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Рассматриваются и обсуждаются задачи оценки показателей надежности аппара-
туры космических и атмосферных беспилотных летательных аппаратов и возникающие 
в связи с их решением проблемы, а также методики оценки характеристик систем управ-
ления и их оптимизации с использованием стохастических моделей параметров системы, 
ее элементов и внешних воздействий.

Ключевые слова: беспилотный летательный аппарат, система управления, 
надежность.

Характеристики надежности и живучести являются одними 
из основных характеристик беспилотных летательных аппаратов (БПЛА) 
и, следовательно, их бортовых систем управления (БСУ). Это в полной 
мере относится как к долгоживущим беспилотным космическим аппа-
ратам (КА), возможность обслуживания которых в процессе эксплуа-
тации отсутствует, так и к атмосферным БПЛА, время функциониро-
вания которых не превышает нескольких часов, но риски, связанные 
с их отказами весьма велики. В связи с этим значение обеспечения 
надежности и живучести БПЛА и их БСУ, одной из составляющих кото-
рого является достоверная оценка их показателей надежности в целом, 
а также показателей надежности их составных частей, трудно переоце-
нить. В данной статье дается обзор проблем оценивания надежности 
аппаратуры БСУ и путей их решения, реализуемых на практике.

Основой обеспечения надежности практически любого изделия 
является использование в его составе надежных элементов. В случае БСУ 
это, прежде всего, используемые электрорадиоизделия (ЭРИ). Оценку 
влияния улучшения показателей надежности ЭРИ на показатели надеж-
ности изделий в целом можно сделать следующим образом. В доста-
точно общем случае изделие можно представить в виде совокупности m 
блоков, каждый из которых имеет ni-1 (i = 1,…, m) резервных каналов 
(граней). Предполагая, например, что используется нагруженное резер-
вирование, вероятность отказа изделия можно записать в виде:

                                                                                               (1)

где T — время функционирования изделия, λi — суммарная интенсив-
ность отказов одного канала i-ого блока.

Учитывая, что, как правило, λiT << 1, (1) приближенно можно пере-
писать в виде:

                                                                                            (2)

Предположим, что существует некоторый уровень показателей 
надежности используемых ЭРИ, характеризующийся коэффициентом γ, 
причем λi можно заменить на λiγ и переписать (2) в виде:

                                                                                                 (3)
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Если степени резервирования блоков совпадают (ni ≡ n), то

                                                                                           (4)

где Q0 — вероятность отказа изделия при исходном уровне надежности 
(γ = 1).

Выражение (4) иллюстрирует тот факт, что в наибольшей степени 
влияние уровня надежности ЭРИ проявляется в изделиях, использу-
ющих высокую степень резервирования. Например, в БСУ КА, для 
которых характерна степень резервирования не менее 2…3, выигрыш 
в уровне надежности ЭРИ на 20% (γ = 0,8) приводит к снижению веро-
ятности отказа изделия в 1,5…2 раза.

Следует отметить, что отечественная электронная компонентная 
база в настоящее время еще уступает импортной, а проводимое импор-
тозамещение неизбежно сталкивается с проблемой отработки техно-
логий производства ЭРИ, т. е. в конечном счете продолжительностью 
их серийного производства. Не случайно в моделях надежности ЭРИ 
вводится коэффициент, связанный с длительностью серийного произ-
водства изделия, который при производстве изделия в течение первых 
одного года — двух лет повышает его прогнозируемую интенсивность 
отказов обычно в 2 раза. Кроме того, понятно, что необходимо экспери-
ментальное подтверждение характеристик надежности новых изделий. 
Все эти проблемы, естественно, могут эффективно решаться лишь 
в масштабе отрасли, а не отдельных предприятий.

Рассматривая проблемы оценки показателей надежности ЭРИ, 
следует подчеркнуть значение для решения данной задачи обширной 
статистики исправного функционирования ЭРИ в составе ряда БПЛА. 
Возможности, предоставляемые этими данными, рассмотрены в [1, 2]. 
Они заключаются в следующем.

Пусть в процессе испытаний или эксплуатации аппаратуры в течение 
промежутков времени ti (i = 1,…, n) не зарегистрировано отказов соот-
ветственно mi j (j = 1,…, M) некоторых ЭРИ. Вероятность события, 
заключающегося в исправности всей совокупности ЭРИ в процессе 
эксплуатации, можно записать в виде:

                                                                                            (5)

где n — число рассматриваемых изделий, M — число рассматриваемых 
типов ЭРИ, ti — время эксплуатации i-ого изделия, mi j — число ЭРИ 
j-ого типа в i-ом изделии, λj — интенсивность отказов ЭРИ j-ого типа.

Среднюю интенсивность отказов λ  и суммарную наработку всех 
ЭРИ TΣ можно получить, представив показатель экспоненты в (5) в виде:

                                                                                                   (6)

Принимая, что PΣ = 1 − β, где β — доверительная вероятность, оценку 
значения средней интенсивности отказов из (6) можно записать в виде:

                                                                                                   (7)

Такая усредненная по изделиям и типам ЭРИ оценка интенсивности 
отказов может в ряде случаев использоваться при оценках показателей 
надежности аппаратуры. В общем случае должны учитываться отличия 
так называемых базовых интенсивностей отказов λ0j разных типов ЭРИ 
и их условия эксплуатации в разных изделиях. При этом для ЭРИ j-ого 
типа можно записать:

                                                                                           (8)

где fj (vji ) — известные для каждого типа ЭРИ функции, описывающие 
модели зависимости интенсивности отказов от условий эксплуатации, 
определяемых векторами vji.

В этом случае оценка базовой интенсивности отказов ЭРИ j-ого 
типа будет иметь вид:

                                                                                                 (9)
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При оценке ресурса изделия ситуация существенно отличается 
от случая оценки показателей безотказности. Это связано с тем, что 
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параметров изделия. Для этого проводятся измерения начальных 
значений технических параметров изделий и определяются значения их 
математического ожидания и дисперсии. Затем проводятся ускоренные 
испытания изделий, целью которых является определение средней 
скорости изменения технических параметров изделий во времени. 
Понятно, что указанные операции достаточно трудоемки, но они 
в итоге позволяют расчетным путем определить значения математи-
ческого ожидания и дисперсии наработки изделий до отказа, а также 
предельной наработки изделий в составе аппаратуры.

Иной подход к оценке ресурса, позволяющий получить резуль-
таты без описанных выше трудоемких и длительных операций, может 
использоваться в случае, когда имеется обширная статистика и экспери-
ментально достигнутые наработки аппаратуры достаточно велики. При 
этом постановку задачи можно сформулировать следующим образом. 
Проведено n экспериментов с образцами изделия, в которых установ-
лена их работоспособность до моментов времени ui . Предположим, 
что ресурс изделия представляет собой гауссову случайную величину, 
оценка математического ожидания которой равна xm̂ , а диспер-
сии xD̂ . По указанным результатам экспериментов требуется опреде-
лить, превышает ли ресурс изделия заданное значение z с заданной 
вероятностью α*, причем при условии, что этому выводу можно дове-
рять с вероятностью не ниже заданной вероятности β*.

Оценку вероятности α, очевидно, можно записать следующим 
образом:

                                                                                                 (10)

где ( )
2 /21

2
e d

θ
−τ

−∞

Φ θ = τ
π ∫ — интегральная функция нормального рас- 

пределения.
Рассмотрим сначала ситуацию, когда значение порога ui опреде-

ляется точно. Оценку вероятности его превышения аналогично (10) 
можно записать в виде:

                                                                                                (11)

Если проведено n экспериментов, завершившихся положительным 
результатом, то оценка вероятности такого исхода будет равна:

                                                                                          (12)

Понятно, что при достаточно высоком значении оценки математи-
ческого ожидания характеристики изделия по сравнению с порогом z 
и сравнительно небольшом значении оценки ее дисперсии оценка 
вероятности α будет благоприятна, причем, чем менее вероятным будет 
произошедшее событие, заключающееся в n-кратном превышении 
«порогов» характеристикой изделия, тем с большей уверенностью 
можно говорить, что это не случайно реализованное маловероятное 
событие, а событие, обусловленное тем, что значение математического 
ожидания характеристики изделия достаточно высоко, а ее дисперсия 
сравнительно невелика. В качестве меры доверия к оценке вероятности 
α целесообразно принять величину:

                                                                                               (13)

Таким образом, задача сводится к определению вероятности 

( )ˆˆ , ;x xm D zβ , удовлетворяющей условию ( ) *ˆˆ ˆ , ;x xm D zα ≥ α . При росте 

значения ( )ˆˆ ˆ , ;x xm D zα  будут расти и значения μi в (12), а значения β 
(13) будут падать, т. е. при оценке степени доверия снизу формулировка 
задачи будет иметь вид:

                                                                                          (14)

Обеспечение надежности изделия в целом (в данном случае БСУ) 
связано в значительном числе случаев с резервированием. Это, прежде 
всего, относится к БСУ КА. В случае атмосферных БПЛА резервиро-
вание может быть и нецелесообразным. Это показывает следующая 
оценка. В соответствии с (2) вероятность отказа некоторого блока при 
отсутствии резервирования приближенно равна λT. Время функциони-
рования атмосферных БПЛА, по крайней мере, на 4 порядка меньше 
времени функционирования аппаратуры в составе КА. Например, 
в случае КА при λ ≈ 10-6  час-1 и T ≈ 105  час в случае трехкратного резервиро-
вания вероятность отказа блока составит 0,001, а в случае атмосферного 
БПЛА даже при T ≈ 10 час без резервирования вероятность отказа блока 
составит 0,00001. Конечно, это качественная оценка, не учитывающая,
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например, отличий в условиях функционирования аппаратуры, но она 
наглядно показывает влияние фактора времени функционирования.

Понятно, что резервирование связано с ростом массы и энергопо-
требления аппаратуры и ограничивается этими факторами. При проек-
тировании БСУ в ряде случаев целесообразно решать задачу обеспечения 
минимальной вероятности отказа системы при ограничении ее массы 
и энергопотребления. На практике, естественно, это весьма сложная и 
не формализуемая задача, так как варианты технического облика БСУ 
ограничены еще целым рядом условий: выполняемыми функциями, 
конструктивными ограничениями, унификацией аппаратуры, реальным 
рынком приборов и т. д.

Простейший пример, иллюстрирующий подход к оптимизации пока-
зателей надежности системы, заключается в следующем. Пусть система, 
как и выше, состоит из m блоков, каждый из которых имеет ni – 1 
резервных каналов. Резервирование нагруженное. Вероятность отказа 
такой системы приближенно будет определяться выражением (2). При 
этом необходимо иметь в виду и определенные ограничения. Во-первых, 
значение суммы

                                                                                              (15)

можно считать постоянным, так как оно определяется функциями 
изделия и режимами, в которых оно работает. Во-вторых, ограничение, 
накладываемое на массу изделия, приводит к ограничению числа 
резервных элементов, а это ограничение, в свою очередь, к условию 
вида:

                                                                                             (16)

Максимальная надежность изделия ответствует минимуму вели-
чины (2) при выполнении условий (15) и (16). Если, например, степени 
резервирования элементов совпадают (ni ≡ n), решение данной задачи 
имеет вид:

                                             ,                                            (17)

Следует отметить, что, полученное равномерное распределение 
интенсивностей отказов по элементам изделия (17) далеко не всегда 
целесообразно и возможно, так как, как отмечалось выше, необходим 
учет еще целого ряда условий, и поиск рациональных вариантов распре-
деления функций между элементами становится неформальной задачей, 

требующей сравнения ряда вариантов, при решении которой опреде-
ленными ориентирами будут приведенные выражения.

Требования, предъявляемые к основным характеристикам БСУ, 
представляют собой, по существу, ограничения их значений, причем 
указанные характеристики взаимосвязаны. В этих условиях проекти-
рование может рассматриваться как классическая задача многокри-
териальной оптимизации в следующей постановке. Рассматривается 
векторная оценка альтернативы X

                                                                                          (18)

представляющая собой векторную функцию, компонентами которой 
являются частные критерии. Существование идеального решения, т. е. 
вектора X*, для которого достигаются минимумы всех компонент оценки 
альтернативы, естественно, маловероятно. Поэтому методы решения 
задачи сводятся к поиску некоторого в том или ином смысле компро-
миссного значения вектора X.

К методам решения многокритериальных задач оптимизации отно-
сятся интерактивные методы (методы иерархии, эффективных множеств) 
и методы, основанные на сведении многокритериальных задач к одно-
критериальным (методы уступок, главного критерия, целевого програм-
мирования, свертки) [4]. Многие из перечисленных методов фактически 
и используются на практике. Например, это методы главного критерия, 
гарантированного результата и методы уступок. Достаточно широко 
используются и экспертные оценки.

Формальная постановка задачи проектирования сводится к выбору 
технического решения, обеспечивающего выполнение условий:

                                                                                              (19)

где gi , gi
* — некоторые характеристики системы (например, вероятность 

отказа системы за заданное время, среднеквадратическое значение 
ошибки ориентации и т. п.) и их допустимые максимальные значения, 
μ — вектор параметров, значения которых могут варьироваться с целью 
выбора рационального технического решения.

Однако, естественно, смещение внутрь допустимой области относи-
тельно границ, заданных техническим заданием, предпочтительно, так 
как, с одной стороны, позволяет улучшить характеристики системы, 
а с другой — создает некоторый запас, который, как хорошо известно 
из опыта, может быть быстро «съеден» при практической реализации 
БСУ. С учетом этого представляются наиболее целесообразными два 
подхода [5]. 
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Первым является оптимизация одной из характеристик при ограниче-
ниях, налагаемых на другие. В ряде случаев в качестве оптимизируемой 
характеристики целесообразно выбирать вероятность безотказного 
функционирования БСУ. При втором подходе решается задача макси-
мизации некоторой функции, определяющей «запас» по рассматрива-
емым характеристикам.

Удобно использовать безразмерные нормированные характеристики 
системы, равные

                                                                                             (20)

Величина Gi (μ) определяет имеющийся запас по i-ой характери-
стике системы — чем меньше Gi (μ), тем этот запас больше, что является 
положительным результатом проектирования.

При выборе определенного вектора параметров μ функции gi (μ) 
и Gi (μ), как правило, не принимают определенных значений, а явля-
ются некоторыми случайными величинами, которые можно считать 
гауссовыми. Оценка среднего по характеристикам системы реализуе-
мого при выбранных параметрах запаса составляет:

                                                                                         (21)

Наряду с функцией (21) может также рассматриваться функция, 
равная

                                                                                               (22)

и представляющая собой некоторую взвешенную сумму запасов с весо-
выми коэффициентами βi , выбираемыми разработчиками.

