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Введение

К бесплатформенной инерциальной навигационной системе, уста-
навливаемой на высокоманевренный объект, предъявляются повы-
шенные требования к точности и условиям эксплуатации. Точность 
автономного навигационного решения определяется, прежде всего, каче-
ством датчиков первичной информации (инструментальных ошибок) 
и начальной выставкой. Точность выставки также зависит от характе-
ристик инерциальных датчиков и внешних возмущений, действующих 
в процессе выставки (например, ветровых). При длительной эксплуа-
тации системы инструментальные погрешности могут изменяться, что 
приводит к увеличению навигационных ошибок.

Практически все современные навигационные системы включают 
в себя приемник спутниковой навигационной системы (СНС), опре-
деляющий координаты и скорости с достаточно высокой точностью. 
Погрешности СНС носят характер высокочастотного шума и отдельных 
«выбросов». Напротив, погрешности БИНС накапливаются сравни-
тельно медленно и меняются практически непрерывно. Совмещение 
преимуществ каждой из навигационных систем позволяет построить 
алгоритм комплексной обработки информации (КОИ), решающий 
достаточно широкий спектр задач, таких, как: 

• оценка навигационных погрешностей БИНС;
• оценка инструментальных погрешностей БИНС;
• оценка и компенсация погрешностей начальной выставки;
• повышение точности инерциального режима за счет использо-

вания оценок инструментальных погрешностей по серии предыдущих 
полетов.

Первые две задачи можно считать типичными для алгоритмов 
комплексной обработки информации и не описывать их подробнее. 
Подходы к решению двух последних задач имеет смысл описать 
детальнее.

Возможность оценки и компенсации погрешностей начальной 
выставки базируется на том, что нули акселерометров и погрешности 
построения вертикали хорошо наблюдаемы на разворотах по курсу и 
поэтому могут быть достаточно быстро оценены при маневрировании 
на аэродроме. Для оценки используются не только по данные СНС, но 
и нулевая скорость во время остановок летательного аппарата на аэро-
дроме. Погрешности курса хорошо наблюдаемы при разгоне по взлетной 
полосе. Компенсация этих погрешностей, а также ошибок координат 
и компонент вектора скорости в момент взлета позволяет повысить 
точность автономного инерциального режима и называется алгоритмом 
довыставки.
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В статье описываются методы повышения точности автономного инерциального 
канала БИНС за счет интеграции навигационного решения спутниковой навигационной 
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Далее описано повышение точности инерциального режима за счет 
использования оценок инструментальных погрешностей по серии 
предыдущих полетов. Анализ материалов летных испытаний и стен-
довых экспериментов показывает, что ошибки инерциального канала 
в основном определяются инструментальными погрешностями. 
Во время полета алгоритмом КОИ вырабатываются оценки инструмен-
тальных погрешностей, входящих в вектор состояния фильтра. Реги-
страция данных оценок и траекторных параметров по сериям полетов 
позволяет провести моделирование эффекта от компенсации полу-
ченных оценок инструментальных погрешностей на реальных траекто-
риях. Моделирование выявило положительный эффект от компенсации 
и подтвердило осуществимость идеи использования оценок инстру-
ментальных погрешностей, полученных по серии предыдущих полетов 
для уточнения инерциальных параметров в текущем полете. Процедура 
использования взвешенных оценок инструментальных погрешностей 
для повышения точности автономного решения носит название авто-
калибровки. 

Далее описывается работа алгоритма КОИ, решающего все пере-
численные задачи, и приводятся результаты летных испытаний систем 
БИНС-СП-1 и БИНС-СП-2 [1] на объектах Су-35С и Як-130, подтверж-
дающие эффективность работы внедренных алгоритмов довыставки и 
автокалибровки.

Описание алгоритма КОИ
Алгоритм КОИ основан на оценке вектора состояния линейной 

динамической системы, описывающей поведение ошибок БИНС 
при помощи корректирующих измерений с использованием фильтра 
Калмана [2, 3]. Вектор состояния x фильтра включает в себя:

21, rr ∆∆  — ошибки определения местоположения в горизонтальной 
плоскости;

1 2,V Vδ δ  — динамические ошибки определения горизонтальных 
составляющих относительной скорости;

1 2,α α  — угловые ошибки построения приборной вертикали;

3β  — азимутальная кинематическая ошибка;
0 0 0

1 2 3, ,ν ν ν  — систематические дрейфы ЛГ в приборных осях;
0 0 0

1 2 3, ,f f f∆ ∆ ∆  — систематические погрешности акселерометров;

3 3,r V∆ δ  — ошибки определения высоты и вертикальной скорости;

,,ij ijΓ Θ  — погрешности масштабных коэффициентов и неортого-
нальности осей чувствительности акселерометров и ЛГ;

1t∆  — запаздывание позиционной спутниковой информации отно-
сительно инерциальной, 2t∆  — запаздывание между скоростной и пози-

ционной информацией СНС.
В полете и при маневрировании по аэродрому оценка вектора состо-

яния осуществляется при помощи позиционной и скоростной инфор-
мации от СНС, которая контролируется на достоверность. На стоянке 
вектор состояния дополнительно оценивается по нулевой скорости. 
При отсутствии корректирующей информации или ее недостоверности 
фильтр переходит в режим прогноза. В результате на каждом такте 
работы фильтр вырабатывает оценки компонент вектора состояния.

При маневрировании по аэродрому алгоритм используется для 
формирования данных гибридного канала и процедуры довыставки. 
После взлета алгоритм продолжает вырабатывать оценки, использу-
емые в гибридном канале, и оценивает инструментальные погрешности 
БИНС, которые используются в последующих полетах при автокали-
бровке. Процедуры автокалибровки описаны ниже.

Суть алгоритма довыставки состоит в использовании оценок 
фильтра для разовой коррекции автономных навигационных параметров 
и погрешностей начальной выставки в момент взлета. Также в момент 
взлета запоминаются оценки наблюдаемых инструментальных погреш-
ностей, учитываемые при вычислении сигналов датчиков в течение 
всего последующего полета. Описанная процедура проводится, если 
анализ оценок на момент взлета позволяет считать их достоверными. 
Иначе оценки фильтра при взлете для коррекции не используются.

Анализ полетных данных показывает, что к концу полета оценки 
погрешностей выставки и инструментальных ошибок, компенсируемых 
при довыставке, в среднем меньше оценок тех же параметров до взлета. 
Это позволяет судить об эффективности процедуры довыставки.

Алгоритм автокалибровки основан на использовании оценок инстру-
ментальных погрешностей, сформированных по серии полетов, пред-
шествующих данному полету. Формирование оценок по серии полетов 
производится на основе анализа сходимости оценок компонент вектора 
состояния в каждом полете и контроля достоверности корректирующей 
информации, использованной при получении этих оценок. В результате 
по каждому прошедшему полету вычисляются весовые коэффициенты 
оценок, запоминаемые в бортовом вычислителе вместе с самими оцен-
ками. Далее взвешенные оценки  используются в текущем полете для 
уточнения инерциального навигационного счисления.
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      Полеты 2013 года

Ошибки широты по серии полетов

Рис. 2. Погрешности по широте БИНС-СП-2 до внедрения алгоритмов 
автокалибровки и довыставки

Ошибки долготы по серии полетов

Рис. 3. Погрешности по долготе БИНС-СП-2 до внедрения алгоритмов 
автокалибровки и довыставки

Результаты летных испытаний
Алгоритмы довыставки и автокалибровки внедрены с 2014 года 

в бортовое программное обеспечение систем БИНС-СП-1 и БИНС-СП-2 
и отработаны на объектах Су-35С и Як-130. Статистическая обработка 
полетных данных Як-130 показывает значительное повышение точности 
после внедрения этих алгоритмов (примерно вдвое) и представлена 
на рис. 1.

Рис. 1. Погрешности по координатам БИНС-СП-1 до и после внедрения 
алгоритмов автокалибровки и довыставки

На рис. 1 по горизонтальной оси отложен номер полета одной 
из БИНС-СП-1, по вертикальной — максимальная погрешность 
широты и долготы за час полета в зависимости от номера полета. После 
полета № 6 внедрено обновленное программное обеспечение. 

