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В статье рассматриваются вопросы разработки прецизионного кварцевого маят-
никового акселерометра с цифровым усилителем обратной связи, широтно-импуль-
сным управлением током датчика момента как системы автоматического управления. 
Рассматриваются вопросы обеспечения динамической устойчивости акселерометра 
путём синтеза различными методами цифровых регуляторов с требуемыми показателями 
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1. Введение

Настоящая статья является продолжением статьи, опубликованной 
в трудах МИЭА «Навигация и управление летательными аппаратами» 
№ 20 за 2018 [10], и посвящена разработке кварцевого маятникового 
акселерометра с цифровой обратной связью. За время, прошедшее со 
дня опубликования статьи [10], проведены все виды отработочных испы-
таний кварцевого маятникового акселерометра с цифровым усилителем 
обратной связи (ЦУОС) как автономно, так и в составе блока измери-
телей линейных ускорений (БИЛУ), что привело к расширению функ-
циональных возможностей прибора, о чем писалось в [10], провести 
на практике политику импортозамещения, что позволило руководству 
ПАО РКК «Энергия» принять решение об использовании прибора 
БИЛУ не только в системе управления космического корабля (КК) 
«Союз — МС», но и в системе управления КК «Прогресс — МС». Разра-
ботанный прибор прошел все виды отработочных испытаний и постав-
ляется в РКК «Энергия» с января 2019 года [12]. Пуски космических 
кораблей с модернизированным прибором БИЛУ намечены на осень 
2019 года.

Настоящая статья посвящена рассмотрению следующих вопросов, 
оставшихся неосвещенными в работе [10]:

— методике синтеза цифровых регуляторов, прошиваемых в ЦУОС 
акселерометра, для обеспечения динамической устойчивости прибора 
и обеспечению оптимальных критериев качества системы управления 
КМА;

— разработке программного обеспечения и принципам его функци-
онирования в процессе штатной работы КМА;

— повышению вибрационной устойчивости прибора и дальнейшим 
перспективным работам в плане улучшения точностных и динамиче-
ских характеристик кварцевого маятникового акселерометра с цифровой 
обратной связью с целью его применения в бесплатформенных инерци-
альных навигационных системах (БИНС) различного назначения.

2. Разработка цифрового регулятора для обеспечения динамической 
устойчивости кварцевого маятникового акселерометра

Схемотехнические решения, принципы работы ШИМ – управ-
ления током датчика момента в кварцевом маятниковом акселерометре, 
принципы температурной компенсации погрешностей масштабного 
коэффициента и нулевого сигнала, а также разбалансировки маятника 
акселерометра на ускорениях свыше 20g остаются точно такими же, как 
описано в работе [10], а также в работах [11, 18, 19, 20].

2.1. Функционально-кинематическая и структурная схемы объекта 
управления – кварцевого маятникового акселерометра с цифровым 

усилителем обратной связи

Функционально-кинематическая схема кварцевого маятникового 
акселерометра (КМА) компенсационного типа с цифровым управле-
нием изображена на рис. 1.

Рис. 1. Функционально-кинематическая схема кварцевого маятникового акселерометра 
с цифровым управлением

На рис. 1 введены следующие обозначения: ЧЭ – чувствительный 
элемент; q – проекция на ось чувствительности акселерометра вектора 
действующего кажущегося ускорения; t ° C – значения температуры; 
ДТ – датчик температуры; ДУ – датчик угла; ДМ – датчик момента; 
Общ. – общая точка; C1, C2 – переменные емкости ДУ; S, N – обозна-
чения полюсов постоянных магнитов ДМ; ЦУОС – цифровой усили-
тель обратной связи; У – усилитель сигнала ДТ; ПУ – предварительный 
усилитель сигналов ДУ; ИОН – источник опорных напряжений; ВГ – 
внешний генератор; МК – микроконтроллер; ПС – преобразователь 
сигнала; ПТ – переключатель тока; U0

ДТ , UДТ – напряжения ДТ до усиления 
и после; UДУ1, UДУ2 , UПУ – напряжения ДУ до усиления и после; IДМ – ток 
датчика момента (ток цепи обратной связи); Uоп – опорное напряжение 
питания МК, У и ПТ; FВГ – тактовая частота работы МК, формиру-
емая ВГ; Uвозб – напряжение возбуждения ДУ; Nрег – сигнал с выхода 
регулятора в МК; Nскорр – алгоритмически скорректированный в МК 
выходной сигнал; Fвых – выходная цифровая информация акселерометра.
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В соответствии с рис. 1 КМА состоит из ЧЭ (включающего маят-
никовую пластину (на рис. 1 не показана), ДУ, ДМ и ДТ) и ЦУОС 
(построен на базе МК и содержит усилители У и ПУ, а также ПТ для 
формирования направления протекания и величины тока IДМ в зависи-
мости от знака и величины действующего ускорения q, а также вспо-
могательные элементы для работы функциональной электроники – это 
ИОН для выработки стабилизированных напряжений и ВГ для форми-
рования тактовой частоты работы МК).