На практике при проверке и обосновании выполнения соотношений 
(19) используются два подхода. При первом рассматриваются факти-
чески средние реализуемые значения характеристик, при втором — 
некоторые максимальные значения, например, значения, превыша-
ющие средние на 3 среднеквадратических отклонения. В обоих случаях 
предельное значение в правой части неравенства считается постоянным. 
Таким подходам, однако, присущи недостатки. При первом может 
быть велика вероятность превышения характеристикой предельного 
значения, при втором возникает существенное ограничение имеющихся 
возможностей. Кроме того, необходимо иметь в виду, что фиксиро-
ванные заданные ограничения характеристик далеко не всегда отра-
жают реальную ситуацию с решением системой поставленной задачи, 

так как некоторое увеличение предельного заданного значения харак-
теристики часто возможно, а некоторое уменьшение — желательно. 
Эти соображения позволяют сделать вывод о целесообразности использо-
вания стохастических моделей параметров самой системы, ее элементов 
и внешних воздействий, что позволяет получить более полное представ-
ление о имеющей место ситуации с выполнением требований к системе 
и возникающих рисках.

Стохастические модели критериев оптимизации БСУ были пред-
ложены в статье [5]. Подход, основанный на стохастических моделях, 
использовался в [6] для оценки рисков, связанных с проведением разра-
боток сложных перспективных систем.

В общем случае условие выполнения системой своих функций при 
стохастических моделях ее параметров и параметров внешних воздей-
ствий можно записать в виде:

                                                                                          (23)

где G  — вероятность выполнения системой своих функций, G * — мини-

мальное допустимое значение этой вероятности, ( ) ( )
( )

g w d
Ω

= ∫
X

X
U

U X X
  
— 

вероятность выполнения системой своих функций при определенном 
значении компонент вектора параметров U, определяющего область 
значений характеристик системы ΩX(U), в которой функции системы 
выполняются, wU(U) — плотность распределения вероятностей век- 

тора U, X — вектор характеристик системы, ( ) ( ) ( )∫= VVVXX VXVX dwww |  — 

плотность распределения вероятностей вектора X, wXV(X|V) — условная 
плотность распределения вероятностей вектора X, зависящая от вектора 
V, компонентами которого являются параметры системы, ее элементов 
и внешних воздействий.

При выполнении конкретных ОКР по созданию систем управления 
БПЛА область ΩX, в которой утверждение о выполнении системой управ-
ления своих функций можно считать достоверным, известна достаточно 
хорошо. Она определяется требованиями, приведенными в техническом 
задании, и используется в методиках проверок, изложенных в техниче-
ских условиях. Однако безусловное утверждение, что  XX Ω∈ , строго 
говоря, не корректно, так как с учетом статистического характера пара-
метров внешних воздействий, БСУ и ее элементов, как правило, суще-
ствует некоторая вероятность того, что XX Ω∉ . Это обуславливает целе-
сообразность оценки вероятности G, с которой выполняется условие  

XX Ω∈ , а также предъявления требования к минимальному значению 
этой вероятности. 
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При этом условие выполнения БСУ своих функций записывается 
в виде:

                                                                                            (24)

Данное условие может использоваться при рассмотрении поста-
новки задачи оптимизации БСУ и выборе критериев оптимизации. 
Аналогичный подход применим и при оценке характеристик БСУ и ее 
элементов, необходимой на разных стадиях разработки и, прежде всего, 
показателей надежности, которые являются важнейшими характеристи-
ками рассматриваемых систем и для которых рассматриваемые модели 
наиболее характерны.

При оптимизации систем управления необходимо учитывать 
связи между характеристиками системы и ее элементами. На предва-
рительной стадии проектирования такой учет может быть реализован 
с использованием математических моделей данных связей, что позво-
ляет выбрать диапазоны характеристик, в которых затем производится 
выбор конкретных наборов характеристик конкретных приборов.

Возвращаясь к выражениям (21) и (22), следует отметить, что вели-
чины Q(μ) и Qβ(μ), определяющие степень «добротности» выбранного 
технического решения, в сделанных выше предположениях также будут 
гауссовыми. Критерий оптимальности БСУ с учетом стохастического 
характера Q(μ) (Qβ(μ)) может быть сформулирован как

                                                                                          (25)

В (25) может входить как величина Q(μ), так и Qβ(μ), а Q * представ-
ляет некоторый желаемый уровень запаса по характеристикам.

Сравнение вариантов параметров может быть проиллюстрировано 
рис. 1, на котором качественно представлен возможный вид двух распре-
делений величины Q(μ). Хотя среднее значение Q(μ1) меньше среднего 
значения Q(μ2), дисперсия Q(μ1) существенно больше дисперсии Q(μ2), 
что делает в ряде случаев предпочтительным выбор варианта с μ = μ2. 
Таким образом, условие предпочтительности может быть сформулиро-
вано следующим образом: вероятность превышения значения Q* (выби-
рается большее значение Q*), при котором плотности распределения 
вероятностей равны, меньше у предпочтительного варианта, т. е.

                                                                                                 (26)

Рис. 1. Возможный вид двух распределений величины Q(μ) 
при некоторых значениях вектора параметров μ1 и μ2

При этом можно утверждать, что значение критерия не превышает 

величину Q* с вероятностью ( ){ }*
21 .P Q Q− ≥μ

Данный критерий определяет соответствующий алгоритм выбора 
рациональных технических решений при формировании системы. 
Значения функций Gi (μ), как правило, оказываются связанными, т. е. 
выбор варианта построения системы и соответствующего вектора пара-
метров μ влияют в общем случае на все рассматриваемые характери-
стики системы.

В общем случае оценка показателей надежности БСУ представляет 
собой весьма сложную задачу [7, 8], причем одним из обстоятельств, 
усложняющим данную оценку, является необходимость учета влияния 
реализованных в БСУ программно-алгоритмических и аппаратных 
средств идентификации отказов и перехода к резервным схемам функ-
ционирования аппаратуры [8].

Эффективное решение задачи идентификации отказов имеет 
большое значение при проектировании сложных долгоживущих резер-
вированных систем, типичными представителями которых являются 
системы БСУ КА. Под эффективностью в данном случае понимается 
обеспечение близкой к единице вероятности правильной идентифи-
кации отказа и близкой к нулю вероятности ложной идентификации 
отказа при минимальности тех или иных затрат, под которыми можно, 
например, иметь в виду введение в систему дополнительной аппаратуры 
или затраты времени на принятие решения об идентификации отказа.
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В БСУ задача идентификации отказа может решаться, например, 
с использованием следующих средств и методов:

• штатных измерительных средств без введения каких-либо 
дополнительных тестовых сигналов управления и с введением 
последних;

• дополнительных датчиков, представляющих собой диагности-
ческие элементы, идентифицирующие определенные группы 
отказов тех или иных составных частей;

• внешнетраекторных измерений без введения и с введением 
тестовых сигналов управления.

Первый вариант решения задачи идентификации отказа пред-
ставляется наиболее перспективным, так как при его использовании 
не применяется дополнительная аппаратура, увеличивающая, пусть 
и незначительно, массу и энергопотребление, а также сама характеризу-
ющаяся некоторой вероятностью отказов, и не требуется использовать 
внешние средства наблюдения.

Общий подход к идентификации отказа резервированной динамиче-
ской системы с использованием лишь штатных измерительных средств, 
входящих в ее состав, может быть рассмотрен на примере линейной 
стационарной системы, описываемой уравнением:

                                                                                             (27)

где X(k) — вектор состояния системы, U(k) — управляющее воздействие, 
ξ(k) — действующее на систему возмущение, с каналом измерений вида:

                                                                                                   (28)

где η(k) — вектор ошибок измерения.
Предполагается, что векторы ξ(k) и η(k) представляют собой гаус-

совы процессы с нулевыми средними и ковариационными матрицами 
R ξ и R η соответственно.

Для оценивания вектора состояния используется калмановский 
подход. При этом оценка вектора состояния формируется в виде [10, 11]:

                                                                                                (29)

где G(k) представляет собой матрицу коэффициентов усиления, форми-
руемую с использованием соотношений:

                                                                                               (30)

                                                                                  
                                                                                           
                                                                                             (30)

в которых Г(k) и P(k) представляют собой ковариационные матрицы 
ошибок оценивания и прогноза соответственно.

Предполагается, что отказ в канале измерения приводит к доста-
точно большому отличию вектора измерений и его прогноза, т. е. 
в качестве критерия отказа может быть принято условие:

                                                                                              (31)

где γ — некоторый заданный порог.
В частных случаях идентификация отказа может осуществляться 

по величине тех или иных сигналов или их производных. Следует также 
иметь в виду, что в случае резервированной системы вектору измерений 
присуща избыточность. Это, с одной стороны, позволяет уменьшить 
ошибки оценивания вектора состояния, а с другой — предоставляет 
возможность идентифицировать отказ, сопоставляя результаты изме-
рений в каналах («голосование»).

Понятно, что аналитические оценки характеристик надежности 
и живучести сложных систем, учитывающие все влияющие факторы, 
практически не возможны. Например, даже в случае устройства, имею-
щего всего два канала — основной и резервный, — с учетом ненагружен-
ного резерва второго канала и отказов канала в ненагруженном состо-
янии, а также возможности возникновения ложной диагностики отказа 
и пропуска реально возникшего отказа вероятность отказа рассматрива-
емого устройства за время T будет описываться достаточно громоздким 
выражением [7]:

                                                                                                (32)

где λ, λ 0 — интенсивности отказа каналов в нагруженном и ненагру-
женном состоянии, γ — интенсивность ложной идентификации отказа, 
μ — интенсивность отказов элемента, идентифицирующего отказ 
устройства, D — вероятность пропуска отказа.
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Поэтому при проектировании целесообразно наряду с математи-
ческими моделями, используемыми для оценки точностных, динами-
ческих и других характеристик БСУ, создавать и применять имитаци-
онные математические модели потоков отказов в системе, наиболее 
полно учитывающие все факторы, влияющие на ее надежность.

Анализируя пути повышения живучести БСУ, следует иметь в виду 
типовой состав того или иного контура управления, включающий изме-
рительные устройства, вычислительные средства, формирующие оценки 
и прогноз вектора состояния и на базе его управляющие сигналы, 
и органы управления. Живучесть такого контура может быть повышена 
за счет перераспределения функций между теми или иными приборами, 
достаточно точного прогноза вектора состояния и обеспечения в случае 
отказа положения органов управления, обеспечивающего целесообраз-
ность продолжения выполнения решаемой задачи. Примеры указанных 
случаев сохранения живучести некоторых систем приводятся в [12, 13].

Следует остановиться еще на одном вопросе, связанном с оценкой 
показателей надежности БСУ. На практике при данных оценках, как 
правило, предполагается, что интенсивности отказов ЭРИ, использу-
емых в аппаратуре, постоянны. При этом, естественно, интенсивности 
отказов ЭРИ оцениваются для худших с точки зрения надежности 
условий. Понятно, однако, что допущение о постоянстве интенсивности 
отказов может не выполняться, так как условия функционирования 
аппаратуры в процессе эксплуатации могут существенно меняться. Это, 
прежде всего, относится к долгоживущим системам таким, как БСУ 
КА. С учетом непостоянства интенсивностей отказов ЭРИ во времени 
оценки показателей надежности БСУ могут быть существенно более 
оптимистичными.

В случае зависимости от времени интенсивности отказов (λ = λ(t)) 
выражение для вероятности безотказной работы ЭРИ в течение проме-
жутка времени t записывается в виде:

                                                                                          (33)

При этом вероятность безотказной работы блока, содержащего N 
ЭРИ, приобретает вид:

                                                                                          (34)

Выражение (34) показывает, что влияние ошибок оценивания 
интенсивностей отказов отдельных ЭРИ с ростом их числа в составе 
блока на показатели надежности блока снижается, но влияние зависи-
мости интенсивностей отказов от времени может быть весьма велико. 
Например, при изменении температуры корпуса от 40° С до 60° С интен-
сивности отказов микросхем при прочих равных условиях возрастают 
примерно в 1,5 раза, конденсаторов — более, чем в 2 раза, резисторов — 
на 20…30%. При температуре корпуса 85° С интенсивности отказов 
микросхем возрастают по сравнению с температурой 40° С более, чем 
в два раза, конденсаторов — примерно в 6 раз, резисторов — примерно 
в 2 раза. Это показывает, что учет статистики температуры корпусов 
ЭРИ в процессе функционирования аппаратуры может весьма значи-
тельно влиять на оценки показателей ее надежности. Особенно значи-
тельным это влияние может быть в случае резервирования аппаратуры, 
что показывает выражение (4).

Подводя некоторый итог сделанному выше обзору, следует, прежде 
всего, еще раз подчеркнуть значение характеристик надежности БПЛА 
и их БСУ, которое делает в ряде случаев необходимым решать задачу 
проектирования как задачу оптимизации надежности изделия при 
ограничениях на ее остальные характеристики. Оценка характеристик 
надежности как БПЛА и БСУ в целом, так и ЭРИ, входящих в их 
состав, является не простой задачей, решению которой должен сопут-
ствовать анализ всех располагаемых данных о функционировании ранее 
созданной аппаратуры, а, следовательно, и сбор и систематизация таких 
данных. Для оценки показателей надежности БСУ необходимо создание 
имитационных математических моделей потоков отказов в разрабатыва-
емой аппаратуре, результаты использования которых позволят выбрать 
рациональное построение системы, включая используемые методы 
резервирования, идентификации и парирования возникающих отказов.

( ) ( )
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exp .
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P t d
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∫
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Введение

Кварцевые маятниковые акселерометры (КМА) нашли широкое 
применение в современных системах автоматического управления. Они 
используются как инерциальные чувствительные элементы в бесплат-
форменных инерциальных навигационных системах (БИНС) в авиации 
и ракетно-космической технике, в системах наземного применения как 
боевого назначения, так и во внутритрубных снарядах для исследования 
состояния нефте- и газопроводов, в системах инклинометрии, а также 
в морских системах ориентации и навигации [3]. В последнее время 
стали развиваться метрологические системы для точного задания угловых 
скоростей и линейных ускорений с применением кварцевых маятни-
ковых акселерометров как инерциальных чувствительных элементов 
систем управления высокоточными поворотными стендами и центри-
фугами [5]. Требования к каждой из упомянутых систем различные, 
но общим для них является необходимость компенсации погрешно-
стей акселерометров, обусловленных температурными и вибрацион-
ными  воздействиями, а также явлением разбалансировки маятника при 
действии ускорений, больших 20 g [10]. Как правило, в современных 
системах автоматического управления применяют кварцевые маятни-
ковые акселерометры с аналоговой обратной связью, а компенсацию 
погрешностей производят в бортовом процессоре БИНС. Методы 
компенсации погрешностей, как правило, определены областью приме-
нения БИНС и техническими условиями ее эксплуатации [3]. 

Между тем канал измерения кажущегося ускорения в БИНС 
содержит в своем составе, кроме КМА с аналоговой обратной связью, 
вторичный источник питания (ВИП) и блок преобразования инфор-
мации (БПИ), предназначенный для передачи информации об изме-
ренном кажущемся ускорении в бортовой процессор. 

К кварцевым маятниковым акселерометрам отечественных фирм 
в настоящее время относятся: прибор АК-15 разработки ПАО «Москов-
ский институт электромеханики и автоматики», изготавливаемый 
заводом «Утес» (г. Ульяновск), прибор КХ67-041 разработки и изготов-
ления производственного объединения «Корпус» (г. Саратов), а также 
прибор ВА-3 разработки ООО «Научно-производственный комплекс 
«Электрооптика» (г. Москва).