Благодаря высококачественной бортовой регистрации анализ 
летных испытаний на объектах Су-35С представлен подробнее. Ниже 
приведены графики погрешностей автономного навигационного счис-
ления по серии полетов 2013 года до внедрения алгоритмов и по серии 
полетов 2014 года после внедрения алгоритмов довыставки и автокали-
бровки. На тех же графиках изображены границы допуска на погреш-
ность автономного канала по координатам в 1 милю за час полета. 
Графики демонстрируют, что после внедрения алгоритмов ошибки 
широты и долготы укладываются в допустимые значения по большей 
части реализаций.
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Полеты 2014 года

Ошибки широты по серии полетов

Рис. 4. Погрешности по широте БИНС-СП-2 после внедрения алгоритмов 
автокалибровки и довыставки

Ошибки долготы по серии полетов

Рис. 5. Погрешности по долготе БИНС-СП-2 после внедрения алгоритмов 
автокалибровки и довыставки

Выводы

Наличие внешней корректирующей информации от СНС или 
информации о неподвижности объекта позволяет построить эффек-
тивные алгоритмы довыставки и автокалибровки, повышающие точность 
автономного навигационного счисления. Эффективность алгоритмов, 
внедренных в программное обеспечение систем БИНС-СП-1 и БИНС-
СП-2, была подтверждена летными испытаниями этих БИНС на само-
летах Су-35С и Як-130.
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Рассматривается задача калибровки бескарданной инерциальной навигационной 
системы (БИНС). Под калибровкой понимается определение параметров модели инстру-
ментальных погрешностей чувствительных элементов путем обработки результатов 
экспериментов на специализированных стендах. Методика калибровки, разработанная 
в лаборатории управления и навигации МГУ им. М. В. Ломоносова, позволяет оцени-
вать параметры модели инструментальных погрешностей инерциальных датчиков как 
с использованием информации от стенда, так и без таковой. Показана эффективность 
методики на основе ковариационного анализа и обработки реальных данных.

Ключевые слова: бескарданная инерциальная навигационная система, калибровка, 
испытательный стенд, инструментальные погрешности, фильтр Калмана.
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The article considers the problem of strapdown inertial navigation system (SINS) calibration. 
By calibration is meant the determination parameters of sensors instrument errors model by 
processing of experiments results on specialized rigs. The calibration technique developed in 
control and navigation laboratory of the Lomonosov Moscow State University, allows to evaluate 
parameters of inertial sensors instrument errors model both with and without information from the 
bench. The article shows the efficiency of the technique based on the covariance analysis and real 
data processing.

Keywords: strapdown inertial navigation system, calibration, test rig, instrument errors, 
Kalman filter.

Введение

Калибровка чувствительных элементов является важной частью 
технологического процесса производства бескарданных инерциальных 
навигационных систем (БИНС). Калибровка состоит в определении 
параметров математической модели инструментальных погрешно-
стей инерциальных датчиков с целью последующей компенсации этих 
погрешностей в режимах выставки и навигации. Математическая модель 
погрешностей задается априорно.

Традиционные способы калибровки, осуществляемые на специа-
лизированных стендах, чаще всего состоят в определенной последова-
тельности поворотов БИНС. Обычно такой эксперимент сложно орга-
низуется, потому что содержит многочисленные повороты и нередко 
требуется обратная связь от стенда, обработка данных проводится 
в процессе эксперимента и необходимо изменение плана в зависимости 
от результатов промежуточных вычислений. Кроме того, в некоторых 
известных методиках калибровочными сигналами для датчиков угловых 
скоростей (ДУС) служит угловая скорость Земли, что не обеспечивает 
хорошую обусловленность задачи оценки. Иногда также калибровка 
осуществляется по отдельности для акселерометров и ДУС, и тогда 
возникает задача согласования координатных трехгранников, связанных 
с разными типами датчиков. 

В лаборатории управления и навигации МГУ имени М. В. Ломоно-
сова разработаны новые более естественные методы калибровки БИНС 
в сборе на грубых и точных стендах. Первоначально метод сформули-
рован применительно к грубым стендам [1, 2]. Под условным термином 
«грубые» принимаются стенды, в которых не используется угловая 
информация о положении платформы стенда относительно корпуса 
стенда. В дальнейшем этот метод был применен для калибровки и 
на точных стендах, в которых такая информация используется [3]. 

Краткое описание метода калибровки
Идея метода состоит в том, что при вращении БИНС вокруг непод-

вижного приведенного центра возникает избыточность в информации 
об ориентации системы — она может быть получена как на основе 
данных ДУС путем интегрирования уравнений Пуассона, так и данных 
акселерометров, содержащих проекции удельной силы тяжести на оси 
приборного трехгранника. При этом погрешности определения ориен-
тации вызваны инструментальными погрешностями соответствующих 
трактов чувствительных элементов [4]. В работах [1, 2] определен такой 
план вращений, на котором все параметры модели инструментальных 
погрешностей ДУС и акселерометров разделяются (являются наблюда-
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емыми). Таким образом, становится возможной калибровка БИНС 
на стенде без использования информации от него, то есть на грубом 
стенде. 

В зависимости от типа используемой входной информации 
возможны 2 варианта построения алгоритма калибровки — с использо-
ванием первичной и вторичной информации. В первом случае исход-
ными данными являются данные от ДУС и акселерометров, зареги-
стрированные с высокой частотой (50 Гц и более). Во втором случае 
требуется, чтобы система была предварительно грубо откалибрована 
так, чтобы ее навигационные ошибки описывались на интервале кали-
бровки линейными уравнениями ошибок. Тогда исходными данными 
для алгоритма калибровки служат выходные параметры БИНС — коор-
динаты, скорости, углы ориентации. В обоих случаях известными счита-
ются широта и высота места установки стенда.

В первом случае задача сводится к оценке вектора состояния [5], 
включающего в себя ошибки определения ориентации и система-
тические составляющие модели инструментальных погрешностей — 
дрейфы датчиков угловой скорости (ДУС) v1

0, v2
0, v3

0, погрешности их 
масштабных коэффициентов , 1, 2,3ii iΘ = , перекосы осей чувствитель-
ности , , , 1, 2,3ij i j i jΘ ≠ = , погрешности нулей акселерометров 0 0 0

1 2 3, ,f f f∆ ∆ ∆  , 
масштабных коэффициентов и перекосы осей чувствительности аксе-
лерометров 11 21 22 23 31 33, , , , ,Γ Γ Γ Γ Γ Γ . В зависимости от типа ДУС могут 
быть добавлены параметры динамических дрейфов ДУС.  Кроме того, 
для учета возмущений в показаниях акселерометров, возникающих 
при вращении из-за того, что чувствительные массы акселерометров 
не лежат на оси вращения, в вектор состояния могут быть включены 
параметры отнесения чувствительных масс от оси вращения. В [3] пока-
зано, что эти параметры являются оцениваемыми, и точность кали-
бровки при этом не ухудшается.  

Во втором случае в вектор состояния добавляются динамические 
ошибки определения скорости БИНС и ошибки определения коор-
динат. 

Применяется алгоритм оценивания калмановского типа.
В том случае, когда привлекается информация от датчиков стенда 

об ориентации платформы относительно базы стенда, в алгоритм оцени-
вания добавляются дополнительные корректирующие измерения. При 
этом приходится учитывать погрешности измерения углов, неточность 
установки БИНС и погрешности синхронизации информационных 
потоков во времени путем включения этих параметров в вектор состо-
яния.  В [6] показано, что параметры погрешностей стенда на описанном 
ниже плане эксперимента также являются оцениваемыми с приемлемой 
точностью.

Программные движения стенда
Для максимально возможной обусловленности решения задачи 

предложена процедура калибровки, включающая в себя три цикла. 
В каждом цикле приборные оси БИНС последовательно совмещаются 
(с точностью до погрешностей установки) с осью вращения платформы 
стенда. При этом ось вращения лежит приблизительно в горизонтальной 
плоскости. 

Угловая скорость выбирается в виде кусочно-постоянной функции.

Ковариационный анализ
При анализе точности алгоритма основным инструментом иссле-

дования является ковариационный анализ, который позволяет учесть 
уровень шумов в системе и корректирующих измерениях. При кова-
риационном анализе были выбраны следующие близкие к реальным 
априорные характеристики для параметров инструментальных погреш-
ностей в виде их среднеквадратических значений. 0ν

σ =  0,5 °/час, 
0,02  м/с2, 310

ii ii

−
Γ Θσ = σ = , 3ij ijΓ Θ ′σ = σ = (i ≠ j). Предполагается, что между 

собой они не коррелированы. При моделировании стандартные откло-
нения белых шумов в ДУС полагаются равными 0,1 °/час на частоте 
1 Гц, а стандартные отклонения шумов ньютонометров sf∆

σ =
 
0,001 м/с2 

на частоте 1 Гц. Погрешности информации от стенда: 1
iδ

σ =  , 0,05τσ =  c, 
15"i

s∆κ
σ =  на частоте 1 Гц. Задаются программные движения стенда 
(демонстрационный вариант) такие, что продолжительность каждого 
цикла 15 минут. Выбирается кусочно-постоянная угловая скорость. 
Период на одном цикле выбирается так, чтобы за половину длитель-
ности цикла происходило изменение угла с угловой скоростью 10°/c, 
далее изменение этого угла со скоростью —10°/c.