КМА с ЦУОС работает следующим образом. Под действием уско-
рения q формируется входной момент, который определяется моментом 
силы инерции. Он отклоняет маятник от нулевого положения, угол 
отклонения маятника измеряется емкостным ДУ, построенным по 
обращенной мостовой схеме. На выходе ДУ формируются напря-
жения рассогласования мостовой схемы UДУ1 и UДУ2, поступающие на 
вход ПУ, входящего в состав ЦУОС. Выходное напряжение ПУ UПУ =
= (UДУ1 – UДУ2) ∙ K ПУ, где KПУ – коэффициент усиления ПУ, в МК ЦУОС 
преобразуется в широтно-модулированные импульсы напряжения, 
управляющие переключателем тока цепи обратной связи IДМ, поступа-
ющего на исполнительный элемент – магнитоэлектрический датчик 
момента, формирующий уравновешивающий момент и возвращающий 
маятник в исходное нулевое положение. На базе МК в ЦУОС реали-
зован дискретный регулятор, обеспечивающий требуемые динамиче-
ские характеристики и запасы устойчивости. С выхода МК снимается 
также скорректированная в соответствии с алгоритмами повышения 
точности акселерометра выходная цифровая информация Fвых, обуслов-
ленная протекающим через нагрузку током IДМ и пропорциональная 
действующему ускорению q. В качестве Fвых можно сформировать коды 
в формате RS-232, RS-485, код Манчестер, унитарный код или любой 
другой, в зависимости от требований, предъявляемых к объекту, на 
котором будет устанавливаться акселерометр. При технологической 
отладке макетного образца акселерометра с  ЦУОС достаточно снимать 
выходной сигнал в формате RS-232.

Для формирования алгоритма температурной коррекции использу-
ются сигналы ДТ, расположенного внутри корпуса ЧЭ и выполненного 
на биполярном транзисторе, а для формирования алгоритма компен-
сации разбалансировки маятника – сами показания на выходе регуля-
тора в МК, пропорциональные действующему ускорению q.

Высокоточные показания КМА обеспечиваются применением 
компенсационных принципов, главным образом, принципом обратной 
связи при магнитоэлектрическом способе уравновешивания маятника, 
а также использованием наиболее совершенного упругого материала 
в подвесе маятника – кварцевого стекла [17].

Структурная схема КМА с ЦУОС, составленная в соответствии 
с функционально-кинематической схемой (рис. 1), но без учета ПТ, 
коэффициент передачи которого математически закладывается в коэф-
фициент передачи KШИМ, и без вспомогательных элементов, не влия-
ющих на систему управления «КМА – ЦУОС», а именно без ИОН и ВГ, 
приведена на рис. 2.

Рис. 2. Структурная схема системы управления кварцевого 
маятникового акселерометра

На рис. 2, помимо введенных ранее (на рис. 1), приняты следующие 
обозначения: ml – маятниковость; Мвх – входной момент; МДМ – момент, 
формируемый ДМ; Wм(s) – передаточная функция маятника; s – символ 
преобразования Лапласа; β – угол отклонения маятника; KДТ, KДУ, KДМ, 
KУ, KПУ, KАЦП, KШИМ, KПС – коэффициенты передачи соответствующих 
элементов; Wрег(z) – z-преобразование передаточной функции регу-
лятора; NАЦП-1, NАЦП-2 – сигналы на выходе АЦП, пропорциональные 
действующему ускорению и температуре, соответственно; Kразб, Kтемп – 
поправочные коэффициенты (функционалы) выходного сигнала при 
разбалансировке маятника и воздействии температуры, соответственно.

Передаточная функция объекта управления – чувствительного 
элемента (ЧЭ) акселерометра в соответствии с рис. 2 имеет вид:

WЧЭ(s) = Wм(s) ∙ KДУ ∙ KДМ,                         (2.1)

в которой передаточная функция маятника принимается, исходя из 
дифференциального уравнения, описывающего работу чувствительного 
элемента акселерометра:

                                                                                         (2.2)ДМ ДМ .mI n С K i mlq Mβ β ββ + β + β + = + 
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Передаточная функция маятника акселерометра записывается из 
дифференциального уравнения (2.2) при введении оператора диффе-
ренцирования d / dt = s в виде:

                                                                                               (2.3)

откуда

                                                                                         (2.4)

где Jβ – момент инерции; nβ – коэффициент демпфирования; Ст – угловая 
жесткость торсиона подвеса маятника, Mβ – момент сопротивления по 
оси подвеса маятника.

Параметры КМА с ЦУОС разработки ПО «Корпус», без коэффи-

циентов цифрового регулятора, подлежащих определению, сведены 
в табл. 1, где ед. ц. к. – условное обозначение количества единиц 
цифрового кода.

Табл. 1. Параметры кварцевого маятникового акселерометра 
с цифровым усилителем обратной связи

Параметр Числовое значение,
единица измерения Параметр Числовое значение,

единица измерения
q (1 ÷ 50)g KДМ 150 г ∙ см/А

t °C (–65 ÷ +85)ºС KДТ 1,15 ∙ 10–3 В/°С
ml 0,15 г ∙ см/g KУ 16,97 В/В
Jβ 1,2∙10 –4 г ∙ см ∙ с2 KПУ 2,93 В/В
nβ 0,05 г ∙ см ∙ с KАЦП 1638,4 ед. ц. к./В
Cт 1,6 г ∙ см/рад KШИМ 1 ∙ 10–5 А/ед. ц. к.

KДУ 182 В/рад КПС 1 (для RS-232)

С учетом передаточной функции (2.4) и численных значений пара-
метров (табл. 1), передаточная функция (2.1) примет вид:

                                                                                

                                                                                             
откуда частоты, на которых идет сопряжение асимптотических ЛАЧХ, 
ЧЭ определяются как:

ω1 ЧЭ = 1/(0,284 ∙ 10–1) ≈ 35,2 1/с,  ω2 ЧЭ = 1/(0,263 ∙ 10–2) ≈ 380 1/с.

