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Проектирование современного летательного аппарата (ЛА) связано с необходимостью решения многих научно-
технических задач. В их число входит предотвращение опасных автоколебаний в полете с учетом упругости конструк-
ции. Эти задачи относятся к динамической аэроупругости, науке, в которой исследуется взаимодействие упругой кон-
струкции (при ее колебаниях) с потоком воздуха. Рассматриваются маневренные беспилотные летательные аппараты 
(БЛА), которые принципиально не допускают применения без системы автоматического управления (САУ), поэтому ее 
наличие необходимо учитывать при исследовании колебаний упругой конструкции в полете. Влияние упругости кон-
струкции БЛА на работу САУ в полете проявляется в возможности возникновения автоколебаний в контуре «упругий 
ЛА – САУ». Автоколебания приводят к нарушению нормальной работы бортовой аппаратуры или выходу ее из строя. 
Сложность данной задачи требует ее рассмотрения практически на всех этапах разработки БЛА, включая создание опыт-
ного образца и начало летных испытаний. Представлены расчетно-экспериментальные исследования характеристик 
упругих колебаний в полете БЛА крестообразной схемы. Особенностями исследуемых БЛА (варианты модульной кон-
струкции, нелинейности корпуса, рулей, САУ и другие) обусловлен значительный объем испытаний, являющихся осно-
ванием для расчетов. Электроприводы рулей имеют малое время непрерывной работы и низкий ресурс, в них входят 
редукторы с большим передаточным отношением и люфтами. С этим связана зависимость жесткости рулей на вращение 
от амплитуды и частоты, а также существенное увеличение суммарных моментов инерции. Приведена методика стендо-
вого эксперимента с получением данных для оценки границ флаттера и границ устойчивости контура «упругий ЛА – 
САУ». Рассмотрены вопросы доработки контура стабилизации БЛА, необходимой для его устойчивости на частотах 
упругих колебаний, а также дана оценка предельных циклов автоколебаний. 
 
Ключевые слова: беспилотный летательный аппарат, крестообразная схема, руль, привод, аэроупругая устойчивость, 
флаттер, наземный эксперимент, автоколебания, предельный цикл. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Проблема автоколебаний беспилотного летательного аппарата (БЛА) в полете является 

одной из наиболее важных в задачах динамической аэроупругости [1–11]. Влияние упругости 
конструкции БЛА на работу системы автоматического управления (САУ) в полете проявляется 
в возможности возникновения автоколебаний в контуре «упругий ЛА – САУ». Автоколебания 
приводят к нарушению нормальной работы бортовой аппаратуры или выходу ее из строя. 

Сложность задачи требует ее рассмотрения практически на всех этапах разработки БЛА, 
вплоть до создания опытного образца и начала летных испытаний. Подходам к решению дан-
ной задачи применительно к особенностям частного вида БЛА крестообразной схемы и посвя-
щена настоящая статья. 

Исследования аэроупругих колебаний БЛА с электроприводом рулей начинаются с прове-
дения предварительных расчетов по конструкторской документации, они дают, в частности, общие 
ориентиры для анализа флаттера. По мере изготовления образцов рулей появляется возможность 
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проведения первых испытаний по определению частот и форм консольно закрепленных рулей. 
Применение экспериментальных характеристик собственных колебаний, наряду с аэродинамиче-
скими коэффициентами, полученными на основании «статических» испытаний рулей в аэродина-
мических трубах, дают возможность уточнить, например, критические режимы флаттера. После 
изготовления соответствующих образцов рулевых приводов очень полезным является эксперимент 
по определению амплитудных и частотных характеристик электроприводов в составе неподвижно 
закрепленного приводного отсека. Это позволяет уточнить объем дальнейших испытаний и внести 
дополнительные коррективы в предварительные оценки границ флаттера. 

Основной объем исследований реально начинается после изготовления опытного образ-
ца БЛА, вспомогательной аппаратуры и реализации необходимых доработок, обеспечивающих 
проведение стендовых испытаний. В процессе этого эксперимента проводятся наземные резо-
нансные испытания и определение амплитудно-частотных характеристик (АЧХ) и фазово-
частотных характеристик (ФЧХ) звеньев контура «упругий ЛА – САУ». Полученные результа-
ты позволяют провести корректирование расчетных моделей для исследования флаттера и 
оценки устойчивости «упругий ЛА – САУ». 

