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МАТЕМАТИЧНА МОДЕЛЬ 
РУХУ ДИНАМІЧНОЇ СИСТЕМИ 
ПІЛОТОВАНИЙ ЛІТАЛЬНИЙ 
АПАРАТ – БЕЗПІЛОТНИЙ 
ЛІТАЛЬНИЙ АПАРАТ                                   
У БОКОВОМУ КАНАЛІ                         
ПРИ ПОЛЬОТАХ У ЩІЛЬНИХ 
БОЙОВИХ ПОРЯДКАХ

У публікації запропоновано удосконалену матема-
тичну модель бокового руху БпЛА, а також методику 
її реалізації для дослідження функціонування системи 
автоматичного керування динамічної системи піло-
тований літальний апарат – БпЛА («САК – БпЛА – ЛА») 
у боковому каналі при польотах у щільних бойових по-
рядках.

Наведена методика розрахунку похибок при витри-
муванні заданого інтервалу БпЛА внаслідок впливу 
супутнього сліду від ведучого ЛА. Для розрахунку су-
марних похибок системи «САК – БпЛА – ЛА» при впливі 
збурених і контролюючих впливів було використано 
метод спектральної щільності.

Для тестування запропонованої математичної 
моделі досліджено динамічні властивості при оцінці 
впливу збурюваних факторів на БпЛА з урахуванням 
реакції його САК в каналі бокового керування.

Ключові слова: система автоматичного керуван-
ня, безпілотний літальний апарат, польоти у щільно-
му бойовому порядку, боковий канал.

ВСТУП
Сучасні умови ведення війни продемонстрували різ-

номанітні можливості із асиметричних принципів про-
тидії значно переважаючим силам противної сторони. 
Найбільш яскраво це демонструється під час організації 
авіаційної підтримки дій наземної складової за рахунок 
широкого застосування різноманітних безпілотних авіа-
ційних платформ в умовах переваги противника у повітрі.

Подальші напрями розвитку авіаційної складової 
за таких умов слід шукати у визначенні зваженого та 
узгодженого процесу застосування спільних бойових 
порядків пілотованих та безпілотних платформ з метою 
підвищення ефективності спільних дій [1].

У попередніх публікаціях вже було висвітлене питан-
ня щодо удосконалення науково-методичного апарату 
(НМА) обґрунтування вимог до параметрів руху дина-
мічної системи пілотований літальний апарат (ЛА)  – 
БпЛА [2]. Обґрунтовано вибір показників та їх гранич-
них значень для дослідження на етапі польоту БпЛА у 
щільних бойових порядках разом з пілотованими літа-
ками тактичної авіації.

Дослідження та визначення параметрів руху БпЛА 
при польоті у щільних бойових порядках з пілотованим 
літаком, що веде, є складним та новим науковим завдан-
ням. Один з варіантів рішення такого завдання може 
ґрунтуватись на застосуванні загальних методів теорії 
оптимальних процесів керування.

До речі, реалізацію такого режиму польоту можна 
певним чином сподобити з польотом на дозаправлення 
літаків у повітрі, де, як свідчить досвід таких польо-
тів  [3], найбільші складнощі пов’язані з небезпекою 
потрапляння ЛА у супутній слід літака-заправника, а 
також у запобіганні імовірного їх зіткнення. У зв’язку з 
цим на практиці чітко регламентується значення віднос-
ної швидкості зближення літаків, інтервалу між ними, 
пониження, дистанції між літаками на кожному із етапів 
польоту на дозаправку літаків в повітрі [3−5].

Застосування БпЛА у щільних бойових порядках має 
набагато більше проблем, оскільки в системі відсутній 
льотчик, а весь процес керування в таких несприятливих 
умовах забезпечується виключно бортовою системою 
автоматичного керування (САК), яка повинна бути мак-
симально адекватною, швидкою та надійною. 

Крім того, детальний огляд досліджень з проблеми 
польотів БпЛА у щільних бойових порядках у відомих 
джерелах практично відсутній, за винятком робіт, де 
достатньо детально описані алгоритми керування гру-
пою БпЛА [6−9] та ін., проте відсутня інформація про 
дослідження взаємного впливу у щільному бойовому 
порядку, тому на теперішній час існує низка невиріше-
них завдань в галузі автоматичного керування БпЛА в 
процесі польоту на згаданих режимах в умовах впливу 
турбулентності та дії супутнього сліду від ведучого ЛА. 