АЦП представляет собой ключ, замыкающийся через промежутки 
времени То.с. (период дискретности работы цепи обратной связи) на 
очень малое время δ << То.с. и превращающий выходное напряжение ПУ 
из непрерывной функции в решетчатую, последовательность цифровых 
значений которой поступает на вход вычислителя МК.

В соответствии с рис. 2 алгоритм работы ЦУОС можно записать 
через дискретную передаточную функцию в следующем виде:

WЦУОС(z) = IДМ(z)/UДУ(z) = KПУ ∙ KАЦП ∙ Wрег(z) ∙ KШИМ,           (2.6)

представляющую собой z-преобразование разностного уравнения вида:
 
                                                                                              (2.7)

В соответствии с рис. 2 и выражением (2.6) алгоритм работы МК 
имеет вид:

Wрег(z) = Nрег(z)/NАЦП-1(z) = WЦУОС(z)/(KПУ ∙ KАЦП ∙ KШИМ) = 20,8311 ∙ WЦУОС(z).

                                                                                         (2.8)

Для вычислений в соответствии с (2.7) на каждом из отрезков 
времени nТо.с. МК затрачивает время τ, внося тем самым запазды-
вание. Современные МК обладают быстродействием, обеспечивающим 
обработку цифровых алгоритмов с частотой десятки килогерц, и, если 
выбрать период дискретности достаточно малым, то все постоянные 
времени WЧЭ(s) будут расположены в области низких частот. В этом 
случае можно не учитывать запаздывание (время τ), затрачиваемое на 
вычисления в соответствии с (2.7).

Акселерометр с цифровой обратной связью проектируется так, 
чтобы полоса пропускания составляла не менее 500 Гц, т. е. частота 
среза разомкнутой системы ωср ≈ 500 ∙ 2π ≈ 3,14 ∙ 103 1/с. В соответствии 
с требованиями теоремы Котельникова — Шеннона период дискрет-
ности работы цифровой системы должен отвечать требованию: 

Tо.с. < 2/ ωср ≈ 0,64 ∙ 10–3 с. 

Если выбрать с запасом То.с. = 0,1 ∙ 10–3 с, то частота работы обратной 
связи определится как fо.с. = 1/То.с. = 1/ (0,1 ∙ 10–3 с) = 10 кГц.

( )2
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( )2
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Покажем, как рассчитываются коэффициенты ЦУОС, сведенные 
в табл. 1, при выборе его аппаратного обеспечения. Коэффициент 
передачи 12-тиразрядного АЦП, встроенного в МК 1986ВЕ93У фирмы 
«ПКК «Миландр» (г. Зеленоград), имеет вид:

KАЦП = NАЦП /Uоп = 212 ед.ц.к./2.5 В = 4096 ед. ц. к./2.5 В = 1638,4 ед. ц. к./В,

где NАЦП – количество дискретных значений преобразования АЦП.
Коэффициент передачи ШИМ [2]:

                                                                   

где 
max
ДМI  – максимально допустимый ток, протекающий через катушки 

ДМ;
NШИМ – количество минимальных интервалов в периоде ШИМ, 

соответствующих одной единице цифрового кода nц.к.:

NШИМ = (fМК / fо.с.) ∙ nц.к. = (80 ∙ 106 Гц / 10 ∙ 103 Гц) ∙ 1 ед. ц. к. = 8 ∙ 103 ед. ц. к.,

где fМК – частота работы МК, fМК = 80 МГц, тогда

KШИМ = 80 ∙ 10–3 А / (8 ∙ 103 ед. ц. к.) = 1 ∙ 10–5 А/ед. ц. к.

Коэффициент передачи усилителя У, построенного по инвертиру-
ющей схеме на базе операционного усилителя (ОУ) 140УД17АН1ВК 
с входным резистором Rу1 = 8.25 кОм и резистором в обратной связи 
ОУ Rу2 = 140 кОм, определяется следующим образом:

KУ = Rу2 / Rу1 = 140 кОм / 8.25 кОм ≈ 16,97.

Коэффициент передачи ДТ можно определить из выражения:
KДТ = Kобщ / (KУ ∙ KАЦП), где Kобщ – общий коэффициент передачи У, ДТ 
и АЦП, получаемый экспериментальным путем при испытаниях аксе-
лерометра в диапазоне температур, например, от 0°С до +50°С:

Kобщ = (N50 – N0) / (T50 – T0) = (2990 ед. ц. к. – 1380 ед. ц. к.) / (50°С – 
– 0°С) ≈ 32 ед. ц. к./°С, где N50, N0 – измеренные значения на выходе 
АЦП при задании температуры T50 = 50°С и T0 = 0°С, соответственно, 
тогда:

KДТ = (32 ед. ц. к./°С) / (16,97 ∙ 1638,4 ед. ц. к./В) ≈ 1,15 ∙ 10–3 В/°С.

max
ШИМ ДМ ШИМ/ ,K I N=

2.2. Синтез дискретного регулятора акселерометра

За последние годы в теории автоматического управления разра-
ботан целый комплекс методов синтеза дискретных регуляторов, среди 
которых можно отметить такие, как традиционный метод (с построением 
желаемых частотных характеристик), метод прямой дискретизации, 
метод линейно-квадратической дискретной оптимизации (LQD-оп-
тимизации), метод H∞, метод построения гибридного, нейросетевого 
регуляторов и ряд других [1, 4, 16, 21, 23]. Рассмотрим несколько 
методов синтеза дискретного регулятора акселерометра для проведения 
сравнительного анализа характеристик замкнутой системы управления 
«КМА – ЦУОС».

