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Проводится обзор существующих подходов для снижения дистанции пробега и гори-
зонтальной скорости приземления беспилотного летательного аппарата. В настоящей ра-
боте исследуется динамика движения беспилотного летательного аппарата с постоянным 
углом стреловидности крыла.  

Для совершения маневра приземления используется балансирный способ управления. 
Такой способ управления осуществляется путем смещения части аппарата, именуемой 
грузом, относительно платформы, основной части аппарата. Для математического описа-
ния выбранного принципа управления используются уравнения динамики движения сис-
темы твердых тел. Математические модели коэффициентов аэродинамических сил апрок-
симируются тригонометрическими функциями, для их использования в широком диапазо-
не углов атаки. Реализация математической модели движения осуществляется средствами 
библиотеки SimMechanics программного комплекса Matlab/Simulink. 

На фоне общей динамики движения дополнительно  рассматривается использование 
гоширования (перекоса) крыла для увеличения силы сопротивления с целью сокращения 
горизонтальной скорости приземления. Рассматриваются конструктивные решения приво-
да гоширования, выделяются конструктивные параметры, влияющие на динамику движе-
ния беспилотного летательного аппарата в целом. 

Предлагается к рассмотрению следующая структура математической модели, состоя-
щая из двух частей: общая динамика движения системы твердых тел и внутренняя дина-
мика работы привода. Указанный подход позволяет оценить влияние на общую динамику 
движения беспилотного летательного аппарата с изменяемой в полете структурой внут-
ренней динамики привода. 

В настоящей работе выполняется численное моделирование и обсуждаются получен-
ные результаты, характеризующие работу привода. Исследуется кинематические парамет-
ры привода: угол поворота, скорость вращения и угловое ускорение, а также исходный за-
даваемый закон управления. Полученные результаты позволяют сделать вывод о целесо-
образности предлагаемого подхода. 

Ключевые слова: математическое моделирование, динамика движения, система 
твердых тел, изменяемая структура, гоширование, беспилотный летательный аппарат. 

 
 
Введение. В настоящее время ведутся работы по исследованию повышения маневренности 

беспилотных летательных аппаратов (БПЛА). В качестве объекта исследования выступает лета-
тельный аппарат с крылом неизменной стреловидности, в зарубежной литературе принят термин 
«fixed-wing». Рассматривается процесс движения на этапе посадки. В работе [1] такой маневр 
описывается как парашютирующая посадка. Аппарат во время такого маневра «проваливается» 
на некоторую высоту, а затем происходит выравнивание и приземление. При этом удается выйти 
к точке приземления с минимально возможными горизонтальными и вертикальными скоростями. 
Для выполнения маневра парашютирующей посадки необходима полная математическая модель 
движения БПЛА. 

В работах [2, 3] принят термин «perched landing», дословно означающий «посадка на жер-
дочку», так авторы обозначают посадку на некоторую опору, таким образом, что в момент непо-
средственно приземления вертикальная и горизонтальная скорость движения аппарата равна ну-
лю или близка к ней. Это определение близко по смыслу к определению парашютирующей по-
садки, и можно говорить об эквивалентном использовании терминов. Заключительным этапом 
маневра парашютирующей посадки, в зарубежной литературе получившим название «post stall», 
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является гашение вертикальной и горизонтальной скорости путем вывода аппарата на критиче-
ские и закритические углы атаки. При этом значительно возрастает сила сопротивления и падает 
подъемная сила крыла, однако устойчивое движение на этих режимах возможно, о чем свиде-
тельствуют исследования, опубликованные в работах [3, 4]. 

Существует несколько подходов для математического описания процесса выполнения пара-
шютирующей посадки. Первый уровень сложности – это идеальное представление процесса, ко-
гда летательный аппарат представляется материальной точкой, движущейся под действием аэро-
динамических и инерционных сил [2]. На этом уровне представления автор не предлагает техни-
ческого решения, позволяющего обеспечить требуемый маневр. 

На втором уровне сложности используются математические модели, описывающие движе-
ние летательного аппарата как твердого тела [3, 4]. Выполнение маневра парашютирующей по-
садки, а особенно его заключительной части, требует большого по величине управляющего 
момента, например, в работе [3] для этого использовался руль высоты на аппарате, выполненном 
по нормальной аэродинамической схеме. 