Результаты оценивания без использования информации от стенда 
приведены в таблице 1.

Таблица 1. Результаты оценивания без использования информации от стенда

Результаты оценивания с использованием информации от стенда 
приведены в таблице 2.

Таблица 2. Результаты оценивания с использованием информации от стенда

   ,°/час    , '        , м/с2       Гi i Гi j , '

0,01 5,1•10-7 0,1 9•10-5 1,36•10-5 0,1
iiθ ijθ

0
zf∆

σ

   , °/час    , '        , м/с2       Гi i  Гi j , '

0,003 9,7•10-8 0,05 7,7•10-5 1,36•10-5 0,05
iiθ ijθ

0
zf∆

σ

0
zν

0
zν

,
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Для того чтобы провести сравнение между собой результатов кали-
бровки с использованием измерений от точного стенда и результатов 
без использования таковых, проведено моделирование дисперсионного 
уравнения ошибок автономной навигации на траектории «змейка». 
В начальные условия для ковариационной матрицы ошибок БИНС 
в блоке инструментальных погрешностей подставлялись значения, 
полученные в результате калибровки, а ошибки выставки также опре-
делялись результатами калибровки. Моделировался полет самолета 
по данной траектории в течение 1 часа. Критерием качества калибровки 

была выбрана величина 2 2
cos= a ∆λ ϕ ∆ϕρ σ + σ , где a — длина большой 

полуоси навигационного эллипсоида, ∆ϕ , λ∆  — ошибки в определении 
широты и долготы. После калибровки без использования измерений 
точного стенда ошибка автономной навигации составила 1900 м, при 
использовании новых измерений — 1100 м. Таким образом, использо-
вание новых измерений позволяет без усложнения плана калибровки 
и увеличения времени повысить качество калибровки БИНС и улуч-
шить точность автономной навигации в 1,7 раза.

Пример обработки реальных данных эксперимента с БИНС-СП-2
На стенде IXBlue EVO 30 L были проведены эксперименты 

с БИНС-СП-2 от 28.01.16 и 04.02.16.  Эксперименты состояли из трех 
циклов длительностью 40 минут, в каждом из которых соответствующая 
приборная ось БИНС становилась горизонтальной осью вращения.  
Угловая скорость вращения была кусочно-постоянной и принимала 
два значения — 2 °/c и 5 °/c. В обоих экспериментах система после 
выставки была переведена в навигацию. В первом эксперименте БИНС 
накопила порядка 15 км ошибки в определении координат, во втором — 
порядка 12 км. Обработка экспериментов проводилась с использова-
нием вторичной информации. При этом первый эксперимент исполь-
зовался для оценки параметров инструментальных погрешностей, т. е. 
для калибровки, а второй — для компенсации погрешностей на основе 
оценок, полученных в первом эксперименте.

На рис. 1 приведены погрешности определения координат БИНС 
во втором эксперименте — исходные погрешности и погрешности после 
компенсации. 

Рис. 1. Ошибки БИНС определения координат до (dLat_bins, dLong_bins)
 и после компенсации (dLat_res, dLong_res)

Графики показывают, что исходные погрешности уменьшились, 
по крайней мере, в 3 раза, что доказывает перспективность применения 
предложенного метода на стенде IXBlue EVO 30 L.

Выводы

Предложенные методы калибровки могут быть рекомендованы 
к сравнению с штатным способом калибровки БИНС, используемым 
в МИЭА. Пример обработки реальных данных показал, что оценки, 
полученные в результате обработки эксперимента, приемлемы. 
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УДК 629.7.054.07

ТЕХНОЛОГИЧЕСКИЕ МЕТОДЫ ПОВЫШЕНИЯ 
ТОЧНОСТНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК КВАРЦЕВЫХ 

АКСЕЛЕРОМЕТРОВ
С. Ю. ДЕНИСОВ 
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»,
В. И. АКИЛИН, к. т. н.
ФГБОУ ВО «Московский авиационный институт (национальный исследовательский 
университет)»

Описана методика контроля выходных параметров прецизионных маятниковых 
кварцевых акселерометров с помощью автоматизированного рабочего места (АРМ), 
предполагающая осуществлять контроль выходных параметров приборов через равные 
промежутки времени при непрерывном равномерном изменении температуры в термо-
камере с испытуемым прибором по алгоритму, задаваемому управляющим устройством 
АРМ, что позволило повысить объективность процесса контроля выходных параметров 
кварцевых акселерометров при воздействии температуры окружающей среды. Изложена 
методика технологической приработки приборов после итоговой сборки, позволяющая 
в условиях серийного производства данных приборов добиться значительного уменьшения 
нестабильности значений их технических параметров от запуска к запуску. Описана 
методика алгоритмической компенсации основной части систематической составля-
ющей температурной зависимости акселерометров, позволяющая существенно повысить 
их точность при работе в составе информационных и управляющих систем.

Ключевые слова: акселерометр, непрерывное изменение температуры, нестабиль-
ность параметров.

TECHNOLOGICAL METHODS OF QUARTZ 
ACCELEROMETERS ACCURACY PERFORMANCE 

IMPROVEMENT
S. U. DENISOV
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
V. I. AKILIN, Phd in Engineering
‘Moscow Aviation Institute (National Research University)’

The article describes a procedure for the precision pendulous quartz accelerometer outputs 
checking, aided by an automated workstation (АРМ), which is intended to check the instrument 
outputs in regular intervals, during the continuous changes of the temperature in a heat chamber, 
containing the UUT, according to the algorithm assigned by АРМ controller. Simultaneously, 
the speed of temperature changes in the heat chamber is approximated to the speed of SINS 
temperature changes while in operation, providing the increase of quartz accelerometer output 
parameters checking process credibility under the environmental temperature. The article shows 
a method of the instruments post-assembly technological adjustment, that allows achieving а 
considerable reduction in run to run technical parameter values instability in series production of 
such instruments. The article describes a method for algorithmic compensation of the main part of 
accelerometer temperature dependence systematic component, providing the considerable increase 
in their operational accuracy as part of information and control systems.

Keywords: accelerometer, continuous temperature change, parameters instability.
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В настоящее время к основным информационным комплексам, 
используемым для управления полетом летательных аппаратов (ЛА) 
различного назначения, относятся бесплатформенные инерциальные 
навигационные системы (БИНС). Одним из ведущих предприятий, 
связанных с разработкой и созданием БИНС авиационного назначения, 
является ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики» 
(«МИЭА»). В последние годы успешно прошли все виды испытаний и 
приняты к серийным поставкам БИНС двух классов точности разра-
ботки «МИЭА», которые определены в качестве базовых для приме-
нения в перспективных пилотируемых ЛА [1].

В качестве датчиков первичной информации о линейных ускоре-
ниях, действующих на ЛА в процессе их полета, в составе данных БИНС 
применяются прецизионные кварцевые маятниковые акселерометры.

В связи со значительным повышением объема выпуска акселеро-
метров в ближайшие годы, определяемым существенным ростом коли-
чества выпускаемых ЛА, возникает проблема стабилизации выходных 
параметров данных приборов, полученных после их изготовления 
в условиях серийного производства.

Принцип действия прибора, принципиальная схема которого приве-
дена на рис. 1, заключается в следующем. При действии на чувстви-
тельный элемент 1, выполненный в виде пластины, изготовленной 
из кварца и подвешенной на упругом тонком подвесе, линейного уско-
рения a возникает инерционная сила FИН, пропорциональная действую-
щему ускорению a. При этом создается движущий момент MДВ, равный

MДВ = mLa,                                       (1)

где m — масса чувствительного элемента.
Движущий момент  MДВ отклоняет чувствительный элемент (ЧЭ) 

на угол φ, при этом на подвижную систему действует противодейству-
ющий момент MПР, формируемый датчиком момента (ДМ).

Рис. 1. Принципиальная схема маятникового одноосного акселерометра:
1 — кварцевая пластина; 2 — напыленный металлический слой — обкладка емкостного 
датчика перемещения (датчика угла); 3 — магнит датчика момента; 4 — катушка 
датчика момента; 5 — корпус; 6 — соединительное кольцо; 7 — усилитель; L – рассто-
яние от точки подвеса чувствительного элемента до его центра масс О

При равенстве этих моментов подвижная система (чувствительный 
элемент) прибора будет находиться в равновесии, отклоненной 
от начального положения на угол φ.

Уравнение движения подвижной системы прибора имеет следу-
ющий вид

   
2

ЭП2

d dJ C K mLa
dt dt
ϕ ϕ
+ + ϕ = ,                                     (2)

где: 
2

ИН 2

dM J
dt
ϕ

=  — момент инерционных сил;

J — момент инерции подвижной системы;
φ — угол поворота подвижной системы;
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dC
dt
ϕ

 — демпфирующий момент;

KЭП = KДУ • KУ  • KДМ — жесткость электрической пружины;
KДУ — коэффициент чувствительности датчика угла;
KУ — коэффициент усиления усилителя;
KДМ — крутизна характеристики датчика момента.