Целью настоящей статьи является рассмотрение возможностей 
создания КМА с цифровой системой управления (ЦСУ), реализуемой 
в цифровом усилителе обратной связи (ЦУОС) акселерометра с вклю-
чением в его состав ВИП и БПИ.

ПЕРСПЕКТИВЫ ПРИМЕНЕНИЯ КВАРЦЕВЫХ 
МАЯТНИКОВЫХ АКСЕЛЕРОМЕТРОВ 
С ЦИФРОВОЙ ОБРАТНОЙ СВЯЗЬЮ 

В СИСТЕМАХ АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ 

Дмитрий Михайлович КАЛИХМАН, д. т. н.
E-mail: lidkalihman@yandex.ru,
Вячеслав Владимирович СКОРОБОГАТОВ
«ФГУП НПЦАП им. Н.А. Пилюгина» – «ПО Корпус», г. Саратов

В статье рассматриваются вопросы разработки прецизионного кварцевого маят-
никового акселерометра с цифровым усилителем обратной связи, широтно-импуль-
сным управлением током датчика момента и перепрограммируемым диапазоном изме-
рения от ±10 g до ±50 g при сохранении точностных характеристик, характерных для 
приборов данного класса. Рассматриваются результаты экспериментальных исследований 
при разработке неортогонально ориентированного шестикомпонентного блока измери-
телей линейных ускорений для спускаемого аппарата космического корабля «Союз-МС», 
а также результаты испытаний макета акселерометра на базе ПАО МИЭА и ПНППК 
(г. Пермь) для систем авиационного и наземного применения. Делаются выводы о перспек-
тивности направления создания измерителей кажущегося ускорения с цифровыми систе-
мами управления.

Ключевые слова: кварцевый маятниковый акселерометр, цифровой усилитель 
обратной связи, широтно-импульсная модуляция, цифровой регулятор, разбалансировка 
маятника, температурная погрешность.

УДК 621.317.32

THE FUTURE OF QUARTZ PENDULOUS 
ACCELEROMETERS WITH DIGITAL FEEDBACK 

IN AUTOMATIC CONTROL SYSTEMS APPLICATION

Dmitry M. KALIKHMAN, D.Sc. in Engineering
E-mail: lidkalihman@yandex.ru,
Vyacheslav V. SKOROBOGATOV
«Academician Pilyugin Center» - FSUE ‘PO Korpus’, Saratov  

The article considers the development of a precision quartz pendulous accelerometer with 
the digital feedback amplifier, pulse-width current control of the torque and the reprogrammable 
measurement range from ±10 g to ±50 g while retaining accuracy, peculiar to this class 
of instruments. The results of experimental research during developing non-orthogonal oriented 
six-component linear accelerations measuring unit for the spacecraft «Soyuz MS» descent module, 
along with the results of the accelerometer mockup tests on the basis of PAO MIEA and PNPPK 
(Perm) for air and ground application systems are reviewed. Conclusions about the future 
of apparent accelerations measuring units with digital control development are made.

Keywords: quartz pendulous accelerometer, digital feedback amplifier, pulse-width 
modulation, digital controller, pendulum imbalance, temperature error.
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Разработка цифровых систем управления измерителями кажуще-
гося ускорения стала возможной в результате миниатюризации процес-
сорной техники, снижения ее энергопотребления и габаритно-массовых 
характеристик. Вопросы методов синтеза цифровых систем управления 
разрабатывались видными отечественными и зарубежными учеными 
с конца 1950-х годов, продолжаются они и поныне и вполне могут быть 
применены для синтеза цифровых регуляторов КМА.

В статье приводятся принципы построения ЦУОС для кварцевого 
маятникового акселерометра, а также результаты экспериментальных 
исследований КМА с ЦУОС разработки «ПО Корпус» (г. Саратов) для 
модернизированного шестиосного блока измерителей линейных уско-
рений (БИЛУ) для спускаемого аппарата КК «Союз-МС» с диапазоном 
измерения ±10 g, проведенных на базе «ПО Корпус» (г. Саратов).  Кроме 
того, приводятся результаты исследований автономного измерительного 
канала КМА с диапазоном измерений ±10 g, проведенных в ПАО МИЭА 
в 2016 году для систем авиационного назначения, и с диапазоном изме-
рений ±50 g, проведенных в ПНППК (г. Пермь) в 2017 году для систем 
наземного назначения. 

Комплекс задач, решаемых при разработке цифрового усилителя    
обратной связи КМА
В комплекс задач, решаемых при разработке ЦУОС, входят следу-

ющие:

1. Синтез регулятора цифровой системы обратной связи. Для этого 
необходимо выбрать метод синтеза цифрового регулятора и сформиро-
вать закон управления в конечно-разностной форме.

2. Разработка алгоритмов компенсации температурных погрешно-
стей масштабного коэффициента и смещения нуля кварцевого маятни-
кового акселерометра при обеспечении высоких требований к линей-
ности масштабного коэффициента.

3. Разработка алгоритмов компенсации разбалансировки маятника 
КМА в диапазоне свыше 20 g при сохранении высоких точностных 
характеристик прибора по масштабному коэффициенту.

4. Внесение компенсационных поправок в закон управления при 
сохранении динамических характеристик системы управления.

5. Обеспечение работы системы при различных способах преобра-
зования выходной информации ЦУОС, а именно: ЦАП, ЧИМ, ШИМ- 
преобразованиях.

6. Возможность расширения задач ЦУОС при дальнейших перспек-
тивных разработках, например, при обеспечении вибрационной защиты

приборов путем разработки соответствующих алгоритмов, программи-
руемых в ЦУОС.

Особо следует отметить, что все задачи формирования компенсаци-
онных алгоритмов разгружают центральный процессор БИНС и реша-
ются в ЦУОС акселерометра.

Структура предлагаемого ЦУОС является универсальной и отлича-
ется от аналогового УОС, в том числе и тем, что может быть разрабо-
тана единая его структура, применимая с минимальными изменениями 
для всех трех типов упомянутых отечественных акселерометров АК-15, 
КХ67-041 и ВА-3.

Блок измерителей линейных ускорений для КК «Союз» 
В 1997 году руководством РКК «Энергия» было принято решение 

о модернизации космического корабля «Союз – ТМ» и всей системы 
управления полетом по программе создания Международной косми-
ческой станции (МКС). В рамках этой программы по техническому 
заданию РКК «Энергия» предприятием ФГУП ПО «Корпус» был разра-
ботан и с 2001 года изготавливается и поставляется в РКК «Энергия» 
шестиканальный прибор КХ69-042 (БИЛУ) – фото 1 [4, 9], постро-
енный на кварцевых маятниковых акселерометрах КХ67-041 – фото 2 
и преобразователях «напряжение-частота», предназначенный для 
работы в системе управления (СУ) спускаемого аппарата корабля 
«Союз – ТМА», в том числе и на участке спуска, обеспечивающий изме-
рение линейного ускорения движения спускаемого аппарата с высокой 
точностью и надежностью.

Фото 1. 
Прибор БИЛУ КХ69-042

Решение о переходе на использование кварцевых маятниковых 
акселерометров принято РКК «Энергия» с учетом перспективности 

Фото 2. 
Прецизионный кварцевый маятниковый 
акселерометр КХ67-041
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использования таких измерителей в виду их малых габаритов и высокой 
точности.

Измерение вектора линейного ускорения в приборе БИЛУ может 
осуществляться любой из 20-ти «троек» измерительных каналов прибора, 
выбор «тройки» осуществляется системой управления на основе специ-
альных алгоритмов, при этом прибор обеспечивает работу при трех 
отказавших каналах. Прибор разработан в порядке модернизации СУ 
и заменил блок струнных акселерометров, ранее используемый для 
решения этой задачи.

Параметры акселерометра КХ67-041 приведены в табл. 1, а прибора 
БИЛУ КХ69-042 – в табл. 2 [4].

Таблица 1. Эксплуатационно-технические характеристики 
кварцевого маятникового акселерометра КХ67-041

Наименование параметра Величина

Диапазон измерения, g, в пределах ± 10,0

Систематическая составляющая нулевого сигнала от запуска 
к запуску (при t = 30° С), g, в пределах

± 10∙10-3

Случайная составляющая нулевого сигнала от запуска 
к запуску, g, в пределах

± 75∙10-6

Случайная составляющая нулевого сигнала в 3-часовом 
запуске, g, в пределах

± 40∙10-6

Крутизна выходной характеристики сигнала (при t = 30° С), 
В/g, в пределах

1,0 - 1,32

Нестабильность крутизны выходной характеристики сигнала, 
%, в пределах

± 0,02

Полоса пропускания по уровню 0,7; Гц, не менее 100,0

Порог чувствительности, g, не более 0,5∙10-6

Время точностной готовности, мин, не более 20

Температурный диапазон, ° С от минус 10 до +50

Питание, В ± (15 ± 0,75)

Вероятность безотказной работы в течение 3 ч, не менее 0,998

Мощность, потребляемая прибором, Вт, 
не более

1,0

Назначенный ресурс работы, ч, не менее 11000

Назначенный срок службы, лет, не менее 13

Габариты, мм
    высота
    диаметр

22,0
38

Масса, г, не более 30,0

Таблица 2. Эксплуатационно-технические характеристики прибора КХ69-042 – 
шестиосного измерителя линейного ускорения, построенного на акселерометре КХ67-041

Наименование параметра Величина

Диапазон измерения, g, в пределах ±10,0

Систематическая составляющая нулевого сигнала от запуска 
к запуску, g, в пределах

±2∙10-3

Случайная составляющая нулевого сигнала от запуска 
к запуску, g, в пределах

±1∙10-4

Масштабный коэффициент сигнала, мм/с∙ бит 4 ± 0,4

Случайное отклонение масштабного коэффициента сигнала 
от запуска к запуску, %, в пределах

±0,02

Время точностной готовности, мин, не более 60,0

Потребляемая прибором мощность, Вт, не более
в установившемся режиме 
Мощность, потребляемая одним каналом, 
Вт, не более

18,0

3,0

Вероятность безотказной работы в течение 3 ч, не менее 0,998

Питание, В 27+7
-5

Температурный диапазон, ° С от 0 до 40

Ориентация осей чувствительности По образующим 
конуса 

с полураствором 
54,7356°

и шагом 60°

Назначенный ресурс работы, ч, не менее 10000

Назначенный срок службы прибора, лет, не менее 12

Назначенный ресурс работы, ч, не менее 11000

Вид информационного сигнала дискретный
(унитарный код)

Габариты, мм 173×154×135
Масса, кг, не более 3,0

Прибор БИЛУ КХ69-042 в составе СУ космического корабля 
«Союз – ТМА» предназначен для решения следующих задач [4]:

1. Обеспечивает точную отработку импульсов 2 ÷ 25 м/с коррекции 
орбиты. Ошибка отработки корректирующего импульса накапливается 
в течение суток (в процессе обеспечения движения стыкуемых кораблей 
по одинаковой орбите) до измерения текущей траектории и отработки 
следующего корректирующего импульса.
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Рис. 1. Направление осей 
чувствительности относительно
приборной системы координат OXYZ

во времени паспортизированных значений смещения нуля акселероме-
тров, внесенных в формуляр прибора и «прошитых» в бортовой вычис-
литель.

По результатам измерения каналами прибора БИЛУ перегрузки 
по осям X, Y, Z изделия регулируется отношение перегрузки в боковых 
и продольном направлениях, чем обеспечивается точность зоны посадки.
На участке спуска высокие требования предъявляются к масштабным 
коэффициентам измерительных каналов, которые должны сохра-
нять значения, записанные в формуляр прибора при его изготов-
лении и внесенные в память бортового вычислителя, т. е. значения 
масштабных коэффициентов измерительных каналов должны обладать 
высокой временной стабильностью и линейностью характеристики (не 
хуже 0,02 %). Стабильность и линейность масштабного коэффициента 
измерительного канала, содержащего кварцевый маятниковый акселе-
рометр со встроенным усилителем обратной связи и преобразователь 

«напряжение – частота», определяется стабильностью во времени 
и линейностью коэффициентов преобразования указанных структурных 
элементов.

Именно поэтому при разработке прибора БИЛУ не удалось обой-
тись без применения импортной элементной базы производства США, 
вследствие отсутствия на тот момент отечественных аналогов. В табл. 3 
приведен перечень применяемых импортных ЭРИ.

Таблица 3. Перечень импортных ЭРИ в преобразователе «напряжение-частота»

№ 
п/п

Наименование ЭКБ ИП Изготовитель Назначение

1 Микросхема AD780BNZ Analog Divices
Источник опорного 

напряжения

2 Микросхема OPA 627SM Burr-Brown Интегратор

3 Микросхема ADG723BRMZ Analog Divices Токовый ключ

4 Микросхема MC78L15ABPG
ON 

Semiconductor
Линейный стабилизатор 

напряжения питания

5 Микросхема MC79L15ABPG
ON 

Semiconductor
Линейный стабилизатор 

напряжения питания

6
Терморезистор 700-102BAA-

B00
(1 кОм ± 0,06%)

Honeywell Терморезистор

В течение последних 16 лет прибор успешно работает в СУ КК  
«Союз – ТМА» и «Союз – МС», отказов измерительных каналов при 
работе этих приборов не было.

Политика импортозамещения, проводимая Правительством России 
в последние годы, совпала с инициативными научными разработками 
создания цифровых систем автоматического управления прецизион-
ными гироскопами, акселерометрами и поворотными стендами, которые 
велись на «ПО Корпус» с 2007 года [5]. Имеющийся научный и практи-
ческий задел позволил модернизировать шестиосный измеритель кажу-
щихся ускорений БИЛУ КХ69-042 для КК «Союз – МС» путем замены 
акселерометра КХ67-041 с аналоговой обратной связью на акселеро-
метр с той же электромеханической частью и ЦУОС и широтно-им-
пульсным управлением током датчика момента. Работы были выпол-
нены по Госконтракту Роскосмоса с ПАО «РКК «Энергия» на СЧ ОКР 
«Развертывание» от 11.12.2015 № 351-8644/15/326. В настоящее время 
в РКК «Энергия» поставлен для стендовых испытаний модернизиро-
ванный прибор БИЛУ с тремя измерительными каналами с аналого-
выми и тремя – с цифровыми УОС КМА КХ67-041.

 

Рис. 1. Направление осей 
чувствительности относительно 
приборной системы координат 

OXYZ 

2. Для обеспечения точной 
отработки импульса торможения 
(115 ÷ 128 м/с) для схода с орбиты.

При тяге силовых корректи-
рующих двигателей 0,5 м/с2 время 
работы при действии импульса 
128 м/с составляет 256 с. При тяге 
0,08  м/с2  менее мощных корректиру-
ющих двигателей время работы при 
действии импульса 128 м/с состав-
ляет 1600 с. Если случайная состав-
ляющая нулевого сигнала БИЛУ от 
запуска к запуску составляет 1∙10–4  g 
или 1 мм/с2, то за время работы 
256 с ошибка составит 0,256 м/с, 
а за 1600 с – 1,6 м/с. Указанная 
ошибка по линейной скорости 
приводит к ошибке по точке входа 
в атмосферу и, соответственно, 
к ошибке в зоне посадки спускае-
мого аппарата.