У попередніх публікаціях було продемонстровано [2], 
що наявність супутнього сліду за ЛА є наслідком сходу 
з несучих поверхонь вихрової пелени та згортання її 
у парні вихрові джгути за літаком, що простираються 
на значні відстані у порівнянні з лінійними розмірами 
самого ЛА, а тим більше веденого БпЛА. Наявність ви-
хрових рухів в районі їх існування будуть впливати на 
стабільність руху, перш за все, у боковому каналі, тому 
витримування безпечних відстаней за фронтом та глиби-
ною бойового порядку для забезпечення безпеки польоту 
стає дуже актуальним та важливим.

Мета публікації: дослідження функціонування ди-
намічної системи «САК-БпЛА-ЛА» за допомогою удо-
сконаленої математичної моделі бокового руху БпЛА та 
методики її реалізації для згаданої динамічної системи 
у боковому каналі у процесі польоту у щільних бойових 
порядках, а також дослідження динамічних властивос-
тей під час оцінювання впливу збурюваних факторів на 
БпЛА з урахуванням реакції його САК в каналі бокового 
керування.
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РЕЗУЛЬТАТИ ДОСЛІДЖЕНЬ
Відомо декілька основних методів реалізації автома-

тичного керування групою ЛА та БпЛА: слідування за 
ведучим ЛА; режим формування групи, що базується 
на зближенні з ведучим ЛА, або лідером; рух за вірту-
альним лідером [9]. У всіх цих підходах до реалізації 
польоту БпЛА ключовим питанням є отримання інфор-
маційних даних щодо поведінки (просторового положен-
ня) ведучого ЛА. Для реалізації такого польоту БпЛА 
найбільш важливим питанням є створення надійного 
зв’язку та синхронізація дій з ЛА, що веде, та, можливо 
із іншими БпЛА, в польотному строю. На сьогодні відомі 
декілька методів забезпечення зв’язку і синхронізації 
дій елементів такої групи, зокрема такі, що основані на 
використанні засобів технічного зору, а також методи, 
що ґрунтуються на передачі необхідних навігаційних 
даних радіоканалом. 

Технічні засоби для здійснення такого групового по-
льоту повинні дозволяти визначити параметри їх від-
носного руху. Такі вимірювальні пристрої можуть ба-
зуватися на різноманітних фізичних принципах: радіо, 
оптичному та квантово-механічному. 

Для вирішення такого завдання може бути застосо-
вана оптична система, оптична вісь якої збігається з 
повздовжньою віссю БпЛА (вісь OX зв’язаної системи 
координат OXYZ). У разі розташування камери в центрі 
ваги просторове положення веденого БпЛА по відно-
шенню до ведучого ЛА визначатиметься двома кутами: 
азимутальним Ψ та кутомісним Θ [2, 9]. 

В рамках поставленого завдання публікації розгля-
немо побудову математичної моделі саме бокового руху 
БпЛА більш детально. Так, під впливом пульсацій швид-
кості на БпЛА вихрових джгутів від ведучого ЛА (рис. 1) 
відбуваються випадкові прирости кутів ковзання:

fz
f

V

V
β

∞
= − ,                               (1)

де: fz
f

V

V
β

∞
= −

 – швидкість збурення по осі Z в земній системі 
координат;fz

f
V

V
β

∞
= −

 – швидкість не збуреного потоку в земній системі 
координат.

Відмітимо деякі особливості зміни кінематичних па-
раметрів руху БпЛА в боковому каналі на етапі польоту 
щільним бойовим порядком.

За певних дистанцій, що відповідають польотам у 
щільних порядках, на БпЛА діють збурення від впливу 
вихрових джгутів ЛА. Внаслідок зазначеного, за рахунок 
пульсації швидкості у боковому каналі, має місто приріст 
значень fβ∆  та, як наслідок, БпЛА отримує додаткові 
значення приросту параметрів відповідних кінематичних 
значень , ,f f fZγ ψ∆ ∆ ∆ .

Як результат цих впливів, поздовжня лінія візування 
на БпЛА переміщується по осі Z, шляхом обертання на 
кути , ,ψ γ ε . Тоді повне її переміщення за віссю Z буде 
дорівнювати 

 .           (2)

У зв’язку з тим, що для конкретного БпЛА значення 
параметра ε постійне, довжину лінії візування можна 
зменшити або збільшити за рахунок зміни відстані від 
центру тяжіння БпЛА до обрізу носової частини фюзе-
ляжу у площині симетрії ХОУ. Фізична картина пере-
міщення лінії візування (ЛВ) при переміщенні БпЛА 
представлена на рис. 1.