Для статического режима работы акселерометра, когда MДВ = MПР, 
а MИН = MД = 0, получим

                                       ЭПmLa K= ϕ ,                                                (3)

или

                                         
ЭП

mL a
K

ϕ = .                                                  (4)

При отклонении подвижной системы прибора на угол φ с емкостного 
датчика угла (ДУ), электродами которого являются металлизированные 
участки чувствительного элемента и поверхности корпуса, снимается 
электрический сигнал UДУ, пропорциональный разности зазоров между 
электродами ΔS = S1 — S2.

Этот сигнал поступает на вход фазочувствительного усили-
теля 7 (рис. 1), где усиливается и преобразуется в постоянный ток I, 
величина которого определяется величиной разности зазоров, а направ-
ление — фазой сигнала с ДУ. С выхода усилителя ток I поступает 
на катушки 4 ДМ, закрепленные на чувствительном элементе. Ток I 
взаимодействует с полем постоянного магнита; при этом формируется 
противодействующий момент MПР, пропорциональный току I, который 
уравновешивает движущий момент MДВ.

С нагрузочного резистора Rн, включенного в цепь катушек ДМ, 
снимается выходной сигнал UВЫХ в виде напряжения, пропорцио-
нальный измеряемому ускорению a:

                                       н
вых

ДМ

.mLRU а
K

=                                              (5)

 
При отработке серийного технологического процесса сборки квар-

цевого акселерометра на партии более 30 приборов были проведены 
исследования влияния температуры окружающей среды на выходные 
параметры прибора: величину нулевого сигнала, масштабный коэффи-
циент и погрешность базы.

Как показали проведенные исследования, в части изменения 
величины нулевого сигнала, по характеру зависимости большинство 
приборов данной партии можно разделить на две группы:

— у одной группы приборов при повышенных температурах зави-
симость имеет выпуклый участок, направленный вверх, а при отрица-
тельных температурах — вогнутый участок, направленный вниз (рис. 2а);

— у другой группы зависимость по своему характеру почти зеркально 
отражает предыдущую (рис. 2б). 

Относительные значения изменения величины нулевого сигнала 
в исследуемом диапазоне температуры окружающей среды составили 
у приборов данной партии от 3 до 16 раз.

а)

б)
Рис. 2 (а, б). График, отражающий зависимость величины нулевого сигнала (gt) 

от температуры
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В целях выявления возможных причин полученного характера зави-
симости изменения величины нулевого сигнала прибора от темпера-
туры окружающей среды были промоделированы деформации чувстви-
тельного элемента акселерометра под действием сосредоточенной силы, 
приложенной в центр его масс, и определено влияние на эти дефор-
мации допускаемых отклонений геометрических размеров чувстви-
тельного элемента. Конструкция пластины и чувствительного элемента 
и ее схема, принятая для моделирования деформаций, приведены 
на рисунках 3 и 4.

Пластина чувствительного элемента (ЧЭ) (рис. 3) представляет 
собой часть диска, подвешенного на тонких плоских перемычках 
внутри кольца, жестко соединенного с корпусом ЧЭ. Диск, перемычки 
и кольцо изготовлены из одного куска плавленого кварца, имеющего 
высокие упругие свойства и малое значение температурного коэффици-
ента линейного расширения (ТКЛР).

При рассмотрении пластины ЧЭ в горизонтальном положении на нее 
будет действовать сосредоточенная сила P, вызывающая деформацию, 
величина которой зависит от температуры окружающей среды [2]:

                            
( )2 2

ПЛ ПЛ ПЕР ПЕР2
;

2
P l l l l

EJ
− +

θ =                                        (6)

где: θ — угол наклона пластины;

Рис. 3. Схема пластины чувствительного элемента

 

Кольцо 

Диск 

Перемычки 

Рис. 4. Схема, принятая для моделирования деформаций

E — модуль упругости 1 рода (модуль Юнга);
J — момент инерции:

                                                  ,                                       (7)

где:    
b — суммарная ширина перемычек;
h — толщина перемычек. 
При изменении температуры окружающей среды габаритные 

размеры основных параметров будут меняться:

                ( ) ( )ПЕР НОМ 1 ПЕР НОМ 1 ФАКТ НОРМ ,l l l t t= + ∆ + α + ∆ −                        (8)

где:     
 lПЕР НОМ — нормальная длина перемычек, т. е. взятая при темпера-

туре 30° C;
α — ТКЛР кварца;
tФАКТ — фактическая температура окружающей среды;

tНОРМ — нормальная температура окружающей среды;

Δ1 — допуск на параметр.
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После подстановки (7), (8) и аналогично разложенных остальных 
параметров в выражение (6) получим:

(9)

где:    
Δ2, Δ3 — допуска на параметры;
Δ4 — изменение «плеча», исходя из допусков на параметры;
at + b — температурная зависимость модуля Юнга (E)  кварцевого 

стекла [3].
Изменение величины прогиба пластины, показанное на рисунке 4, 

определяется по формуле (10):

  ОБЩ 1 СР ,Аd f d d∆ = + ∆ + ∆                                      (10)
где:

fА — величина прогиба перемычек, определяется по формуле [2]:

  
( )3 2 3

ПЛ ПЛ ПЕР ПЕР3 3
,

6А

P l l l l
f

EJ
− +

=                                  (11)

Δd1 — величина отклонения участка пластины между перемычками 
и напыленным металлическим слоем, определяется, исходя из угла ее 
наклона;

Δdср — средняя величина отклонения участка пластины, покрытого 
металлическим слоем, также определяется углом ее наклона.

Как показали расчеты, выполненные по приведенной выше мето-
дике, величина относительного изменения зазора между пластинами 
емкостного датчика угла прибора не превышает 0,5%, кроме того, изме-
нение геометрических размеров ЧЭ под действием температуры окру-
жающей среды не может иметь характера изменения нулевого сигнала 
прибора, который меняется в большем диапазоне (рис. 2).

(12)

где: Δ5, Δ6 — допуска на параметры.

Как показывают исследования, проведенные автором работы [4], 
результаты которых были получены при отработке конструкции и разра-
ботке технологии изготовления элементов прецизионных кварцевых 
маятниковых акселерометров, после изготовления чувствительного 
элемента в нем имеют место остаточные напряжения. Их причиной 
могут быть режимы полимеризации клеевых соединений при сборке 
катушек датчика момента с пластиной ЧЭ.

Другой причиной нестабильности выходных параметров прибора, 
в частности, нулевого сигнала, может явиться нестабильность началь-
ного положения маятника ЧЭ относительно корпуса при сборке прибора, 
который после окончательного изготовления герметизируется лазерной 
сваркой и не может быть подвержен регулировке.
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На рисунке 5 приведены результаты контроля партии серийных 
акселерометров по величине нулевого сигнала, что подтверждает 
наличие значительной их нестабильности по данному показателю и 
даже к выходу у отдельных приборов за пределы допуска (параметриче-
скому отказу).

Рис. 5. Результаты контроля средних значений нестабильностей величины 
нулевого сигнала Δgt  (обознач. dgt) прибора партии серийных акселерометров

В целях стабилизации выходных параметров кварцевых маятни-
ковых акселерометров в условиях серийного производства и, соответ-
ственно, для повышения их точностных показателей были предложены 
следующие технологические мероприятия:

— осуществление контроля выходных параметров прибора 
с помощью компьютерно управляемого автоматизированного рабочего 
места (АРМ) при окружающих температурах, близких к рабочим;

— проведение технологической проработки собранных приборов 
путем циклического воздействия на них температуры окружающей 
среды;

— создание методики алгоритмической компенсации систематиче-
ской составляющей температурной погрешности акселерометров.

Применяющаяся в настоящее время в серийном производстве 
технология контроля выходных параметров акселерометров заключается 
в снятии выходных сигналов приборов, находящихся под воздействием 
точечных значений температуры окружающей среды, что не соответ-
ствует условиям его эксплуатации.
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Предложенная методика предполагает осуществлять контроль 
выходных параметров приборов через равные промежутки времени при 
непрерывном изменении температуры в термокамере с испытуемым 
прибором по алгоритму, задаваемому управляющим устройством АРМ. 
При этом скорость изменения температуры в термокамере прибли-
жена к скорости изменения температуры во время функционирования 
прибора. 