Из сказанного следует, что для 
обеспечения заданной точности 
зоны приземления спускаемого 
аппарата необходимо обеспечить 
высокую стабильность сохранения 
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Ниже рассматриваются принцип действия КМА с ЦУОС и ШИМ- 
управлением током датчика момента, а также  результаты испытаний 
различных образцов прибора в двух модификациях: с диапазоном 
измерения ±10 g для систем космического и авиационного применения 
в соответствующих температурных диапазонах от 10° С до 40° С и от 
−60° С до +80° С и с диапазоном измерения ±50 g в диапазоне температур 
от −60° С до +80° С для систем наземного базирования, для которых 
характерной является погрешность разбалансировки маятника на уско-
рениях, свыше 20 g [6, 7, 8].  

Следует отметить, что структура ЦУОС и методы синтеза регуля-
торов являются общими для всех типов акселерометров, а компенса-
ционные алгоритмы прошиваются в процессор ЦУОС, что придает 
существенную унификацию системе автоматического управления аксе-
лерометром.

Принцип действия акселерометра с цифровым усилителем обратной 
связи с ШИМ-преобразователем
Структурная схема кварцевого маятникового акселерометра 

с цифровой обратной связью и ШИМ-преобразователем приведена 
на рис. 2. 

Рис. 2. Структурная схема системы «акселерометр – 
цифровая обратная связь» с ШИМ-преобразователем

Методики синтеза цифрового регулятора для КМА рассматривались 
авторами ранее во многих работах [5, 6], являются общими не только 
для кварцевых маятниковых акселерометров, но и для акселерометров 
иных типов и поэтому в настоящей статье не рассматриваются. Отметим, 
что требуемые критерии качества, такие как запасы по модулю и фазе,  
полоса пропускания прибора, показатель колебательности и время пере-
ходного процесса обеспечиваются программным способом, на их основе 
формируются коэффициенты управляющего алгоритма в конечно-раз-
ностной форме и прошиваются в управляющий процессор в ЦУОС. 
Метод синтеза цифрового регулятора принципиального значения не 
имеет, наиболее принципиальную роль играет аппаратная часть, суть 
разработки которой рассматривается в настоящей работе.

На рис. 3 приведена функциональная схема кварцевого маятникового 
акселерометра с цифровым усилителем обратной связи с ШИМ-преоб-
разователем.

Рис. 3. Функциональная схема кварцевого маятникового акселерометра с цифровым 
усилителем обратной связи с ШИМ-преобразователем
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На рис. 4 приведена функциональная схема цифрового усилителя 
обратной связи (ЦУОС).

Рис. 4. Функциональная схема цифрового усилителя обратной связи

ЦУОС представляется собой аналого-цифровую структуру, содер-
жащую блоки аналоговой электроники, такие как ПУ (предварительный 
усилитель), У (усилитель сигнала с термодатчика) и УФ (усилитель 
формирователь), так и цифровой модуль, в состав которого входит МК 
(микроконтроллер) и импульсная схема переключателя тока.

В таком варианте построения ЦУОС управляющее воздействие 
формируется с помощью широтно-импульсной модуляции (ШИМ) 
стабилизированного тока и подается на входы обмотки датчика момента 
чувствительного элемента. Этот алгоритм реализован с помощью встро-
енного в микроконтроллер таймера-счетчика и схемы переключателя 
тока, в котором реализована стабилизация амплитуды тока, переклю-
чение полярности и подача тока в обмотку датчика момента акселе-
рометра. Длительность широтно-модулированных импульсов пропор-
циональна величине среднего за период тока, подаваемого в датчик 
момента, а величина тока датчика момента пропорциональна величине 
действующего ускорения. Поэтому выходная информация о величине 
внешнего воздействия формируется внутри микроконтроллера и выво-
дится через цифровой интерфейс и гальваническую развязку.

Также на вход встроенного в микроконтроллер АЦП поступает 
напряжение, пропорциональное температуре внутри чувствительного 
элемента, и МК формирует выходную информацию с учетом алгоритмов 
компенсации температурных погрешностей.

Широтно-импульсный модулятор (ШИМ) в системе обратной 
связи кварцевого маятникового акселерометра применяется для форми-
рования управляющего воздействия в датчик момента чувствительного 
элемента акселерометра в соответствии с выходом цифрового регу-
лятора. Так как в магнитоэлектрическом датчике момента величина 
развиваемого им момента пропорциональна величине тока, протекаю-
щего в его катушке, то для астатической замкнутой системы обратной 
связи с чувствительным элементом акселерометра можно говорить 
о пропорциональности измеряемого ускорения и тока датчика момента. 
Следовательно, основное требование к ШИМ – это точность форми-
рования тока в соответствии с величиной цифрового кода на его входе 
и постоянность коэффициента преобразования во всем диапазоне 
входных воздействий. При этом ШИМ должен формировать токи как 
положительной, так и отрицательной полярности. Это в свою очередь 
накладывает жесткие требования на форму импульсов ШИМ, т. е. на их 
передний и задний фронты, на стабильность величины тока во время 
рабочего импульса, на величину и форму переходных процессов, а также 
на способ формирования импульсов.

Упрощенно принцип ШИМ может быть описан следующим образом. 
Длительности импульса ШИМ τ(nТ0 ) формируется по закону:

                                                                 ,                                 (1)

где IДМ(nТ0) – цифровой код уровня сигнала на входе широтно-им-

пульсного модулятора; 
max
ДМI  – тот же цифровой код при длительности 

импульса τ(nТ0) равной периоду дискретизации Т0.
Физический смысл IДМ(nТ0) и max

ДМI  может быть пояснен на рис. 5, 
где показана «цифровая пила», которую строит второй таймер микро-
контроллера (МК).

Рис. 5. Сигнал таймера МК

( ) ( )ДМ 0
0 0max

ДМ

I nT
nT T

I
τ = ⋅
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Таймер микроконтроллера выдает последовательность возраста-
ющих цифровых кодов в зависимости от времени. В сравнивающем 
устройстве таймера цифровой код IДМ(nТ0) сравнивается с «цифровой 
пилой» и отсекается момент времени, когда наступает равенство кода 
IДМ(nТ0) и соответствующего цифрового значения кода на «пиле». Так 

формируется длительность импульса ШИМ-преобразователя. max
ДМI  – 

это максимальный цифровой уровень «цифровой пилы», которому 
соответствует длительность импульса τ(nТ0), равная периоду дискрети-
зации Т0.

Управляющие широтно-модулированные импульсы с микрокон-
троллера необходимо усилить до нужной величины в соответствии 
с заданным диапазоном измерения ускорений и крутизной датчика 
момента акселерометра. Для обеспечения пропорциональности управ-
ляющего воздействия целесообразно применять импульсы стабиль-
ного тока вместо импульсов стабильного напряжения. Это обуслов-
лено тем, что обмотка датчика момента акселерометра имеет активное 
сопротивление, которое зависит от температуры, а, следовательно, при 
приложении импульсов постоянного напряжения не будет достигнута 
пропорциональность управления при изменении температуры окружа-
ющей среды. Вместе с этим, протекающий в обмотке ток разогревает ее, 
что также будет вносить погрешность пропорциональности управления.

Для реализации выше обозначенной задачи используется переклю-
чатель тока. В его состав входят: источник опорного напряжения, стаби-
лизатор тока и переключающий транзисторный мост. Переключающий 
мост в соответствии с импульсами с микроконтроллера выполняет 
подачу тока в обмотку датчика момента и переключение направления 
протекания тока для парирования положительных и отрицательных 
ускорений. Стабилизатор тока выполнен на быстродействующем 
операционном усилителе по схеме однополярного стабилизатора тока 
с плавающей нагрузкой. При необходимости нагрузочная способность 
операционного усилителя может быть увеличена с помощью транзи-
стора. В качестве эталонного применен высокостабильный резистор.

На рис. 6 показан вариант схемотехнической реализации переклю-
чателя тока. Из схемы видно, как происходит управление подачей тока 
в обмотку датчика момента чувствительного элемента акселерометра. 
Для подачи тока в первом направлении управляющий импульс подается 
на транзисторы VТ1 и VТ4, открывая их. Транзисторы VТ2 и VТ3 при этом 
остаются закрытыми и ток протекает в первой диагонали моста. Для 
подачи тока во втором направлении работает вторая диагональ моста, 
при этом транзисторы VТ1 и VТ4 закрыты, а VТ2 и VТ3 открываются 
управляющим импульсом.

Рис. 6. Электрическая схема переключателя тока, содержащего стабилизатор тока 
и переключающий мост

Для стабилизатора тока работающая диагональ моста представляет 
собой нагрузку и через нее протекает стабильный ток. В этом еще одно 
преимущество управления импульсами тока: сопротивление открытых 
транзисторов не влияет на протекающий ток в обмотке датчика момента.

Операционный усилитель D1 и резисторы Rэ, R1, R2 формируют 
обратную связь и вместе с источником опорного напряжения (ИОН) 
образуют стабилизатор тока. ИОН, предназначенный для подачи на вход 
операционного усилителя высокостабильного напряжения, и резисторы 
Rэт, R1, R2 выбираются с повышенными требованиями к стабильности. 

Таким образом, на выходе переключателя тока создаются импульсы 
тока, имеющие высокостабильную амплитуду. При этом среднее 
значение тока за период дискретизации Т0 пропорционально измеряе-
мому линейному ускорению в силу принципа действия акселерометра 
линейных ускорений, имеющего обратную связь, а именно: mlq = KДМIДМ.

Таким образом, в момент времени, когда момент от маятниковости 
с учетом действующего линейного ускорения mlq станет равен моменту 
датчика момента MДМ = KДМIДМ , напряжение с датчика угла по окон-
чании переходного процесса становится равным нулю. Система нахо-
дится в равновесии.

Передаточная функция представленной на рис. 6 схемы стабилиза-
тора тока имеет вид:
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Как видно из передаточной функции (2), для получения стабильной 
амплитуды импульсов тока датчика момента необходимо использование 
высокостабильного источника опорного напряжения Uоп , высокоста-
бильных сопротивлений R1, R2 и Rэ. Активные элементы – операци-
онный усилитель D1, транзисторы VТ1 ÷ VТ4 должны быть рассчитаны 
на ток, соответствующий диапазону измеряемых линейных ускорений, 
и обладать достаточным быстродействием: время включения-выклю-
чения, как правило, не должно превышать 100 нс.

Поскольку управляющие импульсы на схему переключателя тока 
подаются с выхода микроконтроллера, то в зависимости от конкретной 
реализации может потребоваться усиление управляющих импульсов по 
напряжению и току. Для этого необходимо использовать специальную 
схему – драйвер, построенный или на дискретных элементах или в виде 
специальной микросхемы.

Как известно, в транзисторе управляющий сигнал имеет параз-
итное влияние на управляемый, поэтому транзисторы для реализации 
моста необходимо выбирать с учетом этого явления. Для реализации 
схемы подойдут полевые транзисторы структуры МОП, причем емкость 
затвора должна быть как можно меньше, что сведет к минимуму вели-
чину внесенного заряда в канал транзистора при подаче импульса на 
затвор.

Так как обмотка датчика момента обладает существенной индуктив-
ностью, то при подаче импульса тока на ней резко возрастает напряжение 
и для обеспечения приемлемого переходного процесса стабилизатору 
тока нужно иметь большой запас питающего напряжения. Для умень-
шения этого явления в схему параллельно обмотке датчика момента 
введена компенсирующая RC-цепь. Сопротивление резистора выбира-
ется равным активному сопротивлению обмотки датчика момента, а 
емкость конденсатора вычисляется по формуле:

                                         C = L/R 2.                                     (3)

Под алгоритмом формирования широтно-модулированных им- 
пульсов понимается способ организации управляющих импульсов 
во времени, распределение импульсов внутри периода дискретности 
системы обратной связи и выбор периода ШИМ. Основной критерий 
при разработке алгоритма – это точность и постоянство коэффициента 
преобразования цифрового кода в ток датчика момента во всем диапа-
зоне входных воздействий.

Период ШИМ следует выбирать с учетом требуемой дискретности 
преобразования цифрового кода в ток. Дискретность преобразования 
определяется отношением периода ШИМ и периода тактовой частоты 

таймера-счетчика микроконтроллера. Для реализации ЦУОС для аксе-
лерометра период ШИМ выбран равным 0,2 ∙ 10–3 с, совпадающим 
с периодом дискретности системы обратной связи. Таким образом, 
величина вычисленного управляющего воздействия на текущем такте 
работы обратной связи должна быть равна среднему току датчика 
момента за период ШИМ на следующем такте.

В связи с тем, что импульсы, формируемые переключателем тока, 
имеют достаточно существенные фронты, определяемые неидеально-
стью транзисторов и индуктивностью обмотки датчика момента, были 
введены так называемые начальные импульсы. Если в течение периода 
ШИМ подавать по одному положительному и отрицательному началь-
ному импульсу одинаковой длительности, то средняя величина тока 
за период будет равна нулю с точностью, определяемой неодинаково-
стью фронтов начальных импульсов. Если же длительность одного из 
импульсов увеличить на некоторую величину, то очевидно, средний ток 
за период ШИМ будет пропорционален этой самой величине. Следова-
тельно, требуемая линейность преобразования может быть достигнута, 
если в течение периода ШИМ подавать два импульса разной поляр-
ности, а цифровой код на входе ШИМ-преобразователя будет опреде-
лять разницу длительностей этих импульсов. При этом минимальная 
длительность импульсов должна быть равна длительности начальных 
импульсов и включать в себя время нарастающего и спадающего фронтов 
и время переходного процесса в стабилизаторе тока. А для миними-
зации разницы между начальными импульсами положительной и отри-
цательной полярности необходимо сделать диагонали моста переклю-
чателя тока симметричными путем отработки дизайна печатной платы 
и подбора транзисторов с близкими параметрам. Наилучшим решением 
может быть применение сборки транзисторов на одном кристалле.

Для того чтобы фронты положительного и отрицательного 
импульсов не накладывались друг на друга и не вызывали сквозных 
токов в переключающем мосту, а также для завершения переходных 
процессов в обмотке датчика момента, необходимо между импульсами 
ввести защитную паузу. Во время паузы все транзисторы моста закрыты 
и ток через обмотку датчика момента не течет, при этом операционный 
усилитель стабилизатора тока находится в насыщении. Поэтому опера-
ционный усилитель должен обладать достаточным быстродействием, 
чтобы в момент открытия транзисторов быстро выходить из насыщения 
в режим стабилизации тока.

Поскольку при использовании ШИМ ток в датчике момента 
распределен не равномерно в течение периода работы обратной связи, 
необходимо правильно выбрать момент измерения сигнала рассогласо-
вания датчика угла для вычисления нового управляющего воздействия. 
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Нельзя допускать, чтобы фронты импульсов ШИМ попадали 
на момент измерения сигнала рассогласования, иначе наводки 
от фронтов мощных импульсов добавят большую ошибку в измерение 
сигнала.

Результаты испытаний КМА с ЦУОС и ШИМ-управлением в составе 
прибора БИЛУ для СУ КК «Союз – МС»
Рассмотрим результаты изготовления и автономных испытаний 

макетного образца измерительного канала прибора БИЛУ с обеспе-
чением диапазона измерения ±10 g, выходного сигнала – унитарный 
код, цены импульса 4 мм/с/бит, термоинвариантности смещения 
нуля и масштабного коэффициента в диапазоне температур от +10° С 
до + 40° С.