Если общее уравнение колебаний БЛА в полете рассматривать в виде 
 

 2( ) 0v v+ + + + =Сq Нq Gq Bq Dq     (1) 
 

( q  – обобщенная координата, С , Н , D , G  и B  – матрицы инерции, конструкционного и 
аэродинамического демпфирования, конструкционной и аэродинамической жесткости соответ-
ственно, v – скорость), то на стенде оно сводится к уравнению гармонических колебаний 

 
 2( ) cos ,v v tω+ + + + =Сq Нq Gq Bq Dq A     (2) 

 
где A  – матрица, содержащая операторы САУ, и задача флаттера, как более частная, будет отли-
чаться лишь нулевой правой частью, тогда как задача исследования устойчивости контура «упру-
гий ЛА – САУ» содержит в правой части аналог возбуждения, зависящего от колебаний БЛА. 

Практически первая задача (без правой части) решается поиском собственных значе-
ний – комплексных собственных частот колебаний, а вторая – частотным методом с использо-
ванием частотного годографа и критерия Найквиста [12]. Оба подхода имеют тождественную 
математическую модель конструкции и используют, как правило, одинаковую аэродинамиче-
скую теорию для записи аэродинамических операторов. Однако, в отличие от исследований для 
задачи флаттера, вариант частотного метода связан с дополнительными измерениями частот-
ных характеристик – как минимум корпуса, а чаще также и части звеньев САУ. Ненулевая пра-
вая часть уравнения требует некоторого увеличения объема эксперимента. Более общий подход 
связан с расчетом колебаний в докритической области, например, по движению корней с изме-
нением скоростного напора в «задаче флаттера» – с нулевой правой частью, а иногда, при ис-
следовании автоколебаний с предельным циклом, и в закритической области. Построение ча-
стотного годографа при исследовании частотным методом требует не только определения коле-
баний на разных частотах, но и построения их семейства для разных режимов полета. 

 
СТЕНДОВЫЙ ЭКСПЕРИМЕНТ ДЛЯ ОПРЕДЕЛЕНИЯ  

ХАРАКТЕРИСТИК СОБСТВЕННЫХ КОЛЕБАНИЙ 
 

Для рассматриваемых БЛА наземные резонансные испытания основаны на традицион-
ной идеологии [2, 12–13], когда уравнение (2) содержит в правой части вектор силы tωcosF  
с 1–4 ненулевыми элементами. Испытания проводятся по известной схеме с электродинамиче-
скими (модальными) возбудителями в нескольких точках и использованием до 20–40 акселеро-
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метров. БЛА подвешивается в двух точках на резиновых амортизаторах. При этом исключено 
взаимодействие тонов твердого тела на подвеске с частотами до 3–4 Гц и упругих, с низшими 
частотами 30–80 Гц. Измерения повторяются при разных ориентациях вокруг оси, число их ва-
риантов составляет от 2 до 4-х, поскольку наличие гаргрота и различных вырезов в корпусе 
БЛА приводят к отличию изгибных жесткостей в разных направлениях. 

Весь объем измерений корпуса БЛА повторяется для каждой его комплектации с моду-
лями двигательной установки разного веса, учитывающими выгорание топлива (обычно число 
комплектаций равно трем). 

Основной объем измерений сводится к определению синфазной (с силой гармонического 
возбуждения) и квадратурной (сдвинутой на четверть периода) составляющих основной гармо-
ники синусоидального возбуждения на частотах первых тонов собственных колебаний. При 
этом вид осциллограмм колебаний, особенно на высших частотах, оказывается далеким от си-
нусоидального. В дополнение к ним используется импульсное возбуждение, в первую очередь 
для предварительной оценки амплитудного спектра в исследуемом диапазоне частот. 

Хотя большая часть измерений проводится с выключенными приводами (на стопоре), 
однако определение характеристик рулей требует включения приводов без подачи сигналов на 
входы. Продолжительность непрерывной работы с приводами, как правило, невелика и падает с 
ростом частоты, она может составлять до двух-трех десятков секунд. Это значительно увеличи-
вает время измерения каждой частной характеристики, а тем самым и общее время испытаний, 
и заставляет оптимизировать, сокращать объем измерений с работающими приводами. 

Результаты наземных резонансных испытаний используются для корректирования пара-
метров расчетной динамической схемы конструкции БЛА. С ее помощью далее проводятся ис-
полнительные, многопараметрические расчеты на флаттер.  