Данная методика реализуется следующим образом. Акселерометр, 
закрепленный в технологическом приспособлении, последовательно 
устанавливается в различные пространственные положения его маят-
ника. В каждом из положений осуществляют контроль выходных пара-
метров акселерометра. При проведении всего цикла термовоздействия 
в режиме реального времени осуществляют запись выходного сигнала 
с акселерометра и термодатчика, которые заносятся в память компью-
тера.

Сравнительные графики полученных параметров показаны 
на рисунках 6 и 7.

Рис. 6. Зависимость величин масштабных коэффициентов (Uk), полученных 
традиционной и предложенной методиками

Рис. 7. Зависимость величин нулевых сигналов (gt), полученных традиционной 
и предложенной методиками
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Распределение нестабильностей после проведения термоциклов

Рис. 8. Результаты контроля значений нестабильности нулевого сигнала партии 
серийных акселерометров после воздействия последовательных термоциклов

Для рассматриваемого акселерометра к числу наиболее суще-
ственных внешних факторов, формирующих систематическую погреш-
ность, относится температура окружающей среды. Были проведены 
комплексные исследования влияния данного фактора на выходные 
характеристики кварцевых акселерометров с целью разработки методик 
алгоритмической компенсации их температурных погрешностей.

Так, для осуществления алгоритмической компенсации изменения 
величины нулевого сигнала акселерометра, имеющего зависимости, 
приведенные на рис. 2, была предложена аппроксимация ее полиномом 
вида y = ax6 + bx5 + cx4 + dx3 + ex2 + fx + g, исходя из условия получения 
допустимой погрешности, не превышающей 0,7% от ее максимального 
значения, имевшего место при испытаниях в пределах термоцикла 
(рис. 9). Здесь x — величина температуры окружающей среды, a, b, c, 
d, e, f, g — коэффициенты, y — поправка к выходному сигналу акселе-
рометра, вытекающая из данного полинома. Коэффициенты получен-
ного полинома заносятся в программу обработки ВИНС. Как следует из 
рисунка, с помощью данного приема при эксплуатации кварцевых маят-
никовых акселерометров можно с высокой эффективностью осущест-
влять алгоритмическую компенсацию систематической составляющей 
погрешности, вызванной влиянием температуры окружающей среды.

Применение предложенной технологии, реализуемой с помощью 
АРМ, позволило повысить объективность процесса контроля выходных 
параметров кварцевых акселерометров при воздействии температуры 
окружающей среды и с большей точностью получать информацию, 
необходимую для последующей алгоритмической компенсации систе-
матической составляющей их температурной погрешности при работе 
в составе навигационной системы, методика которой изложена ниже.

Для снижения влияния остаточных напряжений на точностные 
параметры акселерометра и стабилизации начального пространствен-
ного положения маятника ЧЭ собранные изделия подвергают техноло-
гической приработке в виде циклического воздействия внешней темпе-
ратуры по следующему алгоритму.

Первоначально прибор охлаждался до –60°C, далее нагревался 
до температуры +85°C, затем термовоздействие прекращалось. После 
каждого термоцикла осуществлялся контроль прибора по техническим 
параметрам. В процессе отработки технологии приборы последовательно 
подвергались нескольким термоциклам по вышеуказанному алгоритму.

На рис. 8 представлены результаты контроля значений нестабиль-
ности величины нулевого сигнала ∆gt, измеренного на партии серийных 
акселерометров после проведения последовательно второго, третьего и 
четвертого термоциклов технологической приработки. 

Как показали исследования, после проведения четвертого термо-
цикла изменение нестабильности значительной части приборов стано-
вилось близкой к нулю, поэтому применение большего числа термоци-
клов в рамках технологической приработки нецелесообразно.

В результате практической апробации технологической приработки 
по указанному алгоритму собранных в условиях серийного производ-
ства кварцевых маятниковых акселерометров наблюдается значительная 
стабилизация их технических характеристик: в том числе средняя неста-
бильность значений нулевого сигнала снижается более, чем 2 раза, 
масштабного коэффициента в 1,6 раза, погрешности базы более, чем 
в 3 раза.

При построении систем управления движением маневренных 
объектов сигналы, пропорциональные действующим на объект 
линейным ускорениям, формируемые акселерометрами, поступают, как 
правило, на входы вычислителя инерциальной навигационной системы 
(ВИНС). При этом, если известен характер изменения информаци-
онного сигнала, поступающего с датчика первичной информации, от 
воздействия влияющей физической величины, погрешность измери-
тельного устройства может быть существенно снижена введением соот-
ветствующей алгоритмической компенсации.
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Рис. 9. Зависимость изменения величины нулевого сигнала (gt) акселерометра 
от температуры окружающей среды (группа (а)) и полином, 

аппроксимирующий данную зависимость

Выводы

1. Предложена методика контроля выходных параметров преци-
зионных маятниковых кварцевых акселерометров с помощью автома-
тизированного рабочего места, позволившая повысить объективность 
процесса контроля при воздействии на прибор температуры окружа-
ющей среды в условиях серийного производства, и с большей точно-
стью получать необходимую информацию для последующей алгорит-
мической компенсации систематической составляющей температурной 
погрешности приборов при их работе в составе БИНС.

2. Разработана и проходит апробацию в условиях серийного произ-
водства методика технологической приработки кварцевых маятниковых 
акселерометров, позволяющая существенно снизить среднюю неста-
бильность их технических параметров.

3. Предложена методика алгоритмической компенсации система-
тических составляющих температурной погрешности кварцевых маят-
никовых акселерометров, позволяющая значительно повысить точность 
работы данных приборов в составе БИНС.
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УДК 621.317.32

РАЗРАБОТКА ПРЕЦИЗИОННЫХ ПРЕОБРАЗОВАТЕЛЕЙ 
ДЛЯ АКСЕЛЕРОМЕТРОВ НАВИГАЦИОННЫХ СИСТЕМ

В. Ф. БЕЛОВ, к. т. н., 
Н. П. ВАСИЛЬЕВА
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Рассмотрена структура нескольких поколений преобразователей аналоговых сигналов 
акселерометров в цифровой код для инерциальных (ИНС) и бесплатформенных (БИНС) 
навигационных систем. Приведены основные технические характеристики, особенности 
обмена с вычислителем системы, алгоритм управления работой Delta-sigma (∆∑) анало-
го-цифровых преобразователей.

Ключевые слова: непрерывность преобразования, преобразователь интегрирующий 
компенсационный, аналого-цифровой преобразователь, разрешающая способность, темпе-
ратурный дрейф, контроллер.

В инерциальных навигационных системах (ИНС) второго поко-
ления И-11-1, И-21 для самолетов Ил-76, Ту-154М, Ту-160, Ан-124 
и последующих поколениях возникла потребность в преобразовании 
аналоговых сигналов акселерометров в цифровой код в связи с приме-
нением в указанных системах цифровых вычислителей.

1. В ряду  требований к  характеристикам  преобразователя сигналов 
акселерометров (ПСА) главные — непрерывное интегрирование входных 
сигналов и чувствительность. Для обеспечения непрерывности преобра-
зования сигналов акселерометров в цифровой код был применен принцип 
интегрирующего преобразователя напряжение-частота. Полученная на 
выходе такого преобразователя последовательность импульсов, частота 
которых соответствует ускорению, суммируется в счетчиках согласую-
щего устройства и в виде двоичного кода передается в вычислитель 
ИНС. 

Для И-11-1 в середине 70-х на этом принципе был разработан преоб-
разователь интегрирующий компенсационный — ПИК [1], а в период 
до 1985 г. разработан и передан в серийное производство многофункци-
ональный блок ПИК-5 для И-21, в состав которого входил собственно 
интегрирующий ПСА.

Структурная схема акселерометр – ПСА приведена на рисунке 1.
Схема включает в себя два контура: 
— акселерометр с собственной электроникой (аналоговой), форми-

рующей ток обратной связи в моментный датчик для создания компен-
сирующего усилия на маятник акселерометра;

— интегратор с компенсирующей обратной связью (обратная связь 
«сброса» интегратора), входом для которого является Uа, образующееся 
при протекании тока Iа через прецизионный резистор Rа.

Рисунок 1. Структурная схема акселерометр – ПСА: 
М— маятник акселерометра; УОС — усилитель обратной связи;  

Инт — интегратор; УУ— устройство управления

PRECISION CONVERTERS DEVELOPMENT 
FOR NAVIGATION SYSTEMS ACCELEROMETERS

V. F. BELOV, PhD in Engineering, 
N. P. VASILYEVA
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC

The article considers structure of several generations of accelerometers analog signals 
converters into digital code for the platform and strapdown inertial navigation systems. The 
performance specification, specifics of data exchange with the computer, Delta-sigma (∆∑) analog-
to-digital converters control algorithm are given.

Keywords: conversion integrity, integrating compensation converter, analog-to-digital 
converter, resolution, temperature drift, controller.