2.2.1. Традиционный метод (с построением желаемых 
частотных характеристик)

Согласно этому методу необходимо выполнить переход от непре-
рывной передаточной функции WЧЭ(s) к дискретной частотной пере-
даточной функции WЧЭ(j λ). В [23] предложен способ перехода, осно-
ванный на формировании WЧЭ(j λ) отдельно для областей низких 
и высоких частот. При этом низкими считаются частоты ωн < 2/Tо. с., 
высокими – ωв ≥ 2/Tо. с., где 2/То. с. ≈ 20 ∙ 103 1/с. Поскольку частоты ω1ЧЭ 

и ω2ЧЭ намного меньше 2/То. с., то постоянные времени передаточной 
функции (2.5) находятся в области низких частот, в которой частоты ω 
и λ практически совпадают.

Поскольку период дискретности То. с. выбран с большим запасом 
и было показано, что запаздыванием можно пренебречь, переход от 
WЧЭ(s) к WЧЭ(j λ) будет заключаться в замене символа s на j λ и умно-
жении числителя на (1 – j λTо. с./2) [23]. При переходе к дискретной 
частотной передаточной функции при заданном значении Tо. с. получим:

                                                                                       
                                                                                         (2.9)

По передаточной функции (2.9) строится логарифмическая ампли-
тудно-частотная (ЛАЧХ) характеристика располагаемого объекта управ-
ления, приведенная на рис. 3 (кривая 1).

На рис. 3 также строится желаемая ЛАЧХ (кривая 2) разомкнутой 
скорректированной системы «КМА – ЦУОС», при которой обеспечи-
ваются астатизм системы, запасы устойчивости по амплитуде и фазе, 
а также требуемые динамические характеристики.

( )
( )

( )( )
4 4
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По разности кривых 1 и 2 (рис. 3) записывается дискретная частотная 
передаточная функция ЦУОС:

                                                              
                                                                                 .     (2.10)

С помощью подстановки в (2.10)

                                                                                          (2.11)

                                                            

находится дискретная передаточная функция ЦУОС:

                                                                                           

откуда передаточная функция регулятора с учетом (3.6) примет вид:

                                                                                                  (2.12) 

Рис. 3. ЛАЧХ: 1 – располагаемого объекта управления; 2 – разомкнутой 
скорректированной системы «КМА – ЦУОС» (желаемые характеристики)

2.2.2. Метод прямой дискретизации

Согласно работе [7], аналоговый усилитель обратной связи (АУОС) 
КМА имеет передаточную функцию:

                                               

                                                                                         

                                                                                         (2.13)

В связи с тем, что некоторые постоянные времени регулятора (2.13) 
более чем на порядок меньше величины, обратной требуемой полосы 
пропускания (1/ωср ≈ 3,2 ∙ 10–4 с) системы «КМА – АУОС», упростим 
передаточную функцию (2.13) и запишем ее в следующем эквивалентном 
(по результатам математического моделирования) виде:

                                       
                                                                                         (2.14)

Метод прямой дискретизации заключается в переходе от оператора 
Лапласа s к дискретному оператору z аналогично выражению (2.11), 
что наиболее просто выполнить с помощью программного комплекса 
Matlab (функция c2d(…) [3]). Таким образом, передаточная функция 
дискретного регулятора при заданном значении Tо. с., реализуемого на 
базе МК, и с учетом введения АЦП, ШИМ и нового ПУ с соответству-
ющими коэффициентами передачи (табл. 1), примет вид:

                                                                                             (2.15)

2.2.3. Метод LQD-оптимизации

Методика построения дискретного регулятора указанным методом 
рассматривается в [21]. Полное название метода звучит как метод 
линейно-квадратической дискретной оптимизации, цифровой филь-
трации и теории наблюдающих устройств минимальной размерности 
типа Льюенбергера.
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Метод, основанный на процедурах LQD-оптимизации и цифровой 
фильтрации дискретных систем [4, 16, 21], позволяет учесть запазды-
вание по управлению и требование астатизма. Необходимость введения 
астатизма связана с тем, что для обеспечения малого угла отклонения 
маятника акселерометра, что является одним из основных требований 
при разработке подобных приборов [14], и, в частности, для устранения 
статической ошибки по этому углу при постоянном измеряемом уско-
рении, регулятор контура акселерометра должен быть астатическим. 
Основными этапами этого метода являются: составление математи-
ческой модели объекта управления контура КМА в форме дифферен-
циальных уравнений для выбранных переменных состояния, переход 
к дискретной модели с учетом принятой частоты дискретизации 
и запаздывания по управлению на один такт и ее расширение за счет 
модели запаздывания и искусственно вводимого дискретного инте-
гратора для реализации требования астатизма. Дальнейшее решение 
связано с построением регулятора по измеряемому выходу на базе 
наблюдателя Люенбергера минимальной размерности [21] и примене-
нием стандартных процедур дискретной оптимизации, основанных на 
решении соответствующих уравнений Риккати. При этом исходными 
данными этих процедур, помимо матриц расширенного объекта, явля-
ются также некоторые весовые матрицы Q и Ψ для уравнений Риккати 
и скалярный коэффициент передачи α вводимого дискретного инте-
гратора для обеспечения астатизма системы, которые выбираются так, 
чтобы обеспечить необходимое качество регулирования.