 
ЭЛЕКТРОПРИВОД И ДОРАБОТКИ БЛА 

 
В отличие от пневмо- или гидроприводов электропривод включает такой достаточно 

сложный механический агрегат, как редуктор. Его математическое описание не сводится к од-
ному числу или одномассовой схеме. Конструктивное исполнение может быть разным, но в 
любом варианте коэффициент редукции большой, его значение составляет порядка 150–200. 
Наличие нелинейности амплитудной характеристики (из-за люфтов и трения) и ее зависимости 
от частоты вызывает необходимость измерения амплитудной характеристики на нескольких 
частотах, f, близких к резонансным частотам корпуса (рис. 1 [15]). На рис. 1: вх 0δ δ , вых 0δ δ – 
относительные угловые сигналы на входе и выходе привода соответственно. По измеренным 
амплитудным характеристикам выбирается величина входного сигнала (для измерений частот-
ных характеристик), соответствующего максимальному отношению выходной амплитуды ко-
лебаний к входной. Для измерения АЧХ и ФЧХ с малым влиянием люфта к входному сигналу 
привода добавляется иногда низкочастотная гармоническая составляющая. 

В задачах динамики полета с частотами в единицы герц характеристики привода строго 
регламентированы разработчиком, поэтому они имеют малые отличия от одного экземпляра к 
другому. Однако на частотах упругих колебаний БЛА соответствующей регламентации нет, да 
и технически ее реализовать было бы крайне сложно. Поэтому АЧХ и ФЧХ электропривода на 
частотах упругих колебаний имеют значительный разброс, который определяется лишь экспе-
риментально. 

Для проведения рассматриваемых испытаний БЛА специально дорабатывается, в част-
ности, обеспечивается автономная работа приводов без включения вычислителя САУ. В допол-
нение организуются разрывы контура с доступом к входам приводов для подачи внешних сиг-
налов при измерении амплитудных характеристик, АЧХ и ФЧХ. Работа САУ модифицируется 
таким образом, чтобы оказалось возможным отключить интегрирующие цепи, работать в «за-
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мороженном» режиме полета с постоянными значениями скоростного напора и числа М, изме-
рять сигналы датчиков САУ и подавать сигналы непосредственно на входы приводов. 

 
КОНТУР СТАБИЛИЗАЦИИ И ХАРАКТЕРИСТИКИ ЗВЕНЬЕВ 

 
Пример типовой структуры контура стабилизации представлен на рис. 2. Он относится к 

каналу тангажа высокоманевренного БЛА с доработками, необходимыми для исследования  
аэроупругой устойчивости ЛА с САУ.  

 

  
Рис. 2. Блок-схема контура стабилизации САУ 

Fig. 2. The block diagram of stabilization loop of the ACS 
 

Упругие колебания корпуса БЛА воспринимаются датчиками угловых скоростей и ли-
нейных ускорений, ДУС и ДЛУ, показания которых при помощи преобразователей интерфейса 
(ПИ) поступают в алгоритмическую часть системы стабилизации (А). Алгоритмическая часть 
содержит в себе структуру переменных коэффициентов (коэффициентов адаптации), зависящих 
от режима полета (М, q), и звенья интегрирования. Коэффициенты адаптации нужны для вы-
числения угла отклонения руля, необходимого для требуемых угловой скорости и линейного 
ускорения БЛА при различных высотах и скоростях полета. Сформированная в алгоритмиче-

  
Рис. 1. Экспериментальная амплитудная характеристика электропривода: 

● – f = 30 Гц, ■ – f = 45 Гц, ▲ – f = 80 Гц 
Fig. 1. Experimental amplitude characteristic of the electric actuator: 

● – f = 30 Hz, ■ – f = 45 Hz, ▲ – f = 80 Hz 
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ской части команда управления проходит через антиизгибный фильтр (АИФ) и поступает на 
цифроаналоговый преобразователь (ЦАП). 

В рабочую программу бортового вычислительного устройства вводят логические пере-
ключатели П1 и П2. С их помощью измеряются экспериментальные частотные характеристики 
ДУС (от точки 2 до точки 4) или ДЛУ (от точки 3 до точки 5) в обход структуры переменных 
коэффициентов и антиизгибного фильтра. 