В Московском институте электромеханики и автоматики разра-
ботка инерциальных навигационных систем (ИНС) началась в 60-х 
годах прошлого века. В системах первого поколения МИС-45, МИС-П 
для решения алгоритмов ИНС применялись аналоговые вычисли-
тельные устройства. 
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Принцип работы преобразователя интегрирующего компенсацион-
ного иллюстрируется функциональной схемой ПИК (рисунок 2) [2], [3].

Рисунок 2. Функциональная схема ПИК
Асс — входной токовый сигнал с акселерометра

Принцип непрерывности преобразования в рассматриваемой схеме 
достигается тем, что при достижении выходным  напряжением инте-
гратора Us заданного уровня +Uc либо –Uc на вход интегратора пода-
ется одновременно с входным напряжением Uа строго нормированный 
по амплитуде (+UREF , –UREF ) и длительности (TCLK ) импульс напря-
жения противоположного знака для «сброса» интегратора.

При постоянном значении Uа частота импульсов на выходе опреде-
ляется из соотношений:

        FВЫХ = KПНЧ × Ua  ;                          KПНЧ                                           ,   

 

где KПНЧ — коэффициент преобразования ПИК; UREF ×TCLK — прецизи-
онный сброс интегратора. UREF  формируется прецизионным источником 
опорного напряжения, TCLK — частотой кварцованного генератора. 
Величина   характеризует  разрешающую способность преобразователя, 
приведенную ко входу ПИК через Rr /RIN .

 

Применительно к задаче ИНС — интегрирование случайного 
сигнала акселерометров — передаточная характеристика ПСА представ-
ляется в виде: 

                             ,

где NSr  — количество импульсов сброса интегратора на выходе ПСА 
за время измерения (tизм), Ent — целое (от entire).

Цена импульса сброса SV в размерности скорости (м/с) примени-
тельно к тракту акселерометр — ПИК определяется соотношением:

Ma × KПНЧ × SV = 1

и равняется 60×10–3 м/с. Ma  — масштаб акселерометра В/g на сопротив-
лении Ra. 

Важное свойство рассматриваемого способа преобразования заклю-
чается в том, что наименее стабильный параметр в схеме ПСА — емкость 
конденсатора интегратора не входит в расчетное соотношение KПНЧ и 
практически не влияет на точность. Точность определяется прецизион-
ностью UREF  и TCLK .  

2. Для ИНС третьего поколения И-42-1С потребовалось увеличить 
на порядок чувствительность и существенно улучшить другие характе-
ристики в сравнении с характеристиками ПИК и ПИК-5. Поэтому был 
разработан ПСА на том же принципе, что и предыдущие разработки, 
с использованием новейшей элементной базы — ПИК-6. Коэффициент 
передачи увеличился до 2000 Гц/В (174 Гц/В), погрешность коэффи-
циента передачи уменьшена до 0,05% (0,15). Требуемое увеличение 
разрешения до 5×10–3 м/с удалось достигнуть благодаря появлению 
быстродействующих цифровых элементов, коммутаторов и быстро-
действующих операционных усилителей. Это позволило уменьшить 
длительность TCLK до требуемого уровня и уменьшить ошибки инте-
гратора. Существующие на тот период элементы  обеспечивали также 
требуемые  характеристики UREF  и Rr /RIN .  

3. Для бесплатформенных систем (БИНС) — БИНС-77, БИНС-85, 
также относящихся к третьему поколению, потребовалось существенно 
увеличить разрешающую способность и точность преобразователя 
при жестких требованиях к габаритам. С этой целью был разработан 
Преобразователь многоканальный аналоговый ПМКА [2], [4], [5], 
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структура которого  принципиально отличалась от преобразователей 
ПИК. В основе оставался аналоговый интегратор с компенсирующей 
обратной связью, со значительно улучшенными характеристиками, 
а высокое разрешение обеспечивал быстродействующий 16-разрядный 
аналого-цифровой преобразователь (АЦП), измеряющий с требуемой 
периодичностью выходное напряжение интегратора. Полученный 
двоичный код скорости  формировался в цифровой части ПМКА в требу-
емый формат для передачи в вычислитель ИНС. Функциональная схема 
преобразователя ПМКА для преобразования сигналов трех акселероме-
тров приведена на рисунке 3.

Рисунок 3. Функциональная схема преобразователя ПМКА:
МПП — магистральный приемо-передатчик; СА — селектор адреса

Структурно схема состоит из двух частей — аналоговой и цифровой. 
Аналоговая содержит входные ключи (Кл. 1... Кл. 4), четыре интегра-
тора (Инт. 1… Инт. 4), коммутатор с устройством выборки-хранения 
(К+УВХ), источники эталонных напряжений (ИЭН). 

Цифровая — обеспечивает формирование необходимых для работы 
управляющих сигналов (БИС), обмен цифровой информацией с вычис-
лителем ИНС. 

Каждый из интеграторов по программе вычислителя периоди-
чески отключается от сигнала акселерометра и калибруется по вели-
чине смещения нуля и величине образцового сброса. Замещение кали-
бруемого интегратора резервным, предварительно откалиброванным, 
обеспечивает непрерывность интегрирования сигналов акселерометров.

На рисунке 4 представлено выходное напряжение интегратора, 
когда оно периодически измеряется АЦП и выполняется сброс.

Рисунок 4. Диаграмма работы интегратора при отрицательном 
входном напряжении:

Us – выходное напряжение интегратора; Uc – уровень сброса интегратора; 
– текущее значение интегратора, когда производится выборка; Ur – изменение напряжения на выходе 

интегратора при сбросе.

Приращение за период преобразования АЦП:
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или на основании теоремы о среднем интегрального исчисления:
 

ii
as IN sU K U T∆ = × × ,                                           (1)

где ( )1IN IN INK R C= ×  — коэффициент интегратора по входной цепи,

iaU — среднее значение Ua(t) на i-интервале Ts ,

Ts — период выборки Ua при преобразовании.

Результат измерения (и вычисления) величины приращения инте-
грала ∆Si, равный 

ia sU T×  зависит, кроме других причин, от KIN . Это 
самая большая ошибка измерения, т. к. изменение CIN от темпера-
туры — наибольшее. Ошибка может быть устранена или измерением KIN 
в процессе работы в режиме «Калибровка» или косвенным образом — 
измерением амплитуды сброса выходного напряжения интегратора Ur 

при Ua = 0.
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                                         или                             .              (2)

Поделив (1) на (2), при Rr /RIN = 0,5 получим:

.ii as s

r REF

U U T
U U Ts
∆ ×

=
×

Или, обозначив приращение интеграла 
iaU  на интервале Ts как

∆Si = 
iaU  × Ts и значение интеграла при прецизионном сбросе 

Sr = UREF × Ts , получим: 

is
r i

r

U
S S

U
∆

× = ∆                                                     (3)                                                      .

В (3) величина 
iSU∆  вычисляется в ВУ системы по данным изме-

рения 
iSU , 

( )1iSU
−

, Ur — при калибровке, Sr — const.

Для коэффициента передачи АЦП – KАЦП (3) перепишется в виде:

i
r i

r

N S S
N
∆

× = ∆                                                     (4)                                                          ,

где ΔNi = KАЦП × 
iSU∆  = Ni – N(i-1) ,

       Nr = KАЦП × Ur .

Формула (4) не учитывает ошибки, вызываемые дрейфом Sr  и смеще-
нием нуля интегратора от температуры. С учетом ошибок формула (4) 
перепишется:

0
i

r i
r

N S CT S S
N
∆

× × − ∆ = ∆                                           (5)                                                                                             ,

где СТ — коэффициент температурной коррекции,
ΔS0 — интеграл смещения нуля интегратора за Ts .

СТ формируется технологическими испытаниями ПМКА и далее 
хранится в ПЗУ блока. Введение в вычисления производится по резуль-
татам измерения температуры ПМКА.

2

0

sT

r r REFU K U dt= ∫ 2r r REF sU K U T= × ×
Строго говоря, для вычисления ∆Si при положительном и отри-

цательном входных сигналах +Ua и –Ua должны использоваться две 
формулы с различными величинами СТ(+) и СТ(-) и Nr(+) и Nr(-). Это 
необходимо для обеспечения высоких требований к симметрии харак-
теристики преобразователя в положительной и отрицательной областях 
входного сигнала. Основная причина несимметрии – в неравности 

отношений          и         .

Приблизительно, без учета СТ и ∆S0, из (4) получим коэффициент

    KПСА                                                                         (6)                                                                             .