Объект управления КМА, согласно структурной схеме, приведенной 
на рис. 2, описывается передаточной функцией (3.3) и включает датчик 
момента, подвижный элемент акселерометра (маятник) и датчик угла. 
Принимая в качестве переменных состояния y = UДУ – измеряемый 
выход и ωβ – угловую скорость маятника ( β=ωβ

  ), можно получить 
модель соответствующего объекта, которая без учета внешнего воздей-
ствия q будет представляться следующими уравнениями:

                               
                                                                                        

где u = IДМ – вход объекта управления.
Если ввести вектор состояний x = colon{y, ωβ}, то можно получить 

следующее векторно-матричное описание:

                                                                                             (2.16)

где А0, В0, С0 – числовые матрицы:

                            
                                                                                        (2.17)

Пусть о.с.
( ) ( ) |iTy i y t=  – оцифрованное с помощью АЦП в момент 

t = iTо. с. значение измеряемого выхода объекта; i = 0, 1, 2, … – дискретное 
время (номер такта). И пусть u(i) – значение управления, вычисля-
емое в МК на i-том такте и прикладываемое к объекту (с помощью 
ШИМ) по истечении этого такта. Требуется определить передаточную 
функцию цифрового регулятора Wрег(z) так, чтобы обеспечить устойчи-
вость и необходимое качество регулирования контура КМА, как авто-
номной системы.

Составим дискретную модель непрерывного объекта (2.16). С учетом 
запаздывания по управлению на один такт, такая модель будет описы-
ваться уравнениями:

                                                                     
                                                                                         (2.18)

где А, В, С – числовые матрицы, определяемые по известным формулам 
перехода [4, 16]:

                                                                                 

Для учета запаздывания по управлению введем вспомогательную 
переменную xτ(i) = u(i – 1), а для учета требования астатизма дополним 
объект (2.18) дискретным интегратором μ(I + 1) = μ(i) + αTо. с.y(i) с неко-
торым коэффициентом передачи α. Формально это приводит к тому, 
что к модели объекта (2.18) добавляются уравнения:

xτ(i + 1) = u(i),  μ(i + 1) = μ(i) + αTо. с.y(i),             (2.19)

которые затем, после решения задачи синтеза, должны быть отнесены к 
регулятору. Последнее, в частности, означает, что новые переменные xτ и 
μ, определенные как управление из предыдущего такта и выход интегра-
тора, доступны для использования в алгоритме управления, в силу чего 
они могут быть отнесены к дополнительным измеряемым переменным. 
Таким образом, если ввести векторы для расширенного состояния 

},,{ τµ= xxcolonx  и новых измеряемых выходов },,{ τµ= xycolony , то 
эквивалентное описание дискретной модели объекта примет вид:
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                                                                                        (2.20)

где CBA ,,  – блочные матрицы следующей структуры:

                        
                                                                                           (2.21)

Здесь и далее 0α×β обозначает нулевой блок соответствующих 
размеров.

Для решения задачи будем использовать подход, основанный на 
объединении регулятора по состоянию и наблюдающего устройства. 
Причем в качестве последнего целесообразно использовать наблюда-
тель Люенбергера минимальной размерности, который позволяет полу-
чить динамический регулятор по измеряемому выходу наименьшего 
(в рамках данного подхода) порядка. Тогда полные уравнения регуля-
тора будут иметь вид [21]:

                                  
                                                                                              (2.22)

где ξ  – 3-мерный вектор состояний наблюдателя, x̂  – вектор оценок 
переменных состояния объекта (2.20), используемых в регуляторе состо-
яния с матрицей F  (штрихи означают, что синтез ведется для расши-
ренного объекта). Остальные матрицы ( UVTKW ,,,, ), входящие 
в (2.22), должны удовлетворять известным соотношениям [4, 21]:

                                                                                        (2.23)

где I обозначает единичную матрицу.
Решение уравнений (2.23) основано на таком выборе матрицы T , 

при котором гарантированно обеспечивается существование обратной 
от блочной матрицы },{ TCcolon . Используя структуру C  из (2.21) 
и учитывая выражение для С = С0 из (2.17), выберем матрицу T  в виде:

                                                                                           (2.24)

где L – некоторая 2×1-матрица.

Тогда можно показать [21], что решения уравнений (2.23) будут 
определяться следующими соотношениями:

                     

                                                                                         (2.25)

Анализируя данные выражения можно увидеть, что регулятор 
(2.22) будет полностью определяться двумя матрицами F  и L, которые 
должны быть найдены таким образом, чтобы контур КМА был устой-
чивым и имел необходимые показатели качества. Следует отметить, 
если выполняются уравнения (2.23), то полюсами замкнутого контура 
КМА будут являться [4, 16] собственные числа матриц FBA +  
и W = TAV = A22 + LA12, где Aij (i, j = 1, 2) – блоки матрицы А исход-
ного объекта (2.18), соответствующие разбиению вектора состояний 
этого объекта на две части: x = [y  v]T, v = ωβ. Тогда для определения 
матриц F  и L можно использовать любой из известных методов теории 
многомерных систем, в частности, метод, основанный на применении 
процедур линейно-квадратической оптимизации и оптимальной филь-
трации, которые для дискретных систем представляются выражениями:

                                                                                       (2.26)

где P = PT > 0 и S = S T > 0 – положительно определенные решения 
соответствующих уравнений Риккати:

                            
                                                                                         (2.27)

В этом случае устойчивость контура КМА будет гарантирована, 
а необходимое качество регулирования может быть достигнуто выбором 
весовых матриц Q, Ψ и коэффициента α введенного интегратора.