Для расчетов запасов устойчивости применяется частотный метод с использованием 
расчетных и экспериментальных исходных данных – АЧХ и ФЧХ элементов контура. Переда-
точная функция полного разомкнутого контура выражается в виде 

 
 К ДУС П A Ф Ц РП a( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ,p p p p p p p p K=W W W W W W W W  (3) 

 
куда входят передаточные функции: )(ДУС pW  – корпуса, от силы на органах управления (руля) 
до угловой скорости в сечении установки ДУС; )(П pW – ДУС, от точки 2 до точки 4; )(A pW  –
преобразователя интерфейса и алгоритмической части; Ф ( )pW  – корректирующего фильтра; 

)(Ц pW  – ЦАП (звена запаздывания) и )(РП pW  – рулевого привода (РП). Наибольшее влияние 
на запасы аэроупругой устойчивости БЛА с САУ оказывает контур по угловой скорости (кон-
тур демпфирования). В выражении (3) коэффициент аэродинамической силы при отклонении 
руля SqCK y

δ=a , где δ (М)уС  – производная коэффициента подъемной силы руля по углу,  
S – площадь, q – скоростной напор. 

Нелинейные звенья заменяются их линейным эквивалентом. Наиболее опасные режимы 
полета определяются вблизи максимумов произведения aK  на коэффициент адаптации.  

Экспериментальные частотные характеристики от точки 1 до точки 7 соответствуют пе-
редаточной функции 

 
 ДУС Ц( ) ( ) ( ).F p p p=W W W   (4) 

 
В этом случае передаточная функция полного разомкнутого контура имеет вид 
 

 A Ф РП( ) ( ) ( ) ( ) ( ).Fp p p p p=W W W W W   (5) 
 
В случае, когда фильтры антиизгибных колебаний реализуются как часть рабочей про-

граммы, они описываются дискретными уравнениями с коэффициентами, рассчитанными по 
непрерывной модели (например, с числителем и знаменателем 2-го порядка).  

Для расчета частотных характеристик конструкции БЛА (на базе математической моде-
ли, скорректированной по данным резонансных испытаний) определяется контрольная характе-
ристика. Таковой является зависимость угловой скорости или линейного ускорения корпуса в 
сечении САУ от силы возбуждения в сечении оси вращения рулей. Она позволяет уточнить 
демпфирование корпуса. 

При вертикальном возбуждении, в плоскости тангажа θ,  при колебаниях строго в этой 
плоскости, все выходы должны быть одинаковы, в действительности этого нет. Колебания кор-
пуса происходят в двух плоскостях (тангажа θ  и рысканья ψ ) и даже по крену γ,  что вызвано 
несимметрией конструкции БЛА. 

В том варианте, когда регистрируются непосредственно четыре входных сигнала приво-
дов с признаком цепи ДУС или ДЛУ, необходима процедура формирования алгебраической 
суммы четырех сигналов с соответствующими знаками. Это вызвано недоступностью значений 
частотных характеристик θ,  ψ  или γ,  находящихся в программе вычислителя. Далее эти зна-
чения частотных характеристик для получения АЧХ и ФЧХ от силы до отклонения руля необ-
ходимо умножить на одну из соответствующих пар частотных характеристик привода или на 
усредненные частотные характеристики по всем приводам. 
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ОЦЕНКА УСТОЙЧИВОСТИ И ПРЕДЕЛЬНЫЕ ЦИКЛЫ 
 

 Область применения БЛА имеет качественно известный вид в координатах «число М – 
высота Н», рис. 3. Правая граница соответствует максимальному скоростному напору, левая – 
возможным начальным условиям, нижняя горизонталь выше Н = 0. Для флаттера интересны 
практически две области: дозвуковая вблизи М = 1 и сверхзвуковая вблизи максимального ско-
ростного напора.  

Для оценки границы устойчивости контура «упругий ЛА – САУ» важен максимум кри-
терия, зависящего от 𝐾𝐾(𝑞𝑞, M) – коэффициентов адаптации: 

 
 max �𝑞𝑞𝑞𝑞𝐾𝐾(𝑞𝑞, M,𝐶𝐶𝑦𝑦δ)�.   (6) 

 
Его экстремум может не лежать на линии максимальных скоростных напоров. В случае зависи-
мости от двух переменных – это 3D-график (рис. 4). В случае разных законов для цепей ДУС и 
ДЛУ необходима оценка более значимой из этих двух цепей. 