З приведеного вище рисунку можливо записати рів-
няння для сумарного переміщення ЛВ при збурюваннях, 
що діють на БпЛА, та керуючих впливах.

Р и с . 1. Схема взаємного розташування БпЛа відносно ЛА. Системи координат
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* *cos ( sin ) sin sinz Z l lδ ε ψ ε γ= ∆ + − + .         (3)

У даному випадку для спрощення запису позначимо 
БпЛАZ Z∆ = ∆ .

Враховуючи невеликі кути γ i ψ, у подальшому будемо 
вважати sin , sinγ γ ψ ψ≈ ≈ , тоді (3) прийме вигляд: 

* *cos sinz Z l lδ ε γ ε= ∆ + + .                  (4)

Залежність (4) для повного переміщення положення 
БпЛА можливо представити через передавальні функції 
у такому вигляді: 

z z
e fz e fW Wδ δ
δ βδ δ β= + .                       (5)

У якості алгоритму дії у процесі польоту у щільних 
порядках, САК БпЛА повинна відхиляти елерони так, 
щоб поточне положення краю ЛВ співпадало у просторі 
з його заданим положенням. Цей процес полягає в усу-
ненні неузгодження: 

z k ЛВZ Zδ = − .                             (6)

У випадку бокового руху, основною інформацією для 
CАУ БпЛА є горизонтальна похибка, яка усувається 
відхиленням елеронів. Якщо прийняти, var,БпЛА kZ a Z const= = 

var,БпЛА kZ a Z const= = , вираз (6) приймає вигляд:

( )БпЛАz zZδ δ= − ∆ + ∆ .                     (7)

Політ у щільному строї потрібно розглядати, як ро-
боту слідкуючої динамічної системи «САК-БпЛА-ЛА», 
на вхід якої надходять задані сигнали *kZ  і *ЛВZ  та по-
рівнюється з поточними значеннями **kZ  і **ЛВZ  та за 
значенням їх неузгодженості в системі відпрацьовуються 
нові значення *kZ  і **ЛВZ .

У виразі (4) передавальні функції у правій частини 
можна представити таким чином:

 * *

* *

;

cos sin ;

cos sin ,

z e

e e e e

f f e f

z zСАУ

z z

z z

W W W

W W W l W l

W W W l W l

δ δ
ψ γ

δ δ δ δ
ψ γ

β β δ β

ε ε

ε ε

=

= − +

= − +

       (8)

де: *l  – відстань уздовж ЛВ від центру мас БпЛА до 
обрізу в носовій частині фюзеляжу;
ε – кут між віссю ОХ зв’язаної системи координат БпЛА 
та ЛВ.

Переміщення точки кінця крила описується рівнян-
ням:

f
z fZк Wβ β= .                               (9)

З урахуванням виразів (5), (7), (9) та виразу (7) отри-
муємо:

k БпЛА БпЛА
f z f

z z z
z ffW W Wβ δ βδ β β= − − ;       (10)

(1 ) ( )БпЛА k БпЛА
z f f

z z z
z fW W Wδ β βδ β+ = − ;      (11)

( )

1

k БпЛА
f f

БпЛА
z

z z
f

z z

W W

W

β β

δ

β
δ

−
=

+
,                 (12)

де z
e

W δ
δ  – передавальна функція, яка описує реакцію 

БпЛА на відхилення елеронів;
z
f

W δ
β  – передавальна функція, яка описує реакцію БпЛА 

на збурюваний вплив;
, ,

e e e
zW W Wψ γ
δ δ δ  – передавальні функції, які описують 

зміни , ,z ψ γ  на управляючі впливи eδ ;
, ,

f f f
zW W Wψ γ
β β β   – передавальні функції, які описують 

зміни , ,z ψ γ  на керуючі впливи fβ ;
k
f

zWβ  – передавальна функція, яка описує реакцію ЛА на 

збурювані впливи.
Для подальших розрахунків приймаємо передавальну 

функцію САК БпЛА у вигляді [10–12]:

,                       (13)

де ck  – коефіцієнт ланки підсилення;
1 2,T T  – постійні часу форсуючої ланки та ланки запіз-