Распространяя соотношение (4) на все время измерения tизм, когда 
выполняется n сбросов интегратора и m измерений АЦП, величину 
интеграла входного сигнала (В×с) – Sизм можно записать:

                                                                                                                                      (7)

Оценка разрешающей способности, полученная из (4) для конкретных 
параметров схемы ПМКА, дает следующие результаты:

При UREF = 10В; Ts = 4,8 мс; Rr = 10 кОм; CINT = 0,47 мкФ 
для 16-разрядного АЦП (15 разр.) из (6) получим:
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Коэффициент передачи канала акселерометр — ПСА для 
KАКС = 1,2 В/g, g = 9,8 м/с2.
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Отсюда разрешающая способность ПСА (вес младшего разряда 
в скорости):
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Дискретность приращения ∆Si из формулы (5):
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− −∆ = × ≅ × × × ≅ × ×
×

или                  

                        
[ ]5

МЛ.РАЗР. МЛ.РАЗР.8 2,4 10 м с .V S −∆ ≅ ×∆ = ×

Из большого объема работ по анализу погрешностей преобразо-
вателя здесь представлен только качественный анализ методической 
погрешности, возникающей из-за коммутации входов интеграторов при 
калибровке.

На рисунке 5 показаны временные диаграммы выходов интегра-
торов на пяти тактах калибровки τ1,..., τ5. 

Рисунок 5. Временные диаграммы выходов интеграторов при калибровке

 

Для наглядности длительность тактов взята равной четырем 
машинным циклам Т0. В такте τ1 калибруется канал Клб, каналы X, 
Y, Z – в рабочем режиме. В момент t1 канал X отключается от датчика 
и вместо него подключается Клб. В момент t2 отключается канал Y 
от датчика и подключается Клб, в момент t3 отключается канал Z от 
датчика и подключается Клб.

Как видно, начальное UK1 в Клб в t1, с которого начинается инте-
грирование, существенно отличается от UX1 в момент t1. То же наблюда-
ется и в моментах переключения: UK2 и UY2; UK3 и UZ3. При измерении 
приращения выходного напряжения интегратора i это не дает ошибки, 
но при непрерывном суммировании импульсов сброса U01, U02 и долей 
их ошибка имеет заметный вес. 

4. Работы по созданию БИНС четвертого поколения для военной 
авиации (ВА) — БИНС-СП-1, БИНС-СП-2 потребовали существенного 
улучшения точностных и массо-габаритных характеристик ПСА. Для 
системы БИНС-СП-1 был разработан ПСА в составе многофункцио-
нального субблока ПСД-1. Кроме ПСА в ПСД-1 преобразуются в код 
сигналы: лазерных гироскопов, датчиков угловой скорости ЛГ, датчиков 
температуры и сервисные сигналы. Здесь в ПСА впервые применен 
вместо аналогового интегратора, принимающего сигнал акселерометра, 
высокоточный АЦП с  Delta-sigma (∆∑ ) модулятором [6]. 

Выходной 24-разрядный код такого АЦП представляет, что принци-
пиально важно, среднее значение входного сигнала на интервале изме-
рения. ∆∑ АЦП содержит в своем составе контроллер, обеспечивающий 
автоматическую калибровку и хранение поправочных коэффициентов 
смещения нуля и коэффициента передачи.

Управляет работой преобразователей и выполняет обмен с вычис-
лителем ИНС контроллер ПСД-1. 

Чтение 16-разрядных кодов данных  ∆∑ АЦП сигналов акселероме-
тров по осям X, Y, Z осуществляется по двунаправленной 16-разрядной 
шине данных D0… D15 с использованием 4-разрядной адресной шины 
A3...A0, сигналов выбора режима чтения-записи R/W и строба выбора 
кристалла CS.

Данные читаются из 24-разрядного сдвигового регистра контрол-
лера ПСД-1 (РК) с двунаправленным портом обмена данными с ВИНС 
и последовательным портом ввода-вывода SDAT для обмена данными 
с ∆∑ АЦП. Регистр работает в  четырех режимах: прием последователь-
ного 16-разрядного кода данных по линии SDAT, выдача 16-разрядного 
кода данных на  шину D0…D15, прием 24-разрядных кодов УС1-АЦП, 
УС2-АЦП и передача УС1-АЦП, УС2- АЦП по линии SDAT. 
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Временные диаграммы цикла чтения представлены на рисунке 6.

Рисунок 6. Временные диаграммы цикла чтения 

Цикл чтения состоит из последовательных операций: запуск цикла 
чтения, передача кода из регистра данных ∆∑ АЦП по оси X (AX ) в РК, 
чтение кода из РК по шине D0-D15, передача кода из регистра данных ∆∑ 
АЦП по оси Y (AY ) в РК, чтение кода  из регистра данных RG5 по шине 
D0-D15, передача кода из регистра данных ∆∑ АЦП по оси Z (AZ ) в РК, 
чтение кода  из РК по шине D0-D15.

Запускается цикл чтения подачей в ∆∑ АЦП из контроллера ПСД-1 
сигнала  А0 = 1 при одновременном выполнении условий: 

— сигнал INT0 — активный (высокий уровень);
— команда FL1 — активная (низкий уровень);
— сигнал DR — активный (низкий уровень).
Переключение сигнала А0 синхронизируется положительными 

фронтами тактовых импульсов 1М25. Через 400 нс после переключения 
А0 по отрицательному фронту 1М25 КПСД1 выставляет сигнал RFX. 
Активный уровень – низкий.

После появления сигнала RFX, через время – не более 400 нс, 
на линии SDAT выставляется старший разряд кода AX . 

Вторая операция цикла чтения данных сигналов акселероме-
тров — передача кодов AX из регистра ∆∑ АЦП в РК — начинается 
с выдачи из контроллера ПСД-1 последовательного тактового сигнала 
SCLK. Формируется SCLK из тактовых импульсов 1М25 со сдвигом 
на 3/8 периода (300 нс). Передний фронт первого импульса SCLK  должен 
быть  положительным и сдвинутым относительно переднего фронта RFX 
на 700 нс. По этому фронту передается старший разряд в РК. По первому 
отрицательному фронту SCLK в регистре ∆∑ АЦП выставляется второй 
разряд и по положительному фронту второго — передается в РК. За 16 
импульсов SCLK в РК записывается 16-разрядный код AX . После окон-
чания 16-го импульса SCLK контроллер ПСД-1 снимает сигнал RFX по 
отрицательному фронту тактовых импульсов 1М25 и выставляет FL2 — 
готовность данных. Чтение 16-разрядного кода данных  по шине D0…
D15 выполняется по стробу чтения, который формируется в дешифра-
торе контроллера ПСД-1 по коду на шине адреса. После чтения данных 
по отрицательному фронту тактовых импульсов 1М25 снимается FL2 и 
одновременно выставляется сигнал RFY. После появления сигнала RFY 
через время – не более 400 нс, на линии SDAT выставляется старший 
разряд кода AY . Последующие действия те же, что и при передаче кода 
AX в RG5. По окончании передачи 16-го импульса SCLK контроллер 
ПСД-1 снимает сигнал RFY по отрицательному фронту тактовых 
импульсов 1М25 и выставляет FL2. Чтение кода AY выполняется по 
стробу чтения соответственно адресу.

После чтения снимается FL2 и одновременно выставляется сигнал 
RFZ.

Последующие действия по передаче кода AZ в РК те же, что и 
при передаче кодов AX и AY. Чтение кода AZ выполняется по стробу 
чтения соответственно адресу.

5. Для систем БИНС-СП-2, БИНС-2015 разработаны преобразова-
тели сигналов акселерометров ПСА-1 и ПСА-2 с более, чем на порядок, 
увеличенным разрешением, меньшим температурным дрейфом 
смещения нуля и значительно меньшими габаритами в сравнении 
с предыдущими ПСА.

Структурная схема ПСА-2 приведена на рисунке 7. Сигналы акселе-
рометров в виде постоянного тока подаются на соответствующие нагрузки 
RC-X, RC-Y, RC-Z. Прецизионные сопротивления резисторов R 
обеспечивают требуемую точность преобразования тока в напряжение, а 
их величины определяют масштабы исходных сигналов — В/g. Сигналы 
в форме напряжения изменяются от минус 10В до +10В. 
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Для устранения влияния входного сопротивления последующих 
цепей на прецизионную нагрузку акселерометров, применены буферные 
усилители: БУ-X,  БУ-Y,  БУ-Z. 

В качестве АЦП в ПСА-2 применен современный ∆∑ АЦП, во много 
раз превосходящий по характеристикам предыдущие [7], [8], а также 
современные высокоточные аналоговые элементы [9], [10]. 

