV V V
     
     

         
     
     

   100 0 100
0 0 0 .
0 0 0

При пересчете в связанную систему координат 
по (8) получим:

ñ
â âV R V

   
   

        
      

 
 

    
     

  1 0 0 100
( ) 0 cos30 sin30 0

0 sin30 cos30 0

100
0 0,866 0 0,5 ;
0 0,5 0 0,866

ñ
â âV V

 
 

   
 
 

  100
0 .
0

Таким образом, векторы воздушной скорости 
в земной и связанной системах координат равны. 
Следовательно, крен не влияет на вектор скорости 
в данном конкретном примере.

Сценарий 2. Добавлен боковой западный ветер со 
скоростью 10 км/ч. Путевая скорость, направление 
полета и маневры БПЛА аналогичны таковым в 
предыдущем примере.
В соответствии с (5) получим

â ï âåòV V V
 
 

    
 
 

   100
0 .

10

В связанной системе координат по (8)

ñ
â âV R V

   
   

          
         

  100 100
( ) 0 0,866 10 0,5 5 .

0 0,5 10 0,866 8,66

Рассмотрим проекции вектора ñ
âV


 на оси свя-
занной системы координат:

1. Ось OX 
c: ñ

âOXV  = 100 км/ч – основная состав-
ляющая воздушной скорости БПЛА.

2. Ось OZ 
c: ñ

âOZV  = 8,66 км/ч – составляющая 
воздушной скорости, вызывающая боковой снос 
БПЛА в сторону правого полукрыла.

3. Ось OY 
c: ñ

âOYV  =5 км/ч – вертикальная составля-
ющая воздушной скорости, наличие которой означает 
изменение эффективного угла атаки на величину ∆α, 
рассчитываемую согласно (10). Контроллер СИАН 
должен учесть это при определении нагрузки.
Аэродинамическая сила, действующая на эле-

рон, в общем виде направлена перпендикулярно 
набегающему потоку и пропорциональна динами-
ческому давлению, площади и коэффициенту силы. 
Вектор этой силы в связанной системе координат 
можно оценить следующим выражением:

             óïð â ýô ôàêòmF F H V SC     
1 ( ) , .

2
 (11)

Моделирование
На основе выведенных математических зави-

симостей была разработана модель вычислителя 
СИАН в программной среде Simulink. Структурная 
схема модели представлена на рис. 4.
Модель имеет модульную структуру и состоит из 

следующих основных блоков:
1. Блок входных параметров (БВП) задает вре-

менные реализации исходных для расчета данных 
(скорости, высоты, аэродинамических углов, раз-
меров элерона).

2. Блок атмосферы реализует стандартную мо-
дель атмосферы (ISA) для вычисления значений 
плотности воздуха ρ в зависимости от высоты H.

3. Блок расчета воздушной скорости вычисляет 
значения âV


 и ее модуль.

4. Блок преобразования координат реализует 
пересчет воздушной скорости в связанной системе 
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Рис. 4. Структурная схема модели вычислителя СИАН

координат путем ее умножения на матрицу пово-
рота R(γ).

 5. Блок расчета эффективного угла атаки вы-
числяет значение αэф на основе проекций ñ

âV


.
6. Блок расчета аэродинамических коэф-

фициентов  (БРАК) рассчитывает  значение 
Cm(αэф,δфакт).

7. Блок расчета момента/усилия вычисляет 
итоговые значения аэродинамического момента
в соответствии с (3), (11).

8. Блок нагружателя моделирует электромагнит-
ный нагружатель с замкнутым контуром управле-
ния по усилию и положению.
Для проверки адекватности модели был прове-

ден ряд вычислительных экспериментов. Процесс 
проверки включал определение аэродинамических 
сил, действующих на отклоненный элерон, для не-
скольких режимов полета БПЛА. Режимы полета 
различаются скоростями, высотами и наличием 

ветра (см. таблицу). Усилие нагружателя Fупр вы-
числялось с учетом его инерции.
В каждом режиме полета изменение угла откло-

нения элерона по команде САУ задано функцией 
времени δфакт(t), представленной на рис. 5.
Как видно из рис. 5, элерон принимает статич-

ные положения при разных углах отклонения либо 
перемещается со скоростями (2,5 … 11)/с.