Для более эффективного управления возможно применение балансирного управления, впер-
вые его использование было описано в работе [5]. Задача исследования динамики движения ап-
парата с балансирным управлением в механике описана как движение системы твердых тел. 
Дифференциальные уравнения движения системы твердых тел в приложении к движению авто-
номных транспортных систем, состоящих из двух или более твердых тел, ранее были получены 
во многих работах, в том числе [6–11]. В наиболее общем виде такие уравнения описаны в рабо-
тах [10–16]. Для реализации сложной математической модели удобно пользоваться средствами 
библиотеки SimMechanics программного комплекса Matlab/Simulink [17]. 

1. Расчетная схема и принятые допущения реализуемого принципа управления. Смеще-
ние груза относительно платформы позволяет изменять балансировку летательного аппарата. Это 
приводит к тому, что процессом его движения можно управлять не только с помощью аэродинами-
ческих органов управления, но и с помощью возникающих не скомпенсированных сил и моментов. 

Для изменения взаимного положения центра масс и центра давления можно перемещать от-
дельные агрегаты аппарата, расположенные внутри фюзеляжа, как показано на рис. 1, а или по-
ворачивать груз на шарнире, как показано на рис. 1, б. 

 

 
а) 

 
 б)

 

Рис. 1. Принципиальная схема управления БПЛА 

 
Таким образом, можно выделить первый уровень структурного изменения в ходе выполне-

ния маневра. Для его реализации требуется разработка и определение конструктивных парамет-
ров привода, обеспечивающего необходимые структурные изменения. 

В работе анализировалось влияние основных проектных параметров модели на динамику 
движения БПЛА с изменяемой структурой: 

 массы платформы и груза; 
 величина смещения центра тяжести груза относительно центра давления. 
Для шарнирного варианта структурных изменений: 
 величина смещения центра масс груза относительно оси его вращения; 
 величина выноса оси вращения груза относительно центра масс платформы; 
 азимут угла поворота груза. 
На фоне общей динамики движения дополнительно рассматривается использование гоширо-

вания (перекоса) крыла для увеличения силы сопротивления с целью сокращения горизонтальной 
скорости приземления. Для этого на втором уровне математической модели выполнялась имита-
ция работы привода. Геометрические и массовый характеристики составных элементов опреде-
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лялись на основе трехмерной модели. Как показано на рис. 2 консоль крыла 1 шарнирно соеди-
нена с платформой и может вращаться относительно оси Z системы координат СК1. Принятые 
геометрические размеры являются конструктивными параметрами, влияющими на общую дина-
мику движения БПЛА. 

 

 
 

Рис. 2. Расчетная схема узла гоширования крыла 
 

 
а) 

 
б) 

 

Рис. 3. Привод гоширования: а – расчетная схема привода; б – общий вид привода 
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Конструктивно привод гоширования представляет собой винтовую пару. Гайка винтовой 
пары 2 шарнирно закреплена на корневой нервюре консоли крыла. Корпус привода 7 с установ-
ленным в нем валом-винтом 3 шарнирно закреплен на платформе. Оси вращения консоли крыла, 
гайки и корпуса привода параллельны. Вал-винт приводится во вращение от двигателя 6 посред-
ством шестерни 5 и зубчатого колеса 4. В качестве датчика обратной связи используется шар-
нирная качалка, показанная на рис. 3, б. Качалка с помощью тяги соединяется с гайкой винтовой 
пары 2. 

2. Математическая модель динамики системы твердых тел. В наиболее общем виде ос-
новные уравнения математической модели движения системы твердых тел описаны в работах 
[10–16] и их можно представить следующим образом: 
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где q   вектор обобщенных координат, используется для определения конфигурации системы 

нескольких тел в любой момент времени t ;  M q   симметричная положительно определенная 

матрица массы;  , ,f q t   функция, представляет собой вклад центробежных сил, сил Кориоли-

са и условий внешнего воздействия;  H q   матрица, представляющая собой кинематическую 

связь между переменной скоростью  , являющейся производной обобщенной координаты q ,  

в виде  H q q   ;  ,g q t  – система алгебраических уравнений описывающих ограничения, 

предполагается, что функция дважды непрерывно дифференцируемая; G  – Якобиан;   – вектор 
множителей Лагранжа. 