Для изготовления измерительного канала модернизированного 
прибора БИЛУ КХ69-042 был доработан акселерометр КХ67-041 следу-
ющим образом:

1) Из акселерометра удален штатный усилитель аналоговой обратной 
связи, за исключением предварительного усилителя сигналов с датчика 
угла акселерометра.

2) В состав прибора включен цифровой усилитель обратной связи 
с ШИМ-преобразователем, размещенным на плате, имеющей точно 
такую же конструкцию, как и блок преобразования информации (БПИ) 
измерительного канала прибора БИЛУ.

3) Вторичный источник питания для ЦУОС выполнен в конструк-
тивном исполнении вторичного источника питания измерительного 
канала прибора БИЛУ.

Для определения поправочных коэффициентов температурной 
компенсации, которые должны быть «прошиты» в контроллер, зада-
вались температуры от +5° С до +50° С, измерялись смешение нуля 
и масштабный коэффициент и рассчитывались поправочные коэффи-
циенты.

Автономные испытания макетного образца измерительного канала, 
содержащего акселерометр (чувствительный элемент и предвари-
тельный усилитель), ЦУОС с ШИМ-преобразователем и ВИП проводи-
лись с целью проверки до установки макетного образца в прибор БИЛУ 
возможности обеспечения:

— диапазона измерения ±10 g;
— линейности масштабного коэффициента в пределах ±(0,01÷0,02)%;
— термоинвариантности смещения нуля и масштабного коэффици-

ента в рабочем диапазоне температур от +10° С до +40° С.

На графиках, приведенных на рис. 7—рис. 9, представлены зави-
симости смещения нуля и масштабного коэффициента, полученные 
при автономных испытаниях измерительного канала после прошивки 
в контроллер поправочных коэффициентов.

В табл. 4 приведены числовые значения масштабных коэффици-
ентов при задании ±1 g и значения систематической составляющей 
нулевого сигнала при различных температурах.

Таблица 4. Числовые значения масштабных коэффициентов при задании ±1 g 
и значения систематической составляющей нулевого сигнала 

при различных температурах

Темпертура, 
° С

Масштабный 
коэффициент 

при задании +1 g, ед/g

Масштабный 
коэффициент 

при задании –1 g, ед/g

Систематическая 
составляющая нулевого 

сигнала, 10–3 g
24.6 1000,06 −1000,08 0,0361517

5 1000,05 −1000,1 −0,00702954

20 1000,12 −1000,12 0,0274248

35 1000,13 −1000,15 0,0503333

50 1000,1 −1000,08 0,000453658

35 1000,06 −1000,02 −0.0145093

20 1000,04 −1000,05 −0,00443549

5 1000,03 −1000,08 0,0423499

Из графиков, приведенных на рис. 7 — рис. 9, и табл. 3 видно, что 
погрешность масштабного коэффициента везде не превышает 0,015%.

Рис. 7. Изменение масштабного коэффициента +Kм в зависимости от температуры
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Рис. 8. Изменение масштабного коэффициента –Kм в зависимости от температуры

Рис. 9. Изменение систематической составляющей нулевого сигнала 
в зависимости от температуры

На рис. 10 приведены графики погрешности систематической 
составляющей нулевого сигнала и масштабного коэффициента акселе-
рометра с аналоговой ОС и импортными ЭРИ и акселерометра с ЦУОС 
во всем диапазоне измерений. Видно, что в акселерометре с ЦУОС 
данные параметры компенсированы с меньшей погрешностью.

Рис. 10. Графики зависимости от температуры систематической составляющей 
нулевого сигнала и масштабного коэффициента акселерометра 

с ЦУОС и ШИМ-управлением

На рис. 11 и 12 приведены результаты сравнительных испытаний 
каналов прибора БИЛУ: канала №2, выполненного по схеме с исполь-
зованием ЭРИ производства США, и по разработанной схеме с ЦУОС 
и ШИМ-преобразователем на отечественных ЭРИ. Для испытаний был 
использован прибор БИЛУ КХ69-042 зав. № 45434901, изготовленный 
в 2010 г. и прошедший летные испытания в 2014 г. Также на рисунках 
представлены данные по параметрам прибора, в канал №2 которого 
установлен макетный образец измерительного канала с тем же чувстви-
тельным элементом акселерометра, с ЦУОС с ШИМ-преобразователем. 
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Рис. 11. Значения параметра «Систематическая составляющая 
нулевого сигнала (НС, g)» канала № 2 прибора КХ69-042 зав. № 45434901 в НУ 

с ЭРИ США после ЛИ и с установленным доработанным акселерометром с ЦУОС 
(отечественные ЭРИ) в течение декабря 2015 г., января-апреля 2016 г.

Рис. 12. Значения параметра «Масштабный коэффициент (Км )» канала № 2 прибора 
КХ69-042 зав. № 45434901 в НУ с ЭРИ США после ЛИ 

и с установленным доработанным акселерометром с ЦУОС (отечественные ЭРИ) 
в течение декабря 2015 г., января-апреля 2016 г.

Получены практически те же значения параметров, которые были 
у канала с действующей схемой, обеспечена термоинвариантность 
смещения нуля и масштабного коэффициента, обеспечена линейность 
масштабного коэффициента в пределах 0,01%, снижена на 40% потре-
бляемая мощность.

На рис. 11 и 12 приведены данные по параметрам прибора при его 
изготовлении 26.02.2010 — 27.02.2010, после его повторной проверки 
5.11.2010 — 09.11.2010 и после летных испытаний 16.12.2014 г.

Результаты испытаний макетного образца измерительного канала 
прибора БИЛУ КХ69-042, выполненного с использованием цифрового 
усилителя обратной связи (ЦУОС) с ШИМ-преобразователем, постро-
енного на отечественных ЭРИ, показали:

1. Обеспечен диапазон измерения ±10 g.

2. Обеспечена выходная информация в виде унитарного кода 

с формой импульса, точно соответствующей форме импульса выход-
ного сигнала прибора БИЛУ.

3. При проверке параметров измерительного канала в нормальных 
условиях и на крайних температурах рабочего диапазона +10° С и +40° С 
получены значения параметров, лежащие в пределах допусков для 
прибора БИЛУ.

4. Смещение нуля измерительного канала, построенного по схеме 
с преобразователем «напряжение-частота» и аппаратной компенсацией 
температурных погрешностей, требующей использования ЭРИ произ-
водства США, и смещение нуля измерительного канала, построенного 
с использованием ЦУОС с ШИМ-преобразователем на отечественных 
ЭРИ при использовании одного и того же чувствительного элемента 
акселерометра имеют отличия:

– в нормальных условиях               – не более 0,000286 g;
– при +10° С                                – не более 0,00021 g;
– при +40° С                                – не более 0,00014 g.

5. Масштабный коэффициент измерительного канала, построенного 
по действующей схеме, требующей использования ЭРИ производства 
США, и масштабный коэффициент измерительного канала, построен-
ного по схеме с ЦУОС при использовании одного и того же чувстви-
тельного элемента акселерометра имеют отличия:

– в нормальных условиях               – не более 0,000039 мм/с/бит;
– при +10° С                                – не более 0,00071 мм/с/бит;
– при +40° С                                – не более 0,000070 мм/с/бит.
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6. Изменение смещения нуля измерительного канала при исполь-
зовании схемы с ЦУОС +40° С не превышает в диапазоне температур 
НУ ÷ +10° С 0,00005 g, в диапазоне температур НУ ÷ +40° С – 0,000015 g.

7. Изменение масштабного коэффициента при использовании 
схемы с ЦУОС не превышает в диапазоне температур НУ ÷ +10° С 
0,00036 мм/с/бит, в диапазоне температур НУ ÷ +40° С – 0,00005 мм/с/бит.

8. Полученные изменения основных параметров по п. п. 4, 5, 6 и 7 
означает, что схема с ЦУОС обеспечивает такие же характеристики, 
что и действующая схема, обеспечена термоинвариантность параметров 
прибора БИЛУ, такая же, как при использовании действующей схемы.

9. Потребляемая мощность измерительного канала при использо-
вании схемы с ЦУОС снижается на 40% по сравнению с потребляемой 
мощностью измерительного канала при использовании действующей 
схемы.

10. Использование схемы с ЦУОС обеспечивает сохранение габа-
ритных размеров прибора БИЛУ, масса прибора уменьшается за счет 
уменьшения числа электронных компонентов.

11. Упрощается процесс регулирования прибора БИЛУ, исключа-
ется из схемы комплект регулировочных резисторов, которые исполь-
зовались в действующей схеме.

12. Исключаются все ЭРИ производства США, и уменьшается стои-
мость прибора за счет исключения работ по проведению сертификаци-
онных испытаний ЭРИ производства США.

Температурная компенсация масштабного коэффициента и смещения 
нулевого сигнала акселерометра КХ67-041 с ЦУОС в диапазоне  изме-
нения температур от –60° С до +80° С
Как отмечалось выше, макет прибора КХ67-041 с ЦУОС проходил 

натурные испытания в температурном диапазоне для систем авиацион-
ного и наземного применения в ПАО МИЭА (г. Москва) и ПНППК 
(г. Пермь) по методикам испытаний для акселерометров, применя-
емых на этих предприятиях. В обобщенном виде получены идентичные 
результаты, приведенные ниже на рис. 13 и 14, иллюстрирующие 
работу термокомпенсации погрешностей масштабного коэффициента 
при измерении ±1 g и систематической составляющей нулевого сигнала 
в диапазоне температур от –60° С до +80° С. Замер характеристик 
осуществлялся как при нагреве, так и при охлаждении прибора.

a)

б)

Рис. 13. Зависимость показаний акселерометра при измерении +1 g и –1 g (по модулю) 
при нагреве (кривые 1 и 2) и при охлаждении (кривые 3 и 4) от температуры: 

а) до компенсации; б) после компенсации
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Явление температурного гистерезиса является погрешностью, отно-
сящейся к некомпенсируемой составляющей погрешностей акселе-
рометра за счет функциональной электроники, поэтому они прибли-
зительно идентичны для аналогового УОС и ЦУОС, подключенных 
к одному и тому же акселерометру. Однако на каждом предприятии суще-
ствуют методы алгоритмического учета данной погрешности, которые 
прошиваются в процессор БИНС, позволяя снизить ее влияние в опре-
деленных режимах работы объекта управления. Введение ЦУОС в аксе-
лерометре позволяет прошить эти алгоритмы в процессор в обратной 
связи прибора, разгрузив тем самым центральный процессор БИНС.

Результаты экспериментальной проверки методик компенсации
разбалансировки маятника кварцевого маятникового акселерометра
на ускорениях, больших 20 g
К широкому диапазону измерения прецизионных кварцевых маят-

никовых акселерометров следует отнести диапазон измерения линейных 
ускорений от ±20 g и выше, практически до ±50 g. Линейность выходной 
характеристики (погрешность масштабного коэффициента) акселеро-
метра линейных ускорений является важнейшей технической характе-
ристикой, определяющей класс измерителя линейных ускорений.

Помимо целого ряда погрешностей, приводящих к нелинейности 
выходной характеристики, для акселерометров с широким диапазоном 
измерения выявлена одна специфическая погрешность, приводящая 
к нелинейности данной характеристики при задании линейных уско-
рений, начиная с ±20 g и выше.

Исследования этой погрешности и способ повышения линейности 
выходной характеристики за счет введения корректировок параме-
тров системы действующих сил опубликован в единственной по этому 
вопросу работе [9], выполненной корейским ученым Сео Дже Бомом 
под руководством д. т. н., профессора МГТУ им. Н.Э. Баумана Сергея 
Феодосьевича Коновалова.

В работе [10] исследована природа возникновения погрешности, 
названной автором разбалансировкой маятника акселерометра. Разба-
лансировка возникает вследствие несовпадения точек приложения 
к маятнику трех сил: инерционной силы, пропорциональной изме-
ряемому линейному ускорению, силы Ампера, реализуемой магнито-
электрическим датчиком момента, как правило, плунжерного типа, 
и газодинамической силы, возникающей при перемещении пластины 
с маятниковостью в герметичном корпусе чувствительного элемента, 
заполненном инертным газом. Взаимное смещение точек прило-
жения этих трех сил возникает по конструкторским и технологическим 
причинам.

На графиках, приведенных на рис. 14 и рис. 15, видно расхождение 
кривых при нагреве и охлаждении прибора, связанное с явлением 
температурного гистерезиса акселерометра.

a)

б)

Рис. 14. Зависимость систематической составляющей нулевого сигнала (н.с.) 
акселерометра при нагреве (кривая 1) и при охлаждении (кривая 2) от температуры: 

а) до компенсации; б) после компенсации
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Введение ЦУОС в акселерометр КХ67-041 позволило произвести 
алгоритмическую компенсацию этой погрешности по разработанной 
на предприятии «ПО Корпус» методике, суть которой заключается 
в следующем [7].

1. На центрифуге испытуемый прибор устанавливается так, чтобы 
его ось чувствительности была направлена вдоль действия центро-
бежной силы. Задаются различные величины перегрузки и записыва-
ются показания прибора, после чего вычисляется поправочный коэф-
фициент масштаба для каждой величины перегрузки, показывающий 
во сколько раз выходная информация прибора отличается от идеальной 
при действующем ускорении, из соотношения:

                                                          ,                                     (4)

где U(ai ) – выходная информация прибора при воздействии ускорения ai ;
U(1) – выходная информация прибора при воздействии ускорения 1 g;
i – порядковый номер перегрузки.

В практическом применении не обязательно точно задавать абсо-
лютные значения ускорения на прибор, а достаточно знать, во сколько 
раз воздействие отличается от начального (величина достаточно близкая 
к 1 g). Удобно использовать воздействия, отличающиеся в целое число 
раз от начального, например, в 2, 4, 10, 20 и т. д. раз. Количество 
величин перегрузок следует выбирать, исходя из монотонности кривой 
погрешности масштаба и требуемой точности компенсации. В резуль-
тате получается табличная зависимость поправочного коэффициента 
масштаба от выходной информации прибора.

2. Для алгоритмической компенсации погрешности масштабного 
коэффициента зависимость поправочного коэффициента целесообразно 
аппроксимировать. В зависимости от формы кривой погрешности 
возможно применение различных методов интерполяции и аппрок-
симации. Для компенсации погрешности масштабного коэффициента 
кварцевого маятникового акселерометра оказался наиболее удобным 
метод интерполяции с помощью кубического сплайна.

3. Коэффициенты полиномов сплайна записываются в ПЗУ микро-
контроллера прибора и используются в расчете поправочного коэф-
фициента масштаба для текущего значения выходной информации. 
Коррекция выходной информации прибора осуществляется в управля-
ющей программе микроконтроллера по следующей формуле:

                                                              ,                               (5)

где U – текущая выходная информация прибора, которую нужно коррек-
тировать;

U корр – скорректированная величина выходной информации;
аппрокс
П ( )K U  – текущий вычисленный поправочный коэффициент 

масштабного коэффициента акселерометра [7].