Рисунок 7. Структурная схема ПСА-2
RTD — сопротивления нагрузок термодатчиков акселерометров и преобразователя ПСА; 

ИВН — источник вторичного напряжения; ГОЧ — генератор опорных частот

 

Указанный АЦП имеет важную функцию — настройка внутреннего 
цифрового фильтра для наилучшего подавления шумов во входном 
сигнале — что дает возможность значительно улучшить дрейфовые 
характеристики смещения нуля ПСА. Кроме этого, он может прини-
мать синфазные сигналы разных знаков, что существенно упрощает 
согласование выхода акселерометра с входом АЦП. В этом случае отпа-
дает необходимость  в усилителях согласования с большим количеством 
прецизионных резисторов.

Согласование диапазона минус 10В до +10В на нагрузке акселеро-
метров с диапазоном ±1,25В на входах АЦП-X, АЦП-Y, АЦП-Z обеспе-
чивается делением сигнала прецизионными резисторами нагрузки. 

Входные сигналы АЦП пропускаются через фильтры для исклю-
чения вредного влияния шумов на точность преобразования. Из-за недо-
статочно большого входного сопротивления АЦП введены буферные 
усилители после фильтра (Ф+БУ-X, Ф+БУ-Y, Ф+БУ-Z). 

Входные сигналы АЦП преобразуются в 24-разрядные двоичные 
коды (выходные данные — DATA) относительно опорного напря-
жения UREF , которые формируется в источнике вторичных напряжений 
ИВН. Выходные данные АЦП – DATA читаются контроллером КПСА 
по последовательному порту DOut с помощью синхроимпульсов SClk. 

Для программирования требуемых режимов работы АЦП контрол-
лером КПСА используется последовательный порт DIn. Встроенные 
регистры АЦП хранят настройки: коэффициент усиления внутреннего 
усилителя, частота преобразования (выдачи данных), корректирующий 
код смещения нуля. Обмен по последовательным портам сопровожда-
ется командами – выборка устройства CS и готовность данных DRD. 
Синхронизируется  работа каналов X, Y, Z и TD подачей команды 
SYNC-A, SYNC-T.

Сигналы датчиков температуры акселерометров и ПСА в виде 
постоянного тока поступают на прецизионные резисторы RTD и далее 
в форме однополярных напряжений – на несимметричные входы 
АЦП-ТD. Преобразованные сигналы в формате 16-разрядных двоичных 
кодов считываются КПСА через порт DOutT.   

В КПСА все коды данных формируются для передачи по внешнему 
интерфейсу в соответствии с протоколом обмена по RS-422 с ВИНС. 
Сигналы в линии связи интерфейса передаются через оконечный 
элемент  RS-422 [11]. Сетка необходимых частот формируется в КПСА 
из опорной частоты fCLK  кварцевого генератора ГОЧ.

Программирование КПСА выполняется через порт JTAG (TCK, 
TDO, TMS,TDI).
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Функциональное назначение цепей обмена информацией КПСА 
приведено в таблице.

Таблица. Функциональное назначение цепей обмена информацией КПСА

№№
п/п

Обозначение 
цепи

Функциональное назначение цепи
(вход/выход относительно КПСА)

1 SYNC-A Выход сигнала синхронизации преобразователей 
акселерометров

2 SClk Выход тактовых импульсов для обмена информацией 
по последовательным портам DIn, DInT, DOutX, DOutY, 
DOutZ, DOutT

3 DRD-A Вход сигнала готовности данных преобразователей 
акселерометров

4 DIn Последовательные порты для параллельной записи 
в преобразователи акселерометров

5 DOutX
DOutY
DOutZ

Последовательные порты для приема 24-разрядных данных 
каналов преобразователей акселерометров X, Y, Z

6 SYNC-T Выход сигнала синхронизации преобразователя 
термодатчиков

7 CST Выход строба выбора кристалла преобразователя 
термодатчиков

8 DRD-T Вход сигнала готовности данных преобразователя 
термодатчиков

9 DInT Последовательный порт для записи в преобразователь 
термодатчиков

10 DOutT Последовательный порт для приема 24-разрядных данных 
преобразователя термодатчиков

11 Res Вход начальной установки (сброс)

12 Data Последовательный порт передачи кодов данных 
в  ВИНС-2015 после формирования дифференциального 
сигнала в ПСА-2

13 CLK Синхроимпульсы для передачи кодов данных в ВИНС-2015 
после  формирования дифференциального сигнала в ПСА-2

14 Int Сигнал обновления данных для передачи в ВИНС-2015

Настройка преобразователей сигналов акселерометров 
и термодатчиков 
Настройка выполняется один раз после прохождения команды Res 

записью  контроллером в преобразователи по последовательным портам 
DIA информации о настраиваемых характеристиках. После прохож-
дения команды Res в регистре коррекции смещения нуля устанавлива-
ется  код 000000h,  в регистре коррекции коэффициента — код 400000h 
(коэффициент равен 1.0).

Регистр CONFIGO  [01h]

7 6 5 4 3 2 1 0

SYNC 1 DR2 DR1 DR0 PHASE FILTR1 FILTR0

0 1 0 1 0 1 1 0

                                                                                                               Sinc + LPF  Filter

Вторая посылка (1DRD-T) — запись в Rg STATUS 00h: калибровка 
преобразователя ТД разрешена.

Третья посылка (2DRD-Т) — установка режима — «буфер включен» 
в канале ТД.

 

 
 

DIА 01010110 01000001 00000000 
1-й ком. 

байт 
2-й ком. 

байт 
CONFIGO 

регистр 

DRD-A 

  
 

DIТ 00000010 01010000 00000000 
1-й ком. 

байт 
2-й ком. 

байт 
Rg STATUS 

DRD-Т 

 

DIT 00000100 01010000 00000000 

DRD-Т 
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Четвертая  посылка (3DRD-Т) — установка частоты преобразования 
сигналов ТД.

Пятая посылка (4DRD-Т) — подача сигнала SYNC-Т.  
Шестая посылка (2DRD-А) — подача сигнала SYNC-А. 
 
На этом заканчивается настройка и синхронизация преобразова-

телей сигналов акселерометров.
Чтение данных  выполняется непрерывно по сигналу DRD-A после 

подачи SYNC-А (рисунок 8). 

Рисунок 8. Временная диаграмма записи и чтения

Далее приведен протокол информационного обмена между вычис-
лителем инерциальной навигационной системы ВИНС-2015 (в даль-
нейшем тексте — ВИНС) и  преобразователем сигналов акселерометров 
ПСА-2 системы БИНС-2015.

Структурная схема обмена информацией приведена на рисунке 9. 

Рисунок 9. Структурная схема обмена между ВИНС и ПСА-2

Обмен информацией между ВИНС и ПСА-2 заключается в передаче 
из ПСА по дифференциальным линиям связи (линии A и B) следующих  
сигналов:

— сигнал обновления данных INT; 
— данные DATA;
— синхроимпульсы CLK.
Линии А прямые, линии B — инверсные по отношению к фазе 

сигналов на входах драйверов ПСА-2.

Общая циклограмма передачи данных из ПСА-2 в ВИНС приведена 
на рисунке 10. На диаграмме показаны сигналы на прямых линиях A.

Рисунок 10. Циклограмма передачи данных из ПСА-2 в ВИНС

Процесс обновления информации инициируется отрицательным 
фронтом сигнала INT-A (прерывание для процессора ВИНС). При 
приходе отрицательного фронта начинается подготовка информации, 
накопленной за предыдущий такт, к передаче. Передача   завершается 
за время tτ (tτ не менее 74 мкс), в этот момент заканчивается пере-
дача последнего слова из ПСА-2 и формируется положительный фронт 
сигнала INT-A. В каждом сеансе обмена данными передаются 4 слова.

 
 

DIТ 10000010 01010011 00000000 
1-й ком. 

байт 
2-й ком. 

байт 
Rg DRATE 

DRD-Т 
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Детальные (для двух первых слов) временные диаграммы передачи 
данных приведены на рисунке 11.

Рисунок 11. Детальные временные диаграммы передачи данных

Передача начинается с младшего бита слова с младшим адресом. 
Синхронизация передачи данных осуществляется импульсами CLK, 
которые формируются только на время передачи данных. Изменения 
сигналов INT и DATA происходят в ПСА-2 синхронно с отрицатель-
ными фронтами CLK-A. Передача слов отделяется паузой длительно-
стью 4 периода CLK.

В КПСА все коды данных формируются для передачи по внешнему 
интерфейсу в соответствии с протоколом обмена по RS-422 с ВИНС. 
Сигналы в линии связи интерфейса передаются через оконечный 
элемент  RS-422. 

Преобразователи сигналов акселерометров (ПСА) на всех рассмо-
тренных этапах создания ИНС были разработаны и освоены в произ-
водстве с характеристиками, удовлетворяющими требования систем. 

Опыт разработки и применения ПСА позволяет сделать вывод 
о перспективности применения Δ∑ АЦП в будущем. При этом должно 
быть уделено особое внимание защите Δ∑ АЦП от различного вида 
помех.
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