нення ( 1 2T T≈ ).
Значення параметра τ за статистикою знаходиться в 

діапазоні: τ = 0,2...0,3 с  – мінімальна часова затримка 
реакції CAК (період несприйняття). З врахуванням того, 
що 1 2T T≈  [5] слідує, що передавальну функцію CAК 
можливо записати у спрощеному вигляді, а саме:

PCAK cW k e τ−= .                         (14)

Після розкладання (14) в ряд Паде, будемо мати:

2
2CAK c

PW k
P

τ
τ

−
=

+
.                       (15)

У подальшому необхідно визначити вираз для значен-
ня ковзання, що викликано пульсаціями швидкості від 
супутнього сліду, що відповідає (1):

ff
f z f

z
f z V

V
V W

V
ββ

∞
= = − .                  (16)

Тоді вираз (5) з урахуванням (16) можливо записати 
таким чином:

1 z
f fz zV W

V
δ
βδ

∞
= − ,                      (17)

де: 
1

k
f fz

f
f

z z

z

W W
W

W

β βδ
β

β

−
=

+
.

Передавальні функції для контуру бокового руху та 
вплив на нього керуючих та збуджуючих впливів на-
ведені нижче. Для вивчення динамічних властивостей 
системи, що представлена на рис. 2 та її показників точ-
ності визначаються вирази для передавальних функцій, 
що входять до досліджуваної системи.

До контуру керування, що наведений на рис. 2, вхо-
дять ланки передавальні, що описуються передавальни-
ми функціями реакції САК БпЛА. Для отримання виразів 
для відповідних передавальних функцій, в рамках вико-
нуваного завдання, використано систему лінеаризованих 
рівнянь бокового руху БпЛА [14−17]:
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Рис. 2. Структурна схема пропонованої САК БпЛА у боковому каналі під час польоту у щільних бойових порядках
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де ; ; ; ; y yx x e нyx
x y z д дz x x x y y y
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Для горизонтального польоту БпЛА приймаємо ϑ α=  
(тобто 0θ = ).

Приведемо систему (18) до операторного виду, тоді 
її можливо записати у вигляді матричного рівняння:

 y
e

x
G D

β
ω

δ
ω
γ

= = ,                           (19)

де G – матриця з коефіцієнтами: 

,  (20)
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D – матриця-стовпець коефіцієнтів вільних членів: 
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e

e
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M
D

M

δ

δ
= ,                               (21)

Як видно з рис. 2, до досліджуваного контуру керуван-
ня входять передавальні функції , ,

e e e
zW W Wγ ψ

δ δ δ . Перша 
передавальна функція визначається з використанням (18) 
та правила Крамера: 

1
e e

W Gγ γ
δ δ

−= ∆ ∆ ,                          (22)

де  ∆G − визначник матриці G, 
e
γ
δ∆  − визначник, отрима-

ний за допомогою заміни четвертого стовпця матриці G 
на матрицю в стовпці D.

Після вирахування коефіцієнтів, що входять в (18), 
отримаємо після перетворень вираз для передавальної 
функції 

e
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Коефіцієнти G визначаємо шляхом розкривання вира-
зу (23) та підбиттям його однойменних членів
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Коефіцієнти b визначаються з (24) за аналогією (23).
Передавальна функція для 

e
W γ
δ  буде мати вигляд:
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γ
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.       (25)

Другу передавальну функцію 
e

Wψ
δ  визначаємо з п’я-

того рівняння системи (18):

11 cos y
e e

W W
P

ωψ
δ δα −= .                     (26)

Передавальна функція y
e

W
ω
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користанням правила Крамера:
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δ δ
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де y
e

ω
δ∆  – визначник, отриманий за допомогою заміни 

другого стовпця матриці G на матрицю-стовпець D.
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Третя передавальна функція отримується з урахуван-
ням, того що:

0 0

t t
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t t
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Відповідно
1

e e
ZW V W

p
β

δ δ
∆

∞=  ,                        (30)
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e e
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δ δ
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e
β
δ∆  − визначник, отриманий шляхом заміни першого 

стовпця матриці G на матрицю-стовпець D.
Передавальна функція 
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W β
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Для розрахунку передавальних функцій, що описують 
реакцію БпЛА на вплив збурень від супутнього сліду ЛА 
на етапі польоту у щільних бойових порядках, необхідно 
використати лінеарізовані рівняння бокового руху (18) в 
параметрах, на основі яких будується матричне рівняння, 
подібне вищенаведеному без матриці-стовпця коефі
цієнтів вільних членів.