Обратимся к регулятору (2.22), который с использованием 
(2.24) ÷ (2.27) оказывается полностью определенным, но для расши-
ренного объекта (2.20), (2.21). Чтобы построить модель регулятора для 
исходного объекта, подставим выражения (2.25) в уравнения (2.26), 
представляя найденную матрицу F  в блочной форме: [ ],xF F F Fµ τ=
где Fμ, Fτ – скалярные коэффициенты.
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Тогда, с учетом структуры вектора y , получим:

                              
                                                                                    

Добавим к этому описанию уравнения (2.19) и введем новый вектор 
состояний },,{ τξµ=ξ xcolon . В результате, после преобразований 
окончательно получим модель искомого регулятора в форме Коши:

                                                
                                                                                                (2.28)

где Ar, Br, F1, F2 – матрицы, которые по построению будут иметь следу-
ющую блочную структуру:

                                         

                                                                                       (2.29)

Отметим, что данный алгоритм синтеза, включая переход к дискрет-
ному объекту (4.9) с последующими вычислениями по уравнениям (2.26), 
(2.27) и формулам (2.24), (2.25), (2.29), легко реализуется с использова-
нием стандартных операторов и процедур комплекса Matlab. В результате 
определяются матрицы регулятора (2.28) и его передаточная функция, 
которая затем используется для формирования алгоритма вычисления 
управления u(i) на текущем i-ом такте.

В частности, для решения задачи синтеза цифрового регулятора 
КМА подбираются следующие весовые матрицы из (2.27): Q = diag{105; 
104; 103; 1}, Ψ = I и коэффициент передачи интегратора (2.19): α = 6 ∙103.

В результате решения задачи и после округления некоторых коэф-
фициентов (в процессе анализа переходных процессов) была получена 
следующая передаточная функция цифрового регулятора:

                                                                                        (2.30)

которую также можно записать, как

                                                                                              (2.31)

Заметим, что полученная передаточная функция (2.31) содержит 
в качестве сомножителей операторы z и 1/(z – 1), которые означают 
соответственно компенсацию запаздывания по управлению на один 
такт и наличие интеграторов, обеспечивающих астатизм.

2.2.4. Анализ результатов во временной и частотной областях

Анализ замкнутой системы управления «акселерометр – усилитель 
обратной связи» во временной области проводится в среде Simulink 
программного комплекса Matlab по структурной схеме, приведенной 
на рис. 2. При этом в качестве усилителя рассматриваются аналоговый 
с передаточной функцией (2.14) (для определения робастного регу-
лятора среди рассчитанных цифровых путем сравнения полученных 
результатов) и цифровые с передаточными функциями (2.13), (2.15) 
и (2.30), построенные различными методами синтеза. Задающее воздей-
ствие принимается в виде единичной функции q = 1(t), соответству-
ющей изменению действующего ускорения на 1g.

Графики переходных процессов, полученные путем математиче-
ского моделирования, приведены на рис. 4 и рис. 5. На рис. 4 представ-
лены реакции системы по току датчика момента. 

                                                                                            

Рис. 4. Переходные процессы по току датчика момента кварцевого маятникового 
акселерометра с различными регуляторами: 1 – аналоговый; 2 – дискретный, 

рассчитанный традиционным методом; 3 – дискретный, рассчитанный методом 
прямой дискретизации; 4 – дискретный, рассчитанный методом LQD-оптимизации
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Из приведенных графиков следует, что качество регулирования 
вполне удовлетворительное. В частности, время регулирования состав-
ляет не более 1.7 ∙ 10–3 с, перерегулирование – не более 32%. Отметим, 
что эти показатели примерно соответствуют прототипу разработки – 
КМА с АУОС, для которого время регулирования составляет 3,5 ∙ 10–3 с, 
а перерегулирование – 39,7%.

На рис. 5 представлены реакции системы по углу отклонения маят-
ника акселерометра при действии ускорения q = 1g. Из приведенных 
графиков следует, что максимальный угол отклонения для систем 
с ЦУОС не превышает 1 угл. мин, в то время как для акселерометра 
с АУОС эта величина достигает 1,4 угл. мин.

                                                                                        

                                                                                         

Рис. 5. Переходные процессы по углу отклонения маятника акселерометра 
с различными регуляторами: 1 – аналоговый; 2 – дискретный,  рассчитанный 

традиционным методом; 3 – дискретный, рассчитанный методом прямой 
дискретизации; 4 – дискретный, рассчитанный методом LQD-оптимизации

На рис. 6 и рис. 7 в основной полосе частот представлены частотные 
характеристики КМА с указанными регуляторами. В частности, на рис. 
6 приведены логарифмические характеристики разомкнутого контура 
управления. Из этих характеристик установлено, что частота среза разом-
кнутого контура для всех вариантов КМА с ЦУОС составляет примерно 
540 Гц, что соответствует заданной при синтезе; запасы устойчивости 
по амплитуде составляют примерно 14 дБ, а запасы устойчивости по 
фазе – примерно 53°. 

Полученные частотные показатели качества характеризуют данную 
систему, как систему с высокими робастными свойствами, причем 
у прототипа – КМА с АУОС, запасы устойчивости составляют 22,4 дБ 
и 34,7°, соответственно.