Рис. 15. Результат компенсации погрешности
масштабного коэффициента акселерометра в диапазоне от 1 до 50 g

На рис. 15 приведены результаты испытаний КМА с ЦУОС 
и ШИМ-управлением током датчика момента в диапазоне от 1 g до 50 g. 
Из графиков, представленных на рис. 16, видно, что в результате 
компенсации разбалансировки маятника погрешность масштабного 
коэффициента не превышает 0,01% во всем диапазоне измерений, тогда 
как до компенсации она доходила до 0,14%.

На графиках, приведенных на рис. 16, для иллюстрации эффектив-
ности и необходимости термокомпенсации отражены результаты изме-
рений погрешности масштабного коэффициента акселерометра с ЦУОС 
без термокомпенсации параметров (а) и с включенной термокомпенса-
цией (б) при задании линейной перегрузки на центрифуге в диапазоне 
измерения ±50 g. Измерения проводились при последовательном увели-
чении перегрузки (кривая 1) и затем при последовательном уменьшении 
(кривая 2) в одном включении.
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В соответствии с рис. 16 расхождение кривых погрешностей при 
выключенной термокомпенсации обусловлено значительным прогревом 
чувствительного элемента от тока датчика момента при воздействии 
больших ускорений.

Рис. 16. Зависимость погрешности масштабного коэффициента [%] от величины 
перегрузки [g] при последовательном увеличении перегрузки (кривая 1) 

и при последовательном уменьшении перегрузки (кривая 2):
а) без алгоритмической термокомпенсации; б) с включенной термокомпенсацией

Заключение
Таким образом, из проведённых исследований можно сделать следу-

ющие выводы.

1. Разработан и реализован ЦУОС с ШИМ-управлением током 
датчика момента, имеющий универсальную структуру, позволяющую 
перепрограммировать процессор с учетом динамических свойств объекта 
управления, который может быть применен в измерителях кажущихся 
ускорений, в том числе, и в кварцевых маятниковых акселерометрах.

2. Подобная структура ЦУОС позволила разработать КМА с диапа-
зоном измерения ±10 g, имеющий параметры, полностью иден-
тичные высоким точностным характеристикам измерительного канала 
прибора БИЛУ, используемого в СУ спускаемого аппарата корабля 
«Союз – ТМА», у которого термоинвариантность масштабного коэффи-
циента и смещения нуля обеспечивались аппаратным методом компен-
сации, реализуемым только с использованием импортной элементной 
базы.

3. Цифровая обратная связь с ШИМ-преобразователем позволила 
на отечественных ЭРИ обеспечить для кварцевого маятникового аксе-
лерометра с диапазоном измерения ±10 g уменьшение температурных 
погрешностей в 10 раз и нелинейность масштабного коэффициента 
менее ±0,01%, а также разработать широкодиапазонный измеритель 
линейного ускорения с перепрограммируемым для одной и той же 
конструкции верхним диапазоном измерения от ±10 g до ±50 g, пере-
программируемыми динамическими характеристиками. Разработанные 
методики на основе алгоритмического способа термокомпенсации 
позволили снизить температурные погрешности масштабного коэффи-
циента и смещения нуля широкодиапазонного акселерометра также в 10 
раз и обеспечить линейность масштабного коэффициента в пределах 
±(0,01 ÷ 0,02) %, а также компенсировать погрешность разбалансировки 
маятника на ускорениях, больших 20 g.

4. Введение ЦУОС в состав КМА позволит в дальнейшем разра-
ботать алгоритмы компенсации вибрационных погрешностей акселе-
рометра. Работы в этом направлении ведутся, данная задача является 
перспективной.

5. Проведенные исследования говорят о том, что модерни-
зация кварцевых маятниковых акселерометров типа АК-15 или ВА-3, 
учитывая аналогичную структуру электромеханической части приборов, 
возможна и может дать не худшие результаты, нежели модернизация 
КМА КХ67-041.

6. Кварцевые маятниковые акселерометры с ЦУОС и ШИМ-управ-
лением током датчика момента могут применяться в любых высоко-
точных системах автоматического управления, где в качестве управ-
ляющего воздействия необходима информация по высокоточному 
измерению кажущегося ускорения или кажущейся скорости.
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В начале 2017 года в авиакомпанию «Волга-Днепр»  поступило обра-
щение от канадской горнодобывающей компании «Baffinland Iron Ore 
Mines Corporation» о доставке крупногабаритного оборудования (трак-
торы, трейлеры, прицепы) на самое северное месторождение Канады, 
расположенное на острове Баффинова Земля (Baffinland). Перевозку 
оборудования для добычи железной руды планировалось выполнить 
самолетом Ил-76ТД-90ВД из городка Норт Бэй на единственный на 
острове Баффинова Земля грунтовый аэродром Мери Ривер («Mary 
River»).

Аэродром расположен за Северным полярным кругом, 71° Северной 
широты, 79° Западной долготы. Характеристики аэродрома: короткая 
взлетно-посадочная полоса (ВПП) размерами 1982 м × 45 м, имеющая 
галечное покрытие. Сведения о прочности грунта и коэффициенте 
сцепления, поступившие от канадской стороны, требуют дополни-
тельной проверки. Радионавигационные средства посадки отсутствуют. 
В зоне аэродрома имеются горные препятствия высотой до 500 м. Темпе-
ратура в зоне аэродрома до − 45° С. Аэродром из-за галечного покрытия 
ВПП пригоден для полетов только в зимнее время. Поэтому перевозки 
необходимо выполнить в сжатые сроки до начала мая. Кроме этого 
самолет Ил-76ТД-90ВД с двигателями ПС-90А-76 не имеет допуска для 
полетов на грунтовые аэродромы.

Уникальными воздушными перевозками на остров Баффинова Земля 
заинтересовался телевизионный канал «Дискавери». Интерес подогре-
вался тем, что ни канадская, ни другая иностранная авиакомпании не 
решались на данный вид работ. От канала «Дискавери» поступило пред-
ложение в адрес ГрК «Волга-Днепр» о съемке документального фильма 
в серии «Mighty Planes» («Гигантские самолеты») об эксплуатации само-
лета Ил-76ТД-90ВД в экстремальных условиях [1, 2, 3]. Документальный 
фильм можно будет посмотреть в ближайшее время.

Было принято решение работать по нескольким направлениям:

1. Получить от  разработчика самолета — ПАО «Ил» — разрешение 
на посадку и взлет на аэродроме «Mary River», а также временное изме-
нение к РЛЭ Ил-76ТД-90ВД, с рекомендациями выполнения полетов 
на грунтовый аэродром. Активное участие в проработке возможности 
выполнения полетов, аэродинамических расчетах и подготовке летных 
документов приняли главные и ведущие специалисты ПАО «Ил»: 
Н. Д. Таликов, А. В. Юрасов, О. В. Круглякова, А. И. Борисов. Решено 
все полеты выполнять под руководством летчика-испытателя ПАО «Ил» 
Д. А. Комарова;
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НА ГРУНТОВЫЙ АЭРОДРОМ «МЕРИ РИВЕР»  
СЕВЕРНОЙ КАНАДЫ

Сергей Анатольевич КОСТИН
kostin@volga-dnepr.com
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2. Провести совместно с компанией «Baffinland Iron Ore Mines 
Corporation» инспектирование аэродрома для определения возмож-
ности безопасного выполнения полетов. Для этой цели были команди-
рованы в Канаду специалисты ГрК «Волга-Днепр» и летчик-испытатель 
ПАО «Ил». При инспектировании аэродрома Мери Ривер выявлено: 
на поверхности ВПП  в свободном состоянии находится большое 
количество гальки (щебня) размерами от 0,5 до 3 см. По всем авиаци-
онным документам нахождение посторонних предметов на поверхности 
ВПП и рулежных дорожках не допускается. Штатная посадка самолета 
с использованием реверса тяги двигателей приведет к повреждению 
рабочих лопаток двигателей и конструкции планера. Принимается 
решение: производить посадку самолета без использования реверса, что 
в свою очередь привело к ужесточению требований к точности захода 
на ВПП и выполнению летных процедур после посадки ВС. Состояние 
поверхности ВПП приведено на рис. 1. 

Рис. 1. Состояние поверхности ВПП аэродрома Мери Ривер

3. Получить от АО «ОДК — Авиадвигатель» допуск и рекомендации 
по эксплуатации двигателей ПС-90А-76 в условиях взлета и посадки 
на грунтовый галечный аэродром. Разработчик двигателя был не готов 
к решению этой проблемы, т. к. двигатели типа ПС-90А не испытыва-
лись и не эксплуатировались на грунте. Первоначально поступил запрет 
на эксплуатацию, но после предоставления дополнительной инфор-
мации и проработки с ПАО «Ил» было получено разрешение на огра-
ниченное использование реверса тяги.

4. Учесть следующие факторы, усложняющие выполнение данных 
полетов:

• ограниченные размеры грунтовой заснеженной полосы (длина 
ВПП 1982 м), горные препятствия в зоне аэродрома (до 500 м) 
и повышенные требования к располагаемому градиенту набора 
высоты;

• отсутствие радиотехнических средств, выполнение захода 
на посадку только в визуальном режиме;

• пониженный коэффициент сцепления ВПП (галька, покрытая 
слоем укатанного снега) и связанное с этим ухудшение тормозных 
характеристик. 

Учитывая ограниченные возможности применения реверса тяги 
двигателей из-за возможного попадания гальки и повреждения двига-
телей, ПАО «Ил» подготовило следующие рекомендации:

• взлет самолета следует производить с тормозов на максимальном 
режиме работы всех двигателей (αруд = 66°);

• расчетные скорости на взлете: 
— скорость принятия решения V1 = 200 км/ч, 
— скорость подъема передней стойки шасси VR = 230 км/ч,
— безопасная скорость взлета V2 = 280 км/ч;

• при отказе двигателя на разбеге на скорости меньше или равной 
200 км/ч прекратить взлет;

• при торможении на прерванном взлете использовать макси-
мальный реверс тяги двух симметричных исправных двигателей 
вплоть до полной остановки;

• при отказе двигателя на скорости больше 200 км/ч продолжить 
взлет.

Номограммы для определения взлетных характеристик приведены 
на рис. 2 – 4.
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Рис. 2. Полный градиент набора высоты

Рис. 3. Потребная дистанция прерванного взлета

 
 

 

 Пример 
Закрылки 30° 
Предкрылки 14° 
Режим – максимальный 
Один двигатель выключен 
Скорость V2 

Дано:    Вес……………………………………….140 т 
Ответ:   Полный градиент: 
                 – шасси убрано………………………12,7 % 
                 – шасси выпущено…………………...11,6 % 

 

 
 

 

 Пример 
Закрылки 30° 
Предкрылки 14° 
Режим – максимальный 
Один двигатель выключен на 
скорости V1 < 200 км/ч ПР 

Дано:      Вес…………………………140 т 
                 Ветер…………………… . .10 м/с встречный 
Ответ:   Потребная дистанция 
                 прерванного взлета………1370 м 
 

 

 Пример
Закрылки 30°                                    Дано:      Вес..................…………………140 т
Предкрылки 14°                               Ответ:  Полный градиент:
Режим – максимальный                                – шасси убрано.………………12,7 %
Один двигатель выключен                               – шасси выпущено……………11,6 %
Скорость V2                                  

 Пример
Закрылки 30°                                    Дано:      Вес....................………………140 т 
Предкрылки 14°                                                  Ветер…………....10 м/с встречный
Режим – максимальный                   Ответ:   Потребная дистанция
Один двигатель выключен на                           прерванного взлета………..1370 м 
скорости V1 < 200 км/ч ПР                                                              

Рис. 4. Потребная дистанция продолженного взлета

Посадку самолета выполнять, учитывая ограниченные размеры 
ВПП. Торец ВПП следует проходить на высоте 6–8 м, исключая суще-
ственный перелет и смещение точки касания далеко от торца ВПП. 
При выравнивании обеспечить скорость касания на 15–20 км/ч меньше 
скорости пересечения входной кромки ВПП. После касания выпустить 
спойлеры и тормозные щитки. Применить эффективное торможение, 
избегая возникновение юза и выдерживая направление движение на 
полосе. При необходимости по решению КВС применить реверс тяги 
двух внешних двигателей. Номограммы для определения посадочных 
характеристик приведены на рис. 5 (а, б).

 
 

 

 Пример 
Закрылки 30° 
Предкрылки 14° 
Режим – максимальный 
Один двигатель выключен на 
скорости V1 > 200 км/ч ПР 

Дано:      Вес…………………………..140 т 
                 Ветер………………………10 м/с встречный 
Ответ:   Потребная дистанция 
                 продолженного взлета ……1570 м 
 

 

 Пример
Закрылки 30°                                    Дано:      Вес....................………………140 т 
Предкрылки 14°                                                      Ветер…………....10 м/с встречный
Режим – максимальный                       Ответ:   Потребная дистанция
Один двигатель выключен на                               продолженного взлета…......1570 м 
скорости V1 < 200 км/ч ПР                                                              
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Рис. 2. Полный градиент набора высоты

Рис. 5а. Определение длины пробега Рис. 5б. Определение длины пробега

 
 

 

 Пример 
Закрылки 30° 
Предкрылки 25° 
Реверс тяги двух внешних двигателей 
Колеса КТ-199 и КТ-200 

Дано:      Вес…………………………140 т 
                 Ветер…………………… . .10 м/с 
встречный 
Ответ:   Длина пробега ……………685 м 

 

Пример
Закрылки 43°                                                      Дано:      Вес....................………………..140 т
Предкрылки 25°                                                                 Ветер…………......10 м/с встречный
Реверс тяги двух внешних двигателей            Ответ:   Длина пробега...........................685м
Колеса КТ-199 и КТ-200  

Пример
Закрылки 30°                                                      Дано:      Вес....................………………..140 т
Предкрылки 25°                                                                 Ветер…………......10 м/с встречный
Реверс тяги двух внешних двигателей            Ответ:   Длина пробега...........................685м
Колеса КТ-199 и КТ-200  
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Рис. 6. Графики изменения параметров от времени при взлете самолета

Рис. 7. Графики изменения параметров от времени при посадке самолета

Посадку самолета выполнять, учитывая ограниченные размеры 
ВПП. Торец ВПП следует проходить на высоте 6–8 м, исключая суще-
ственный перелет и смещение точки касания далеко от торца ВПП. 
При выравнивании обеспечить скорость касания на 15–20 км/ч меньше 
скорости пересечения входной кромки ВПП. После касания выпустить 
спойлеры и тормозные щитки. Применить эффективное торможение, 
избегая возникновение юза и выдерживая направление движение на 
полосе. При необходимости по решению КВС применить реверс тяги 
двух внешних двигателей. Номограммы для определения посадочных 
характеристик приведены на рис. 5.