Передавальні функції, , ,
f f f

zW W Wψ γ
β β β  визначаються 

аналогічно вищенаведеним.
Обчислюючи визначальники, що входять в , ,
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β β β , отримаємо вирази цих передавальних функцій, 

прийняв, що ,f f
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β ββ β= =  (з метою скоро-

чення обсягів публікації матричні рівняння не наведено).
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Передавальна функція для y
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zW V W
P

β
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За умови впливу пульсацій швидкості від вихрових 
джгутів ведучого ЛА, відбуваються випадкові прирости 
значень кутів ковзання БпЛА (1). Сили і моменти, які 
з’являються в цьому випадку, викликають приріст кіне-
матичних параметрів. Для динамічної системи «САК−
БпЛА−ЛА» ці прирости збурюють і підсумовуються з 
поточними значеннями відповідних параметрів, викли-
каних діями САК (рис. 2). 

Параметри збуреного руху БпЛА за кутом ковзання 
представлені у рівнянні (9). Включені до нього переда-
вальні функції виводяться з бічних рівнянь руху БпЛА, 
в правих частинах яких замість керуючих дій САК фік-
суються сили і моменти через наявність збурень fβ .

Для розрахунку сумарних помилок системи «САК−
БпЛА−ЛА» при впливі збурених і контролюючих впли-
вів використано метод спектральної щільності.

Вираз для спектральної щільності і середньої квадра-
тичної похибки в загальній формі виглядає як:

;                   (38)

,      (39)

де: Sx(ω) – спектральна щільність на вході системи;
Sy(ω) – спектральна щільність на виході системи; 
Ф(іω) – частотна реакція системи;
σy – помилка; 
Dy – дисперсія.

Для визначення частотної реакції досить в систем-
ному операторі, написаному явно, замість оператора 
диференціювання P застосувати іω.

Спектральна щільність для сумарного руху ЛВ БпЛА 
по відношенню до кінцівки крила ЛА, що веде, в за-
критій системі «САК−ЛА−БпЛА» виглядає наступним 
чином:

.            (40)
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Тоді:

( )02
02z dω

δσ ω ω= ∫ ,                       (41)

де: fVzS  спектральна щільності пульсацій турбулентної 
швидкості Vzf  , що визначається виразом:

( ) 2
2 2

1

1fVz VzfS
T

ω σ
ω

=
+

;                  (42)

Vzfσ – стандартне відхилення пульсацій турбулентної 
швидкості; 
T – постійна часу. 

Для розрахунку спектральної щільності загальних 
рухів ЛВ БпЛА по відношенню до кінцівки крила ЛА, в 
першу чергу, необхідно визначити частотні характеристи-
ки системи. Для цього необхідно визначити значення пе-
редавальних функцій і виконати алгебраїчні дії над ними.
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. (44)

Після виконання арифметичних операцій отримуємо 
таке співвідношення:
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.  (45)

Аеродинамічні моменти та сили в (45) визначаються 
за стандартними виразами [14, 15].

На основі (40) – (43) була розроблена робоча про-
грама для розрахунків на алгоритмічній мові Fortran у 
програмному середовищі Simply Fortran. Розрахунки 
проводилися шляхом задавання різних значень коефіці-
єнтів поперечного dK γ  і шляхового dK ψ  демпфірування 
у САК для отримання прийнятних результатів стабілі-
зації руху для конкретного аеродинамічного компону-
вання БпЛА. 

Для прикладу на рис. 3 наведено результати чисельно-
го моделювання щодо оцінки зміни значень параметрів 

у часі при польоті перспективного БпЛА на Н=10000 м 
при V= 400 км/год після дачі керма шляху (крива 1) при 
обраних значеннях коефіцієнтів поперечного dK γ  і шля-
хового dK ψ  демпфірування САК за безрозмірним часом  

/ aVt bτ = . З рис. 3 видно, що після відхилення керма 
шляху кут ковзання швидко зростає до 26 10−≈ ⋅  радіан 
та протягом 7≈  секунд 1,5≈   періоду коливань приймає 
нове стале значення 23 10−≈ ⋅  радіани, що свідчить про 
стійкість системи БпЛА до керуючих впливів у боковому 
каналі, навіть на великих висотах польоту, коли демп
фуючі властивості суттєво зменшуються.