Для выбранного режима (числа М и скоростного напора) с учетом независимости кана-
лов САУ необходимы частотные характеристики части контура от силы F на корпусе БЛА 
(в сечении оси вращения рулей) до pδ  (отклонения руля в качестве выходной величины) либо в 
виде отношения p .Fδ   

 
Рис. 3. «Область применения» БЛА  

и возможные области флаттера 
Fig. 3. “The field of use” of  UAV  

and possible flutter areas 

 
Рис. 4. Величина произведения 𝑞𝑞𝑞𝑞𝐾𝐾(𝑞𝑞, M,𝐶𝐶𝑦𝑦δ)  

в «области применения» БЛА 
Fig. 4. The value of the product 𝑞𝑞𝑞𝑞𝐾𝐾(𝑞𝑞, M,𝐶𝐶𝑦𝑦δ)  

in “the field of use” of UAV 

Если в процессе измерения были установлены коэффициенты адаптации ωиK  и и ,nK  а 
их значения для рассматриваемого режима – ωK  и ,nK  то в частотные характеристики на вхо-
дах приводов необходимо ввести поправочные множители. С их введением можно суммировать 
частотные характеристики вычислителя для получения управляющих сигналов θ, ψ или γ с по-
следующим умножением на частотные характеристики привода. 

Тогда для АЧХ и ФЧХ полного разомкнутого контура остается иметь лишь аэродинами-
ческое соотношение для оценки силы AF  на один руль 

 

 qSCF y
A )M(δ=   (7) 
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и просуммировать силу от всех рулей с проекцией на плоскость рассматриваемого канала. В 
таком случае, например, для канала тангажа крестокрылого БЛА, выполненного по схеме «+», 
суммарная сила от рулей будет 2 ,AF  а крестокрылого БЛА, выполненного по схеме «х», – 

4 / 2AF . Граница устойчивости определяется соотношением для частотных характеристик: 
 

 ( )Re θ 1;D AK F =  ( )Im θ 0,D AK F =  (8) 

 
где θ  – частотная характеристика от силы на корпусе до отклонения руля. 

Простейшая квазилинейная оценка амплитуд предельных циклов следует из заданного 
ограничения величины угловой скорости руля в вычислителе САУ, ( )

maxpδ . Если 0ω  – расчетная 
частота автоколебаний по критерию (8), то амплитуда колебаний руля составит, очевидно, 

 
 ( )0 p 0max

.δ δ ω=    (9) 

 
Поскольку при стендовых измерениях получено FnK y

Bn = , то перегрузка корпуса в се-
чении датчиков САУ – амплитуда предельного цикла составит (индексы «0» относятся к авто-
колебаниям) 

 

 ( ) ( ) ( ) 00 0 0
.Bn A

yn K F δ=  (10) 

 
Устойчивость предельного цикла определяет, например, вид модуля амплитудной харак-

теристики разомкнутого контура K на частоте автоколебаний. Для наглядности эта зависимость 
приведена на рис. 5 со стрелками увеличения и уменьшения амплитуды. Можно видеть, что 
имеется неустойчивый предельный цикл, с наименьшей амплитудой. Кроме того, существует 
устойчивый предельный цикл при наличии ограничений, превышающих неустойчивый пре-

  
Рис. 5. Предельные циклы автоколебаний:  

1 – неустойчивый; 2 – устойчивый при ограничениях; 3 – устойчивый при отсутствии ограничений 
Fig. 5. Limit cycles of self-oscillations: 

1 – unstable; 2 – stable under restrictions; 3 – stable in the absence of restrictions 
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дельный цикл, соответствующий точке 1 (рис. 5). При отсутствии ограничений установившиеся 
автоколебания происходят на уровне, соответствующем точке 3, т. е. с наибольшей из двух ам-
плитуд, на которых имеет место условие границы устойчивости (K = 1) [14].  

В случае малых запасов устойчивости необходимо уточнение рассмотренных расчетно-
экспериментальных оценок. Оно может проводиться в нескольких направлениях. Одно из первых – 
аэродинамическое. Поскольку производная )M(δyC  через AF  входит множителем в выражение для 
границы устойчивости (8), ее уточнение крайне важно, например, с помощью экспериментальных 
оценок по данным стационарных испытаний в аэродинамических трубах или расчетами с варьиро-
ванием граничных условий для уточнения влияния интерференции, либо иначе. Влияние на грани-
цу устойчивости может оказать учет аэродинамических воздействий на корпус, в первую очередь 
его носовую часть, а также учет сил аэродинамического демпфирования.  