Всего на аэродроме Мери Ривер было выполнено 42 взлета и посадки 
самолета. Перевезено более 700 тонн груза. Так как продолжительность 
ежедневных полетов составляла около 9 часов, в полетах были задей-
ствованы  четыре летных экипажа и две технических бригады. Погрузка, 
разгрузка оборудования и полеты проводились четко по расписанию.  
Самолет и оборудование Заказчика повреждений не имеют.
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Определим динамическую систему как линейную стационарную 
систему, которая в общем случае описывается векторным уравнением:

                                                                                                (1)

где [ ]1 2( ) ( ) ( )... ( ) T
nx t x t x t x t= −  вектор состояния размерности n, u(t ) — 

вектор управления размерности m n≤ , ( ) ( ),n n n mA B× × −  постоянные 
числовые матрицы системы и управления соответственно. На осно-
вании (1) рассмотрим скалярную систему с одним входом и одним 
выходом, так называемую SISO-систему [1, стр. 8], к которой принад-
лежат и системы слежения, в том числе привода рулей самолета. Для 
этого случая скалярный (m = 1) входной сигнал известен yвх(t ) = u(t ), 
выходной координатой будем считать первый элемент вектора состояния 
y1 = х1, порядок системы равен n. При этих условиях систему (1) можно 
представить в виде первой формы [2] оператора линейной системы как 
дифференциального уравнения

                                                                                            (2)

где , 0,1, , 1ja j n= − −  коэффициенты характеристического поли-
нома матрицы A. В векторной форме записи (в дальнейшем аргумент t 
будем упускать) система (2), которая эквивалентна системе (1), может 
быть представлена в следующем виде [3]:

                                                                                            (3)

где F — матрица Фробениуса, H — матрица преобразования подобия, 
являющаяся обратной матрицей наблюдаемости исходной системы (1) 
и связывающая новый вектор состояния с исходным. Заметим, что 
вектор состояния системы (3) содержит все фазовые координаты регу-
лируемой выходной координаты 

                                                                                                   (4)
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Каждый последующий элемент вектора фазовых координат (4), 
начиная со второго, является производной предыдущего. Размер-
ность фазового пространства системы совпадает с размерностью самой 
системы, то есть с размерностью вектора состояния, полностью описыва-
ющего ее поведение. Приведение системы к наблюдаемой канонической 
форме (3) позволяет в рассматриваемом варианте отработки следящей 
системой входного сигнала  рассматривать неоднородное дифференци-
альное уравнение (2) в качестве базовой модели наблюдения состояния 
динамической системы. Запишем уравнение (2) в изображении Лапласа 
при нулевых начальных условиях

                                                                                                      (5)

Выражение (5) показывает возможность проверки соответствия 
динамических характеристик системы эталону ее описания как проверки 
собственно равенства однородной составляющей дифференциального 
уравнения заданной функции в правой части неоднородного урав-
нения. Существенным ограничением применения прямой проверки 
равенства (5) является сложность получения в условиях действующих 
шумов, как правило, ненаблюдаемых производных выходного сигнала. 
Равенство (5) не нарушится, если его левую и правую части домножить 
на одну и ту же передаточную функцию фильтра W(p), а именно: 

                                                                                                      (6)

Будем считать, что введенный фильтр устойчив и имеет следующий 
вид:

                                                                                             (7)

где , 1,2, , 1ib i n= + −..., n + 1 — коэффициенты характеристического полинома 
фильтра, обеспечивающие его устойчивость. Тогда на основании (6) 
будет иметь место следующее уравнение, содержащее все n производных 
от фильтрованного наблюдаемого позиционного сигнала, а именно:

                                                                                           (8)

                                                                                            (8)

Здесь знаком тильды над переменными в уравнении (8)  обозначены 
оценки фазовых координат, полученные при фильтрации выходного 
сигнала привода y1(t) и входного сигнала yвх(t) с помощью динамиче-
ского звена, имеющего передаточную функцию (7).

Выражение (8) может рассматриваться как модель наблюдения 
динамической системы (2), так как сохранение равенства гарантиру-
ется только совпадением коэффициентов характеристического поли-
нома контролируемой системы ˆ , 0,1, , 1ja j n= −..., n − 1 с ее одноименными  
эталонными коэффициентами , 0,1, , 1ja j n= −..., n − 1. В этом случае  равен-
ство (8) не зависит от параметров фильтра (7), структурно обеспечи-
вающем восстановление производных выходного сигнала системы. 
Вопрос состоит в том, каким быстродействием должен обладать 
фильтр W(p), чтобы своевременно обнаруживать изменения динами-
ческих свойств наблюдаемой системы при одновременном подавлении 
шумов в выходном сигнале y1(p) в целях высококачественного оцени-
вания его производных. Кроме того, для практического применения 
этого подхода к наблюдению за состоянием динамической системы 
необходимо учитывать цифровой вариант реализации современных 
систем управления. Поэтому имеет место задача перевода непрерывного 
фильтра (7) в дискретный вид, учитывающий интервал дискретизации 
входного и выходного сигналов динамической системы. 

Переход от непрерывного варианта фильтрации к дискретному для 
восстановления фазовых координат объекта наблюдения может быть 
осуществлен с помощью метода эквивалентного дискретного преоб-
разования [4]. Метод обеспечивает системы сходимость дискретного 
фильтра с непрерывным аналогом с точностью до интервала дискрети-
зации выходного сигнала.

Запишем уравнения фильтра (7) для оценки производных в непре-
рывном виде в форме Коши:

                                                                                            (9)
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Тогда в уравнении (2) можно разместить оценки производных, 
получаемых из (9): 

                                                                                               

В матричной форме записи система (9) будет иметь следующий вид:

                                                                                           (10)
                     

Для цифровых систем управления, в которых осуществляется 
дискретизация аналоговых сигналов и расчет управления с шагом 
дискретности T, непрерывная линейная стационарная система может 
быть преобразована в разностное уравнение, эквивалентное непрерыв-
ному аналогу, для которого сигнал управления есть кусочно-постоянная 
функция [5, стр. 421]: 

                                                                                          (11)

Соответствующее разностное уравнение для (10) имеет вид:

                                                                                               (12)

где Ф(Т ) — фундаментальная матрица системы (10) для шага времени T, 
Г(Т ) — матрица  коэффициентов при входном сигнале.

В общем случае фундаментальная матрица Ф(t ) описывает движе-
ние однородной части линейной стационарной системы (9) и находится 
по определению при интегрировании дифференциального уравнения

                                                                                             (13)

на отрезке времени [ ]0,T . Здесь  E — единичная матрица соответству-
ющего размера. 

Применим к уравнению (13) преобразование Лапласа, тогда его 
изображение, с учетом теоремы о дифференцировании оригинала, 
примет вид

                                                                                            (14)

Решением (14) с учетом ненулевых начальных условий (13) является

                                                                                                 (15)

То есть изображение фундаментальной матрицы (15) представляет 
собой произведение скаляра, равного обратному выражению детер-
минанта матрицы ( )pE A− , на соответствующую ей присоединенную 
матрицу. Для нашего случая фундаментальная матрица (12) имеет следу-
ющий вид:

                                                                                                (16)

Матричный коэффициент Г(Т ) определяется интегрированием 
уравнения

                                                                                                 (17)

также на отрезке времени [ ]0,T . В изображении Лапласа уравнение 
(17), с учетом постоянства матрицы G, принимает следующий вид:

                                                                                                  (18)

На основании (18) найдем изображение матрицы входного сигнала, 
которое, с учетом (15), можно представить следующим образом:

                                                                                                (19)

Из выражений (16) и (19) с помощью обратного преобразования 
Лапласа можно определить оригиналы фундаментальной матрицы 
и матричного коэффициента системы (12):

                                                                                                 (20)
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Понятно, что элементы этих матриц являются постоянными 
числами, величины которых зависят от шага дискретизации T и коэф-
фициентов характеристического полинома фильтра (7). Для получения 
сглаженного дискретного входного сигнала вх ( )iy t

 применяется такой 
же фильтр (12), (20) с входным сигналом yвх(ti ) вместо y1(ti ) из (12).

Рассмотрим применение указанного подхода в дискретном пред-
ставлении сглаживающего фильтра для формирования наблюдателя 
привода рулей самолета, который является динамической следящей 
системой типа «вход-выход». Передаточная функция реального привода 
с хорошей степенью приближения  может быть аппроксимирована [6] 
динамическим звеном второго порядка:

                                                                                                 (21)

где y — скалярный выход привода (отклонение выходного звена или 
поворот выходного вала), yвх — входной сигнал управления, Тпр — посто-
янная времени следящего привода, ξ пр относительный коэффициент 
затухания. Для этого случая наблюдатель типа (8) для привода (21) 
может быть представлен во временной области в виде уравнения

                                                                                                (22)

где , ,y y y − 

    сглаженные фильтром выходной сигнал привода и сигналы 
его первой и второй производной соответственно, вхy −  сглаженный 
фильтром входной сигнал привода.

Так как для корректного получения всех n производных наблюда-
емой системы требуется фильтр с порядком, превышающим порядок  
объекта наблюдения как минимум на единицу (n + 1), введем для нашего 
случая фильтр третьего порядка с передаточной функцией:

                                                                                          (23)

где Tф — постоянная времени  фильтра, ξ ф — относительный коэф-
фициент затухания звена второго порядка, входящего в фильтр. Пред-
ставление характеристического полинома фильтра (23) в виде сомножи-
телей первого и второго порядков с одной и той же постоянной времени  
обусловлено стремлением выбора для фильтрации одного параметра 
сглаживания и назначением коэффициента ξ ф, влияющим на быстро-
действие, например, равным 0,707.

Для формирования цифрового фильтра по формуле (12)  на осно-
вании (10) и (16) получим изображение фундаментальной матрицы 
системы (23) в виде:

                                                                                               (24)

Применив к выражению (24) обратное преобразование Лапласа, 
получим  при шаге дискретизации T = Δt фундаментальную матрицу 
цифрового фильтра:

                                                                                              (25)
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                                                                                         (25)

После подстановки в формулу (19) изображения фундаментальной 
матрицы (24) получим изображение матрицы входного сигнала:

                                                                                               (26)

Обратное преобразование Лапласа к выражению (26) дает следу-
ющий результат:

                                                                                         (27)

Сравнение формул (27) и (25) показывает следующую связь коэф-
фициентов матрицы при входном сигнале с коэффициентами фунда-
ментальной матрицы:

                                                                                                (28)

Тогда дискретный фильтр оценивания производных, эквивалентный 
в смысле (11) передаточной функции (23), с учетом (26), (27) и (28)  
примет следующий вид:

                       

                                                                                          (29)

Выходные сигналы стоят в левых частях уравнений системы (29) 
и являются при рассмотрении их сверху вниз соответственно сгла-
женным сигналом выхода привода, его первой и второй производных. 
Для использования в задаче наблюдения уравнения (22) применяется 
фильтр (29) и идентичный ему отдельно параллельно работающий 
фильтр, в котором входным сигналом является сигнал вхi

y  вместо 
сигнала 1i

y . Расчет двух фильтров ведется синхронно по одним и тем 
же i-ым номерам шагов.

Рассмотренный наблюдатель функционирует в реальном времени 
при измерении и обработке  входного yвх(ti ) и выходного y1(ti ) сигналов 
привода с известным шагом дискретизации Δt. Формируется  невязка 
наблюдения

  
                                                                                                   (30)

которая несет информацию о величине несоответствия динамической 
системы привода его эталонной модели. Причем невязка (30) имеет 
размерность измерения выходного звена привода, что позволяет в задаче 
скалярного наблюдения за динамическими характеристиками привода 
сохранить физическую величину оценки динамической точности [7]  
при сравнении двух систем: реальной и модельной.
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Продифференцируем функционал (32) по трем уточняемым коэф-
фициентам и, согласно (33), получим систему трех уравнений:

                                                                                           (34)

Систему (34) удобно представить в матричном виде

                                                                                          (35)

Применяя правило Крамера для системы алгебраических уравнений 
(35), определим искомые параметры наблюдаемой системы:

                                                                                             (36)

 Покажем что скалярный наблюдатель (22) может быть использован 
при параметрической идентификации привода, то есть определения 
коэффициентов его динамической модели. Применим метод наименьших 
квадратов [8]. Перепишем уравнение (30), характеризующее неточность 
совпадения на практике правой и левой частей уравнения (22), для 
каждой j-й  фиксации переменных наблюдателя, а именно

                                                                                           (31)

где ŷ −  сформированная оценка положения выходного звена привода 
на основании оценок параметров 2 1ˆ ˆ,a a , связанных с оценками посто-
янной времени прT̂  и относительного коэффициента затухания npξ̂ , 
и сглаженных значений производных и входного сигнала на каждом из 
N шагов наблюдения оценки выхода привода. 

Параметр оценки 0̂b  введен в рассмотрение для искусственного 
разделения входного и выходного сигналов, вообще говоря, показы-
вающих себя как линейно зависимые в разности вх j jy y−   при совпа-
дении их масштабных коэффициентов, что обычно обеспечивается для 
приводов самолетов при нивелировке системы управления. В прямом 

смысле коэффициент 0̂b  представляет собой коэффициент передачи 
заданного сигнала отклонения руля, который в общем случае может 
отличаться от единицы.

По методу наименьших квадратов  минимизируется функционал F,  
представляющий собой сумму квадратов невязок Δнабл. j , а именно:

                                                                                                     (32)

Функционал (32) достигает минимума при выполнении условий

                                                                                                  (33)
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Идентификация проводилась с использованием полученного 
в эксперименте массива данных по схеме (36). Получены следующие 
оценки параметров привода:

                                                                                         (39)

Для параметров (39) была воспроизведена невязка наблюдений 

набл.∆̂  для замеренных ранее входного и выходного сигналов привода 
с восстановленными фазовыми координатами вращения вала привода. 
Графики исходной алгоритмически полученной  невязки Δнабл. и оценки 
невязки по уточненным параметрам привода показаны на рис. 1.

Рис.1. Графики невязки наблюдателя с априорными (красного цвета) 
и идентифицированными (зеленого цвета) параметрами привода

Интервал изменения оценки невязки наблюдения набл.∆̂  при уточ-
ненных параметрах наблюдателя составил −2,3°…3,1°. Как следует 
из полученных результатов обработки, интервал вариации невязки 
наблюдения для новых оценок параметров привода на 30% меньше 
соответствующего интервала для исходных параметров. Поэтому целе-
сообразно уточнение настройки наблюдателя в соответствии с получен-
ными результатами идентификации для его  использования в реальном 
времени функционирования привода в полете.

 Таким образом, построена модель наблюдения в пространстве 
фазовых координат привода, в которой по выходному сигналу восста-
навливаются ненаблюдаемые производные поворота выходного вала 
для прямой проверки дифференциального уравнения привода, аппрок-
симирующего динамику его движения. 

                                                                                           (36)

Уточненные динамические параметры привода находятся из (31): 

                                                                                              (37)

Формулы (29), (30) и (36) определяют модель наблюдения за состо-
янием привода. В реальном времени модель сопровождает работу 
привода и формирует невязку Δнабл. j  (30), которая может использоваться 
в системе контроля работоспособности привода, а в постобработке 
является невязкой идентификации параметров привода (37). Заметим, 
что для функционирования полученной модели наблюдения достаточно 
пары одновременно измеренных величин входного сигнала управления 

iвхy  и выходного сигнала вых 1i i
y y=  перемещения штока (поворота 

вала) привода. Индексы дискретного фильтра и процедуры метода 
наименьших квадратов по обработке массивов данных соотносятся как 
j = i + 1.  