Р и с . 3. Зміна значень параметрів у часі 
при  польоті перспективного БпЛА на Н=10000  м 

при  V=  400  км/ год. після «дачі» керма шляху 
(крива  1) у  щільному строю на заданому інтервалі 

* 1Z Z l−∆ = ∆ ⋅  (крива 2) при  значеннях коефіцієнтів 
поперечного dK γ = -0,2 і шляхового dK ψ=0,8 
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Також на рис. 3 наведені результати чисельного моде-
лювання сумісного польоту у щільному строю на висоті 
Н=10000 м при швидкості V=400 км/год. компонування 
перспективного БпЛА з пропонованої САК у боковому 
каналі і обраних значеннях коефіцієнтів передавальних 
чисел dK γ , dK ψ  та ЛА типу МіГ-29. Інтервал та дистан-
ція знаходження БпЛА відносно ЛА обирався згідно 
розроблених в [2] рекомендацій. Метою досліджень 
була оцінка можливості БпЛА при роботі пропоно-
ваної САК у боковому каналі витримувати заданий 
інтервал (  * 1Z Z l−∆ = ∆ ⋅  ) при сумісному польоті з ЛА та 
врахуванням постійного впливу збурень від супутнього 
сліду ЛА.

Як видно з рис. 3, у процесі польоту має місце коли-
вальний характер руху у боковому каналі під впливом 
вихрових збурень від ЛА, що веде. Разом з тим слід зазна-
чити, що циклічний коливальний характер має незначні 
амплітуди закидів змін інтервалу відносно заданого зна-
чення і у даному випадку складає не більше 7 %. Польоти 
на менших висотах за рахунок збільшення демпфуючих 
властивостей будуть тільки зменшувати відсоток розхо-
дження відносно заданих інтервалів польоту.

ВИСНОВКИ
В роботі наведено вдосконалену математичну модель 

бокового руху БпЛА з метою оцінки динамічної системи 
«САК−БпЛА−ЛА» у боковому каналі при польотах у 
щільних бойових порядках. Відпрацьовано методику 
розрахунку похибок при витримуванні заданого інтер-
валу між елементами пари внаслідок впливу супутнього 
сліду від ведучого ЛА.

Отримані результати в ході чисельного експерименту 
пропонованої САК у боковому каналі та з обраними зна-
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ченнями передавальних коефіцієнтів показали стійкість 
системи до керуючих та зовнішніх збурень під впливом 
супутнього сліду ведучого ЛА. Констатовано достат-
ньо широкий діапазон висотно-швидкісних параметрів 
функціонування пропонованої САК перспективного 
БпЛА, що може задовольняти вимогам до перспектив-
ної повітряної бойової системи у складі пілотованих та 
безпілотних ЛА.
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Zirka A.L., Rasstrygin  O.O.

MATHEMATICAL MODEL OF THE MOVEMENT 
OF THE DYNAMIC SYSTEM OF A MANNED 

AIRCRAFT − UAV IN THE SIDE CHANNEL WHEN 
FLIGHTS IN DENSE COMBAT FORMATIONS

The publication offers an improved mathematical model 
of the lateral movement of an UAV, as well as a method of 
its implementation for a dynamic system of a manned aerial 
vehicle − UAV («ASC−UAV−UA») in the side channel 
when flying in tight formations. The functioning of the 
dynamic system «ASC−UAV−UA» was studied using the 
proposed mathematical model and the methodology of its 
implementation for the mentioned dynamic system in the 
side channel during flight in dense combat formations, as 
well as.

The paper presents a methodology for calculating errors 
in maintaining a given UAV interval due to the influence 
of the trace from the leading aircraft. The spectral density 
method was used to calculate the total errors of the «ASC−
UAV−UA» system under the influence of disturbing and 
controlling influences.

For testing mathematical models, the calculated and 
numerical simulation results. To test the mathematical 
models, the dynamic properties are investigated when aс-
сessing the impact of disturbing factors on the UAV, taking 
into account the response of its automatic control system in 
the side control channel.

The nature of the collateral process with the values in the 
course of the numerical experiment of flight in tight orders 
of aircraft, as a matter of fact, the UAV with the proposed 
automatic control system in side channel with certain values 
of the transmission coefficients, showing the stability of 
the system from aircraft inflows. It has been established 
that the parameters of the automatic control system of a 
promising UAV are quite wide. It can meet the requirements 
for a promising air strike system in the composition of MAV 
and UAV.

Keywords: automatic control system, unmanned aerial 
vehicle, close combat formation, side channel.
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