Учет разброса характеристик электроприводов связан с получением данных по несколь-
ким приводным отсекам, с четырьмя приводами в каждом, что, однако, не всегда возможно. 

Взаимовлияние каналов, вызванное указанной ранее несимметрией упруго-массовых ха-
рактеристик корпуса [15], может в ряде случаев получить весомые поправки. Один из вариан-
тов учета взаимовлияния, основанный на линейной комбинации экспериментальных частотных 
характеристик разных каналов, приведен в работе [16]. Другой вариант может сводиться к рас-
смотрению пространственной задачи, колебаний в плоскости под углом к плоскостям управле-
ния, то есть к одновременным колебаниям в двух каналах. Традиционно задача устойчивости 
многоконтурной системы сводится к поочередному рассмотрению каждого разомкнутого кон-
тура и его замыканию. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Рассмотрены расчетно-экспериментальные исследования характеристик упругих колеба-

ний в полете, связанные с особенностями беспилотных летательных аппаратов крестообразной 
схемы. Особенностями рассматриваемых БЛА (большим числом вариантов модульной кон-
струкции, нелинейностями корпуса и САУ и другими) обусловлен значительный объем испы-
таний, являющихся основанием для расчетов. Электроприводы рулей характеризуются малым 
временем непрерывной работы и незначительным ресурсом, а также наличием редукторов, 
имеющих большие передаточные отношения и люфты.  

Приведена методика стендового эксперимента с получением денных для оценки границ 
флаттера и границ устойчивости контура «упругий ЛА – САУ», рассмотрены необходимые для 
проведения экспериментальных исследований доработки контура стабилизации. Применитель-
но к рассматриваемому виду беспилотных летательных аппаратов дана расчетно-эксперимен-
тальная оценка автоколебаний и предельных циклов системы «упругий ЛА – САУ». 

Общая методика исследований аэроупругой устойчивости включает определение харак-
теристик собственных колебаний конструкции БЛА вне потока, разработку специальной про-
граммной части САУ, измерение частотных характеристик его звеньев и расчетный анализ с 
использованием частотных критериев устойчивости. Эта методика обеспечивает получение 
данных, необходимых для предотвращения опасных автоколебаний БЛА в полете. 
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ABSTRACT 

 
Designing a modern flight vehicle is associated with the need to solve many scientific and technical problems. These tasks include 
the prevention of insecure self-oscillations in flight, taking into account the elasticity of the structure. These problems relate to 
dynamic aeroelasticity, a science that examines the interaction of an elastic structure (at its oscillation) with an air flow. Maneu-
verable unmanned aerial vehicles (UAVs) are considered. Since UAVs are essentially not used without an automatic control 
system (ACS), its presence must be taken into account when considering the vibrations of an elastic structure in flight. The influ-
ence of the elasticity of UAV design on the operation of ACS in flight is manifested in the possibility of self-oscillations in the 
loop "elastic UAV – ACS". Self-oscillations lead to disruption of normal operation of the onboard equipment or its failure. The 
complexity of the problem requires its consideration at almost all stages of UAV’s development, including the creation of a proto-
type and testing. The computational and experimental studies of the characteristics of elastic oscillations in the UAV flight of the 
cross-shaped scheme are considered. The features of these UAVs (options with a modular design, the nonlinearity of the airframe, 
rudders, ACS, and others) due to a significant amount of testing that is the basis for the calculations. Electric actuators have a 
small continuous operation time, and resource use, there are gearboxes with a large gear ratio and backlashes. This determines the 
dependence of the rotation rigidity of the rudders on the amplitude and frequency, as well as a significant increase in the total 
moments of inertia. The technique of bench experiment with obtaining data to assess the boundaries of the flutter and the bounda-
ries of the stability of the loop "elastic UAV – ACS" is given. The questions of improvement of the stabilization system of UAV 
required for the study of its stability at frequencies of elastic oscillations are considered, as well as the evaluation of the limiting 
cycles of self-oscillations is given. 
 
Key words: unmanned aerial vehicle (UAV), cross-shaped scheme, rudder, actuator, aeroelastic stability, flutter, laboratory exper-
iment, self-oscillation, limit cycle. 
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