Функционирование модели наблюдения привода была проверена 
при работе электромеханического привода системы автоматического 
управления транспортного самолета. Исходные параметры привода 
были получены при экспериментальном исследовании амплитудно-фа-
зовых частотных характеристик

                                                                                            (38)

На основании  (38) был построен наблюдатель вида (31) с примене-
нием цифровых фильтров сглаживания  входного и выходного сигналов 
вида (23) с параметрами Tф = 0,1 с и ξ ф = 0,7 при шаге счета цифро-
вого вычислителя Δt = 10 миллисекунд. Работа этой модели наблюдения  
была проверена в натурном эксперименте, в котором на вход привода 
в течение времени t = 60 секунд подавался нерегулярный управляющий 
сигнал с максимальными отклонениями. Интервал изменения невязки 
наблюдения Δнабл. составил −2,5°…4,5° поворота выходного вала при его 
движении в пределах ±90°.

Вторым этапом применения наблюдателя являлось уточнение аппрок-
симирующих параметров привода по методу наименьших квадратов. 
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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ОЦЕНИВАНИЕ 
ПОГРЕШНОСТЕЙ ИЗМЕРЕНИЯ СКОРОСТИ ПОЛЕТА 

СПУТНИКОВОЙ НАВИГАЦИОННОЙ СИСТЕМОЙ 
ПРИ МАНЕВРИРОВАНИИ САМОЛЕТА

Олег Николаевич КОРСУН, д. т. н., профессор
marmotto@rambler.ru
ФГУП «ГосНИИАС»,
Владимир Евгеньевич КУЛИКОВ, д. т. н., профессор
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»
E-mail: inbox@aomiea.ru

В статье предлагается метод оценивания в летном эксперименте погрешностей 
измерений скорости спутниковой навигационной системой при энергичном маневриро-
вании самолета. При этом источником погрешностей является быстрая смена состава 
«созвездия» спутников, вызывающая переходные процессы в измерении скорости. Полу-
ченные по данным летного эксперимента оценки показывают, что на таких режимах 
погрешности спутниковой навигационной системы могут многократно  превышать номи-
нальные значение, соответствующие горизонтальному полету.

Ключевые слова: параметры движения летательного аппарата, обработка бортовых 
измерений, погрешности измерения скорости спутниковой навигационной системой.

EXPERIMENTAL ERRORS ESTIMATION OF AIR SPEED 
MEASURING BY THE SATELLITE NAVIGATION SYSTEM 

AT AIRCRAFT MANEUVERING

Oleg N. KORSUN, D. Sc. in Engineering, professor
marmotto@rambler.ru
FSUE ‘GosNIIAS’,
Vladimir E. KULIKOV, D. Sc. in Engineering, professor
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-mail: inbox@aomiea.ru

The paper proposes an estimation method of air speed measurement errors making by satellite 
navigation system at aircraft dynamic maneuvering during the flight experiment. In this case, 
rapid change in the satellite «constellation» with transients response in air speed measuring causes 
errors. The estimates obtained from the flight experiment data show that in such modes the satellite 
navigation system errors can be many times greater than the nominal value corresponding to the 
horizontal flight.

Keywords: the aircraft motion parameters, onboard measurements processing, speed 
measurement errors making  by satellite navigation system.
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При летных испытаниях летательных аппаратов (ЛА) [1]  в качестве 
средства внешнетраекторных измерений [2] используются спутниковые 
навигационные системы (СНС), работающие в дифференциальном 
режиме. Высокая точность спутниковых измерений при использо-
вании их совместно с методами теории идентификации систем [3-7] 
позволяет решать целый ряд важных задач. В первую очередь следует 
отметить методы оценивания погрешностей аэрометрических изме-
рений (воздушная скорость, углы атаки и скольжения), как основанные 
на традиционных для испытательной практики тестовых режимах [8-9], 
так и использующие различные пространственные маневры [10-13]. 
Другие приложения относятся к оцениванию скорости ветра [14] 
и повышению точности расчета углов ориентации [15].

Как правило, при использовании диференциального режима СНС 
величина  погрешностей измерений скорости ЛА и ее проекций на оси 
заданной системы координат находится в интервале ±0,2 м/с с довери-
тельной вероятностью 0,95. Однако эти результаты имеют силу в основном 
для режимов горизонтального полета и ограниченного маневрирования, 
когда количество навигационных спутников, сигналы которых прини-
маются СНС, сохраняются неизменными. При энергичном маневри-
ровании ЛА (например, выполнение разворотов, виражей-спиралей 
и т. д.) состав «созвездия» спутников изменяется. Это приводит к суще-
ственному увеличению погрешностей измерения скорости, которые 
могут достигать 8…10 м/с на интервалах времени до 1…3 с.

В отдельных случаях происходят кратковременные (до 20 с) сбои 
в функционировании системы вследствие прекращения приема сигнала 
от минимально необходимого числа спутников.

В связи с этим возникают две задачи:
— коррекция измерений скорости и ее трех проекций на коор-

динатные оси  на режимах маневрирования при изменении состава 
«созвездия» навигационных спутников;

— восстановление сигналов СНС в периоды «пропадания» спут-
ников.

Решение обеих задач можно получить на основе комплексирования 
имеющихся экспериментальных данных, а именно, путем использо-
вания результатов измерений скорости и ее 3 составляющих, выполня-
емых другими бортовыми системами, прежде всего бортовой инерци-
альной навигационной системой (ИНС).

Конкретизируем поставленную задачу. Итак, СНС выполняет изме-
рения в нормальной системе координат, начало которой связано с ЛА 
и находится в точке установки приемной антенны СНС. 

Вертикальная ось направлена вверх по нормали к поверхности 
эллипсоида, две горизонтальные оси направлены на север и на восток 
по касательным к меридиану и параллели, проходящие через начало 
системы координат.

Введем обозначения:

e , ,n hV V V  — восточная, северная и вертикальная составляющие 
скорости в нормальной системе координат, описанной выше, м/с;

2 2 2
e n hV V V V= + +  — полная скорость ЛА, м/с.

Для оценки погрешностей измерений СНС, а также для восстанов-
ления сигналов СНС в периоды «потери» навигационных спутников 
возможно использовать выполняемые ИНС измерения составляющих 
скорости ЛА в описанной выше нормальной системе координат.  
Восточную, северную и вертикальную составляющие скорости ЛА, 
измеряемые ИНС, обозначим  ,  ,

b b be n hV V V .
Для проверки будем выбирать участки полета длительностью 

времени обработки tобр = 30…150 с. Известно, что погрешности ИНС 
приблизительно изменяются по гармоническому закону с периодом 
84,4 минуты (период Шулера), что значительно превосходит длитель-
ность участка обработки. Поэтому допустимо предположить, что на этих 
участках погрешности измерения ИНС скоростей полета постоянны. 
С другой стороны, погрешности СНС, возникающие при маневриро-
вании, относительно высокочастотны и имеют период примерно 1…3 с. 
Указанное разделение погрешностей по частотам позволяет сформу-
лировать следующую двухэтапную процедуру комплексной обработки: 
на первом этапе данные СНС используются для нахождения оценок 
постоянных погрешностей измерений ИНС, на втором этапе изме-
ренные ИНС проекции скорости, скорректированные с учетом полу-
ченных оценок погрешностей, принимаются в качестве окончательных 
уточненных сигналов. 

 Сформулируем рассмотренную проблему как стандартную задачу 
параметрической идентификации. В качестве модели объекта выберем 
соотношения, связывающие составляющие скорости в нормальной 
системе координат, описанной выше, и измерения ИНС. Учтем, что 
измерения выполняются в дискретные моменты времени ti , i =1, 2, …, 
N, где N – число измерений на участке обработки.

                                                                                              (1)

( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )
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                                                                                                (1)

где , ,
e n hV V VC C C

 
– постоянные погрешности измерений ИНС восточной, 

северной и вертикальной составляющих скорости, 
Сформируем модель наблюдений:

                                                                                               (2)

где                                                                                          – 

вектор наблюдений, состоящий из измерений, выполненных СНС;
( ) ( ) ( ) ( ), , ,e i n i h i it t t tξ ξ ξ ξ  – случайные погрешности измерений СНС 

(шумы наблюдений) восточной, северной и вертикальной составля-
ющих скорости. В соответствии с общепринятым допущением предпо-
ложим, что они представляют собой последовательности нормальных 
независимых случайных величин с нулевым математическим ожида-
нием и известными дисперсиями. 

Для удобства применения алгоритмов параметрической идентифи-
кации введем дополнительно векторные обозначения: 

— вектор состояния ( ) ( ) ( ) ( )    T
i e i n i h iy t V t V t V t=    ,

— вектор случайных погрешностей ( ) ( ) ( ) ( )ξ ξ ξ ξ ,T
i e i n i h it t t t=   

— вектор идентифицируемых параметров   .
e n h

T
V V Va C C C =  

Введем также вектор известных функций времени

                                                                      ,

в который подставляются измерения восточной, северной и верти-
кальной составляющих скорости, выполненные  ИНС.

Тогда модели объекта и наблюдений (1) и (2) принимают вид:

      
                                                                                                  (3)

                                                                                                (4)

При обработке в  вектор наблюдений z(ti ) будем включать изме-
рения, выполненные СНС: ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

CHC CHC CHC CHC .T
i e i n i h i iZ t V t V t V t V t =  

Для нахождения оценок постоянных погрешностей  

минимизируется функционал:

                                                                                                (5)

где ( )ˆa iz t  — оценка прогноза вектора наблюдений, которая вычисляется 
численным решением уравнений (3) и (4) при нулевых шумах наблюдений 

( ) ( ) ( ) ( )ξ ξ ξ ξ 0,e i n i h i V it t t t= = = =   1,2, ,i N= …  и векторе параметров a ;
G  — диагональная матрица, содержащая среднеквадратические откло-
нения шумов измерений.

Для численного нахождения оценок вектора 
e n h

T
V V Va C C C =    

используется следующий алгоритм идентификации [3, 6], являющийся 
модификацией классического метода Ньютона. В общем виде алгоритм 
записывается следующим образом:

ММ объекта

ММ наблюдений

Расчетные  формулы

где

( ) ( ) ( ) ( ) ( )1 2 3 4
T

i i i i iZ t z t z t z t z t= =   ( ) ( ) ( ) ( )CHC CHC CHC CHCe i n i h i iV t V t V t V t  

( ) ( ) ( ) ( )
b b b

T
i e i n i h iu t V t V t V t =  

( )
( )

( ) ( ) ( )2 2 2
,

0
i

i
e i n i H i

u t a
y t

V t V t V t

    = +   + +   

      
e n h

T
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1
ˆ ˆ ,

N T T
i a i i i a i

i
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−

=
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Условие окончания идентификации
 

Получение оценок постоянных погрешностей , , 
e n hV V VC C C  завер-

шает первый этап комплексной обработки.
На втором этапе оценки постоянных погрешностей , , 

e n hV V VC C C  
добавляются к измеренным ИНС составляющим скорости 

( ) ( ) ( ) ,  ,
b b be i n i h iV t V t V t  и вычисляются корректированные значения 

составляющих и полной скорости:

                                                                                 

Рассмотрим другой вариант решения, в котором используются  
результаты бортовых измерений перегрузок и углов Эйлера.

В этом случае, используя матрицу перехода от связанной к земной 
нормальной системе координат [2], получим следующие уравнения 
объекта:

                              

где ( )sin ,x xa g n= − ϑ  ( )cos cos ,y ya g n= − ϑ γ
 

( )cos siny za g n= − ϑ γ
 
— 

проекции ускорения на оси связанной системы координат, ( ),itϑ = ϑ   
( ),itγ = γ  ( )it Cψψ = ψ +

 
— углы тангажа, крена, рыскания, измеренные 

инерциальной системой; ( ) ( ) ( ), ,x i y i z in t n t n t  —  измеренные проекции 
перегрузки на оси связанной системы координат; Cψ  

— постоянная

погрешность измерений угла рыскания; , , 
e n hA A AC C C – постоянные 

погрешности измерений восточной, северной и вертикальной составля-
ющих ускорения; g — ускорение силы тяжести.

Сформируем модель наблюдений:

                  

гдe

                                                                                                                                        
—                                                                                        

вектор наблюдений, состоящий из измерений, выполненных СНС;
( ) ( ) ( ) ( ), , ,e i n i h i it t t tξ ξ ξ ξ  — случайные погрешности измерений СНС 

(шумы наблюдений) восточной, северной и вертикальной составля-
ющих скорости и полной скорости, о статистических свойствах которых 
вводятся те же допущения, что и в предыдущем варианте.

Для получения оценок постоянных неизвестных параметров 
, , ,   

e n hA A AC C C Cψ  используется изложенный выше  алгоритм параме-
трической идентификации.

После нахождения оценок постоянных погрешностей в каче-
стве корректированных значений скоростей принимаются результаты 
численного решения уравнений объекта и наблюдений при нулевых 
шумах. 

Работоспособность предложенных алгоритмов проверялась на 
примерах обработки данных летных испытаний, полученных при 
помощи бортовой системы измерений и регистрации, устанавливаемой 
на период испытаний. Во втором варианте использовались измерения 
датчиков перегрузки, входящих в состав системы управления. 

Обработка показала, что оба варианта дают близкие результаты. 
При этом для первого варианта алгоритма, использующего полученные 
ИНС значения скорости и ее проекций, вычислительная устойчивость и 
степень согласованности выходных сигналов модели и объекта несколько 
выше, что объясняется более высокой точностью ИНС. Кроме того, на 
точность алгоритма влияют также погрешности бортовой системы изме-
рений и регистрации, низкочастотные составляющие которых нака-
пливаются при интегрировании. С этой точки зрения первый вариант, 
использующий результаты интегрирования, выполненного в ИНС, 

( ) ( ) ( )ˆ ˆˆ
.ja e i a ia i
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z t z tz t
a

+ε −δ
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также имеет преимущество. Таким образом, второй вариант алгоритма 
целесообразно применять только при невозможности реализации 
первого варианта.

Результаты  обработки для одного из участков показаны на рисунках 
1 и 2.

Рис. 1. Выполнение маневра разворота с углом крена 45…55 градусов (оцифровка 
по левой оси ординат), нормальной перегрузкой 1,3…1,7 единиц перегрузки 
(оцифровка по правой оси ординат) в течение 60 с (ось абсцисс – время, с)

Рис. 2. Скорректированная скорость СНС в процессе маневра и погрешность 
между скорректированной скоростью и скоростью, измеренной СНС

 

Угол крена 
 

Вертикальная перегрузка 

 

Измеренная и 
скорректированная скорости 

Разность между измеренной и 
скорректированной скоростями 

На рисунке 2 северная составляющая скорости VNiz, измеренная 
СНС и скорректированная скорость VNmod (оцифрована по левой 
оси ординат, м/с, ось абсцисс – время, с). На графике также пока-
зана разность DVN между сигналами VNiz и VNmod, характеризующая 
погрешность коррекции СНС (оцифрована по правой оси абсцисс, м/с).

На графике видно, что на участках горизонтального полета погреш-
ности близки к нулю. В процессе разворота погрешность состав-
ляет ±1 м/с, а при резком изменении угла крена в начале и в конце 
маневра кратковременно (в течение 8 с) возрастает до 2−4 м/с.

Проведенная обработка данных летного эксперимента подтверждает 
работоспособность предложенных алгоритмов.
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