                                                                                             

Рис. 6. ЛАЧХ и ФЧХ разомкнутого контура управления кварцевого маятникового 
акселерометра с различными регуляторами: 1 – аналоговый; 

2 – дискретный, рассчитанный традиционным методом; 
3 – дискретный, рассчитанный методом прямой дискретизации; 

4 – дискретный, рассчитанный методом LQD-оптимизации

На рис. 7 приведены АЧХ замкнутых систем КМА с указанными 
регуляторами от задающего воздействия к току датчика момента, из 
которых установлено, что полоса пропускания для всех вариантов 
применения ЦУОС составила примерно 960 Гц. Показатель коле-
бательности для акселерометров с ЦУОС уменьшился до величины 
1,4, величина этого показателя для КМА с АУОС составляет 1,77.

Результаты математического моделирования сведены в табл. 2, из 
анализа которой следует, что наилучшими характеристиками обла-
дает КМА с ЦУОС с регулятором (2.12), рассчитанным традиционным 
методом с построением желаемых частотных характеристик. Кроме 
того, порядок числителя и знаменателя в (2.12) ниже, чем в переда-
точных функциях (2.15) и (2.30), что повлияет в конечном итоге на 
быстродействие системы.
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Рис. 7. АЧХ замкнутых систем управления от задающего воздействия к току датчика 
момента кварцевого маятникового акселерометра с различными регуляторами: 1 – 

аналоговый; 2 – дискретный, рассчитанный традиционным методом; 3 – дискретный, 
рассчитанный методом прямой дискретизации; 4 – дискретный, рассчитанный 

методом LQD-оптимизации

Таблица 2. Результаты математического моделирования работы кварцевых маятни-
ковых акселерометров с аналоговым и цифровыми усилителями обратной связи

Параметр,
единица измерения

Числовое значение

КМА 
с АУОС

(прототип)

КМА с ЦУОС 
с дискретным 
регулятором, 
рассчитанным 
традиционным 

методом

КМА с ЦУОС 
с дискретным 
регулятором, 
рассчитанным 
методо прямой 
дискретизации

КМА с ЦУОС 
с дискретным 
регулятором, 
рассчитанным 
методом LQD-
оптимизации

1 2 3 4 5

Время регулирования, с 3,5  ∙ 10–3 1,7  ∙ 10–3 1,7 ∙ 10–3 1,7  ∙ 10–3

Перерегулирование, % 39,7 31,2 16,1 23,5

Резонансный угол 
отклонения маятника 
при 1g, угл. мин (рад)

1,38
(0,4 ∙ 10–3)

0,77
(0,23 ∙ 10–3)

1.01
(0,3  ∙ 10–3)

0,62
(0,18 ∙  10–3)

Частота среза, Гц 352 520 538 573

Запас устойчивости 
по амплитуде, дБ

22,4 15,6 14,9 11,2

Запас устойчивости 
по фазе, °

34,7 45,6 56,8 57,4

Полоса пропускания, Гц 575 963 989 927

Показатель 
колебательности

1,77 1.42 1,18 1,32

Передаточную функцию дискретного регулятора (2.12) можно пред-
ставить в следующем виде:

                                                                                              (2.32)

и соответствующее (2.32) конечно-разностное уравнение:

Nрег(nTо. с.) = 1,138 Nрег[(n – 1)Tо. с.] – 0,1379 Nрег[(n – 2)Tо. с.] + 
+ 2,57 NАЦП-1(nTо. с.) –  4,701 NАЦП-1[(n – 1)Tо. с.] + 2,142 NАЦП-1[(n – 2)Tо. с.].  

                                                                                             (2.33)

где Nрег(nTо. с.) – среднее за период То. с. значение выходного сигнала МК.

Таким образом, уравнение (2.32) является алгоритмом работы 
ЦУОС, обеспечивающим требуемые динамические характеристики 
и запасы устойчивости акселерометра.

Полученные результаты показывают, что в кварцевом маятниковом 
акселерометре тип АК-6, Ак-15, КХ-67-041 в случае применения ЦУОС 
можно без переделки схемы функциональной электроники путем пере-
программирования ЦУОС обеспечить динамическую устойчивость 
системы управления, применив практически любой метод синтеза 
цифровых регуляторов из большого спектра разработанных в теории 
автоматического управления за последние десятилетия.

3. Структура программно-математического обеспечения (ПМО)

В кварцевом маятниковом акселерометре с ЦУОС ПМО играет 
особую роль: оно управляет всеми процессами в акселерометре, обеспе-
чивая не только динамическую устойчивость прибора, но и осуществляя 
все алгоритмические компенсации  — температурную, разбалансировки 
маятника, описанные в работах [10, 22], а также, в перспективе, – 
и вибрационные ошибки акселерометра. В настоящей статье коснемся 
лишь структуры программного обеспечения.

Управляющая программа контроллера цифрового усилителя 
обратной связи разработана на языке «C», предназначена для работы 
в составе отечественного микроконтроллера 1986ВЕ93У и выполняет 
следующие функции (рис. 8):

— производит инициализацию аналоговых модулей и периферии 
контроллера, в том числе таймера 1 для формирования сигнала питания 
датчика угла, таймера 2 для обеспечения работы ЦУОС в заданном 
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режиме («ШТАТНЫЙ», «НАСТРОЙКА», «ПРОВЕРКА»), таймера 3 
для формирования импульсов интерфейса «Унитарный код» и стороже-
вого таймера, предназначенного для перезагрузки контроллера в случае 
«зависания» программы;

— обеспечивает работу обратной связи – измерение сигнала ДУ, 
вычисление управления, конфигурирование таймера 2 для формиро-
вания ШИМ сигнала управления;

— принимает и передает данные посредством модуля универсального 
асинхронного приемопередатчика (UART), логические уровни которого 
могут быть преобразованы, например, в уровни стандарта RS-232 для 
связи с компьютером;

— считывает и записывает данные в ПЗУ контроллера.