Математическое представление моделей аэродинамики в зависимости от угла атаки   в ра-
ботах [2–5] дает описание коэффициентов аэродинамической силы сопротивления xC  и подъем-

ной силы yC  в работе принимается в следующем виде: 
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3. Реализация математической модели. Математическую модель движения БПЛА на осно-
ве уравнений (1) и (2) целесообразно реализовывать с помощью программного комплекса 
Matlab/Simulink и представлять в виде структурной модели из набора стандартных и разработан-
ных блоков соединенных между собой. На рис. 4 показаны блоки первого уровня структурной 
модели. 

Блоки, представленные на рис. 4, определяют неподвижное основание со своей системой ко-
ординат, относительно которой движутся тела, описывают параметры окружающей среды и за-
дания начальных условий моделирования для платформы. Также в модели задаются степени сво-
боды платформы относительно основания и груза относительно платформы, задаются массовые и 
геометрические характеристики тел – платформы и груза. 

В пользовательских блоках определяются значения аэродинамических коэффициентов плат-
формы для каждого момента времени, рассчитываются величины действующих на платформу и 
груз внешних силовых факторов, собирается для дальнейшего анализа информация об изменяе-
мых параметрах, упрощенно описывается динамика работы привода груза и задается закон 
управления грузом. Каждый из пользовательских блоков в свою очередь состоит из набора упо-
рядоченных стандартных блоков Simulink и пакетов расширения SimMechanics и Aerospace 
Blockset [17]. 

Структурная модель второго уровня представлена на рис. 5. В ней приняты следующие обо-
значения: Body  корпус привода; Screw  вал-винт; Gear  блок, имитирующий приведенный 
момент инерции шестерни и зубчатого колеса; Odometr  блок имитации работы шарнирной ка-
чалки обратной связи; Drive  блок закона управления приводом; Aero  блок задания аэродина-
мической нагрузки; Wing  консоль крыла; Nut  гайка винтовой пары; Data  блок записи пара-
метров работы привода. 
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Рис. 4. Реализация математической модели движения БПЛА в Matlab/Simulink/SimMechanics 

 

 
Рис. 5. Реализация математической модели привода гоширования в Matlab/Simulink/SimMechanics 

 
Включение структурной модели второго уровня в модель первого уровня выполняется путем 

замены блока платформы на платформу с узлом привода. 
Результаты моделирования динамики работы привода представлены на рис. 6. Для модели-

рования движения привода задается исходный закон управления Signal, показанный на рис. 6, а. 
Он задается в системных единицах (СЕ) и в ходе дальнейших преобразований усиливается в со-
ответствии с установленной конфигурацией привода. Принятый в настоящей работе закон управ-
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ления имеет тестовый характер, для оценки работоспособности разработанной модели. В ходе 
работы привода проводилась оценка кинематических параметров вала-винта и консоли крыла. 
Так, для вала винта кинематические параметры являются исходными данными, а для консоли 
крыла – это результат отработки модели с учетом приведенных моментов инерции в приводе и 
действующей аэродинамической нагрузки. Для вала-винта приведены данные без масштабного 
коэффициента, а для консоли крыла – с масштабным коэффициентом 100. Это сделано для при-
ведения данных к единому масштабу отображения. 

 

а) 
 

 
б) 
 

в) г) 

Рис. 6. Результаты численного моделирования: а – заданный закон управления,  
б – угол поворота, в – угловая скорость вращения, г – угловое ускорение 

 
Принятый закон управления устанавливает величину угловой скорости вала-винта VelDr, 

что видно на рис. 6, в. Угол поворота вала-винта AnglDr получается путем интегрирования сиг-
нала угловой скорости, а угловое ускорение вала-винта AccelDr – дифференцирования сигнала  
угловой скорости. 