Рис. 5. Сценарий изменения угла отклонения элерона

Режимы полета

№
режима Vп, км/ч Высота H, м Угол курса,  Vвет, м/с Направление 

ветра,  Цвет графика

1 150 1000 0 0 –

2 100 1000 0 0 –

3 100 1000 0 10 90

4 100 1000 0 10 45

5 100 1000 0 10 180

6 150 2000 0 0 –
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В рамках данного эксперимента для определе-
ния значений аэродинамических коэффициентов 
Cm(αэф,δфакт) блоком БРАК была использована про-
стая аппроксимирующая зависимость:

         ýô ôàêò ýô ôàêòm m m mC C C C       0, ,  (12)

где Cm0 – балансировочный коэффициент момента, 
зависящий от положения центра тяжести 
относительно аэродинамического фокуса;

Cmα – коэффициент, характеризующий зависи-
мость момента от изменения эффективно-
го угла атаки αэф;

Cmδ – коэффициент, характеризующий за-
висимость момента от угла отклонения 
элерона δфакт.

Такой подход на этапе математического анализа 
позволяет оценить адекватность реакций модели на 
изменение условий полета БПЛА. Для достоверных 
расчетов нагрузок в модель БРАК нужно загрузить 
действующие значения Cm(αэф,δфакт), полученные 
при разработке профиля крыла и элерона. Так, 
например, в [22] предложена методика опреде-
ления аэродинамических характеристик БПЛА с 
помощью численного моделирования и экспери-
ментальной отработки в аэродинамической трубе.
На рис. 6 представлены временные диаграммы 

реакций модели вычислителя СИАН в виде созда-
ваемого усилия при различных условиях полета.
Как видно из рис. 6, расчетное усилие нагружа-

теля демонстрирует физически предсказуемую зави-
симость от параметров полета. Так, при повышении 
путевой скорости со 100 до 150 км/ч (режимы 2 и 1) 
наблюдалось увеличение установившегося усилия 
примерно в 2,25 раза, что соответствует квадра-
тичной зависимости в формуле (3) и подтверждает 

Рис. 6. Результаты моделирования

корректность базового аэродинамического расчета. 
Сравнение режимов 1 (H = 1000 м) и 6 (H = 2000 м) 
при одинаковой скорости показало снижение усилия 
примерно на 15%. Это количественно согласуется с 
изменением плотности воздуха в стандартной атмос-
фере и верифицирует работу блока атмосферы моде-
ли. Наличие ветра (режимы 3–5) приводит не только 
к изменению значения модуля воздушной скорости, 
но и к сдвигу значения эффективного угла атаки. 
Например, в режиме 3 (боковой ветер 90) наблю-
далось систематическое отклонение Fупр от значений 
безветренного режима 2 до 25% в установившемся 
состоянии, что качественно подтверждает правиль-
ность математического преобразования координат 
(8) и логики расчета. Переходные процессы изме-
нения Fупр при скачкообразном изменении δфакт(t) 
(см. рис. 5) соответствуют реакции колебательного 
звена 2-го порядка (2) с перерегулированием 10–15% 
и временем установления 0,5–0,8 с. Это указывает 
на реалистичный выбор значений параметров ωn 
и ε из (2) для имитации инерционности реального 
электромагнитного привода.

Выводы
Представленные результаты подтверждают 

корректность программной реализации модели 
и ее внутреннюю согласованность. Полученные 
количественные и качественные зависимости 
полностью соответствуют заложенным физическим 
принципам (законам аэродинамики, теории авто-
матического управления), что свидетельствует об 
отсутствии грубых ошибок в алгоритме. Однако для 
полноценной верификации модели, подтверждения 
адекватности ее работы в реальных условиях на 
стенде необходима экспериментальная отработка. 
Такая отработка должна включать в себя измерение 
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значений аэродинамической нагрузки на поверх-
ности управления БПЛА в условиях аэродинами-
ческой трубы либо реального полета и сравнение 
полученных данных с результатами модели.
В процессе иследования подтверждена прин-

ципиальная возможность реализации подобной 
системы на основе линейного электромагнитного 
привода. Модель может служить основой для соз-
дания реального стендового оборудования, по-
зволяющего значительно повысить достоверность 
результатов наземной отработки систем управления 
БПЛА, сократить количество необходимых летных 
экспериментов и, как следствие, уменьшить сроки 
и стоимость разработки беспилотных авиационных 
комплексов.
Перспективой дальнейших исследований яв-

ляется экспериментальная отработка, интеграция 
модели с реальным аппаратным обеспечением, а 
также учет нелинейных аэродинамических эффек-
тов и аэродинамической нестационарности.
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