Наибольший интерес представляет сигнал углового ускорения консоли крыла AccelWing.  
На рис. 6, г видно, что сигнал углового ускорения консоли крыла AccelWing на интервале от 3,1 
до 5,9 с не принимает, как ожидалось, постоянных значений. Так, на интервале от 3,1 до 4,5 с 
ожидаемое угловое ускорение должно было быть около 0,22 рад/с2. Однако сигнал меняется от 
0,19 рад/с2 до максимального значения на конце интервала 0,26 рад/с2. Аналогично – на интерва-
ле от 4,6 до 5,9 с. Ожидаемое значение величины сигнала 0,22 рад/с2. В результате моделирова-
ния были получены на начале интервала 0,20 рад/с2, а на конце интервала 0,26 рад/с2. 

Расхождение с ожидаемой величиной углового ускорения консоли крыла на интервале от 
3,1 до 5,9 с составляет около 20 %, что необходимо учитывать при определении нагрузок, дей-
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ствующих на привод. Расхождение с ожидаемой величиной углового ускорения консоли крыла 
на интервале от 0 до 2,9 с не превышает 10 %, что является допустимой инженерной погреш-
ностью. 

Можно объяснить этот эффект тем, что на первом этапе поворота консоли крыла идет в сто-
рону увеличения угла атаки крыла, что приводит к повышению нагрузки, а значит, для удержа-
ния требуемого закона управления мощности привода не достаточно. 

Выводы  
1. Поставленная задача обеспечение снижения горизонтальной скорости посадки является 

актуальной задачей. Это подтверждается большим числом публикаций, посвященных указанной 
теме. Предложенный метод балансирного управления позволяет использовать взаимное распо-
ложение центра тяжести беспилотного летательного аппарата и центра давления несущих аэро-
динамических поверхностей для продольного управления. 

2. Для решения указанной задачи обосновано привлечение методов математического моде-
лирования, обеспечивающих для анализа полный перечень кинематических и динамических 
параметров движения. Удобным способом математического описания поставленной задачи яв-
ляется использование уравнений динамики движения системы твердых тел. Представление ма-
тематической модели в виде нескольких уровней позволяет, оценить влияние внутренних кон-
структивных параметров на общую динамику движения беспилотного летательного аппарата  
с изменяемой структурой. 

3. Полученные результаты подтверждают, что необходимо проводить оценку динамики дви-
жения аппарата совместно с внутренней динамикой подвижных агрегатов (приводов), так как  
в некоторых случаях действующие ускорения на 20 % превышают ожидаемые величины. 

Обсуждение и применение. С учетом выше сказанного необходимо отметить большую 
сложность поставленной задачи в связи с учетом влияния множества факторов определяющих 
конструкцию разрабатываемого аппарата. В качестве достоинства предложенного метода можно 
оценить возможность его применения на ранних этапах проектирования новых изделий и посте-
пенного усложнения математических моделей составляющих агрегатов. 
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A review of existing approaches to reduce the distance run and a horizontal speed landing 
unmanned aerial vehicle. In this paper we investigate the dynamics of movement of the un-
manned aerial vehicle with a constant angle of wing sweep. 

Balancing control method used to commit the landing maneuver. Such a control process is 
carried out by displacing part of the machine, called the load platform relative to the main portion 
of the apparatus. For the mathematical description of the selected control principle uses dynamic 
equations of motion of the system of rigid body. Mathematical models of the aerodynamic force 
coefficients are approximated by trigonometric functions, for use in a wide range of angles of 
attack. The implementation of the mathematical model of the motion is carried out by means  
of the library SimMechanics Matlab / Simulink software. 

Against the background of the overall driving dynamics further discusses the use wing warping 
to increase the power of resistance in order to reduce the horizontal landing speed. We consider 
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constructive solutions drive wing warping, stand design parameters influencing the driving  
dynamics of an unmanned aircraft as a whole. 

It is proposed to consider the following structure of a mathematical model consisting of two 
parts: a general driving dynamics system of rigid body and the internal dynamics of the drive. 
This approach allows you to evaluate the impact on the overall dynamics of the movement of 
unmanned aircraft in flight with a variable structure of the internal dynamics of the drive. 

In this paper we performed numerical simulations and discuss the results characterizing  
the operation of the drive. We study kinematic parameters of the drive: the angle of rotation, rota-
tional speed and angular acceleration, as well as the source specified by the control law. The results 
suggest the feasibility of the proposed approach. 

Keywords: mathematical modeling, motion dynamics, system of solids, variable structure, 
wing warping, unmanned aerial vehicle. 
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