                                                      

Рис. 8. Блок-схема алгоритма работы программы контроллера ЦУОС

Кратко работу программы можно описать следующим образом: 
после запуска микроконтроллера управляющая программа считывает из 
его ПЗУ настройки, которые применяются для последующей инициа-
лизации периферии контроллера (АЦП, таймеров, контроллера UART) 

и модулей программы, например, модуля коррекции температурных 
зависимостей прибора. Следует отметить, что указанные операции 
выполняются один раз после подачи питания на микроконтроллер, 
а работа прибора начинается после разрешения прерываний. Алгоритм 
работы программы выполняется циклически и состоит из двух частей – 
асинхронной и синхронной. Асинхронная часть алгоритма выполня-
ется в свободное процессорное время и включает в себя вычисление 
температурных поправок. Синхронная часть выполняется в обработчике 
прерывания от таймера и необходима для поддержки одного из трех 
режимов работы цифрового усилителя: «ШТАТНЫЙ», «ПРОВЕРКА» 
или «НАСТРОЙКА», которые представлены на блок-схеме (рис. 8) 
в виде подпрограмм. Перед выходом из обработчика прерывания произ-
водится перезагрузка сторожевого таймера.

3.1. Настройки программы

Управляющая программа микроконтроллера ЦУОС поддерживает 
несколько режимов работы и обеспечивает коррекцию температурных 
зависимостей параметров чувствительного элемента, с которым стыку-
ется цифровой усилитель, при этом сами зависимости параметров 
индивидуальны для каждого ЧЭ. Это позволяет работать с ЦУОС на 
разных этапах регулировки и испытаний, например, на этапах проверки 
работоспособности электроники цифрового усилителя или коррекции 
температурных зависимостей параметров ЧЭ, без изменения самой 
управляющей программы контроллера. Однако такая универсальность 
программы потребовала введения настроек.

Настройки программы записываются во встроенное в микрокон-
троллер ПЗУ и включают в себя:

— заводской номер цифрового усилителя;

— режим работы ЦУОС (0 – режим «ШТАТНЫЙ», 1 – режим 
«НАСТРОЙКА», 2 – режим «ПРОВЕРКА»);

— коэффициенты квадратичных полиномов, описывающих темпе-
ратурные зависимости поправок систематической составляющей нуле-
вого сигнала и масштабных коэффициентов для положительных и отри-
цательных ускорений;

— разрешение температурной коррекции выхода прибора: 
0 – коррекция выключена, 1 – коррекция включена.

Внесение настроек в память контроллера ЦУОС может быть 
осуществлено с другого цифрового устройства (например, компьютера) 
посредством контроллера UART по схеме передачи данных «запрос-
ответ».
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3.2. Периферия микроконтроллера

В качестве источника тактовой синхронизации контроллера цифро-
вого усилителя используется внешний кварцевый генератор частотой 
8 МГц. Умножитель частоты микроконтроллера настроен на коэф-
фициент умножения 10, за счет чего достигается максимальная реко-
мендованная частота тактовой синхронизации ядра микроконтроллера 
величиной 80 МГц. Эта синхрочастота тактирует все задействованные 
устройства микроконтроллера.

Для управления переключателем тока задействуются два канала 
таймера 2, один для формирования тока датчика момента положительной 
полярности, другой – для отрицательной полярности. Длительность 
управляющих импульсов определяется порогом срабатывания компара-
тора таймера-счетчика 2, величина которого выставляется в зависимости 
от вычисленного управления. Величина вычисленного управляющего 
воздействия на текущем такте работы обратной связи равна среднему 
току датчика момента за период ШИМ. Период счета таймера 2 подобран 
таким образом, чтобы обеспечить частоту ШИМ-сигнала на уровне 5 кГц.

На базе таймера 3 реализован интерфейс «Унитарный код», пред-
ставляющий собой последовательность импульсов, количество которых 
за определенный интервал времени пропорционально измеренной вели-
чине ускорения. В ЦУОС данный интерфейс состоит из двух каналов: 
один для передачи импульсов, соответствующих положительному уско-
рению, другой – для импульсов, соответствующих отрицательному 
ускорению.

Скорость передачи данных контроллера UART задается равной 
115200 бит/с. Для обеспечения связи с компьютером с целью отладки 
и регулирования акселерометра с ЦУОС логические уровни UART 
преобразуются к уровням стандарта RS-232 с помощью преобразователя 
уровней, входящего в состав специального кабеля.

Сторожевой таймер применяется для отслеживания нарушений 
в работе и «зависаний» управляющей программы и автоматически 
восстанавливает работу микроконтроллера путем его перезапуска. 
В микроконтроллере цифрового усилителя сторожевой таймер такти-
руется встроенным генератором, частота которого с помощью дели-
теля снижена до 10 кГц. Перезагрузка сторожевого таймера происходит 
в обработчике прерывания от таймера 2. Перезагружаемое значение 
таймера подобрано таким образом, что в случае, если перезагрузка 
таймера не произойдет за время, равное 4 периодам работы обратной 
связи, то сторожевой таймер перезапустит контроллер. 

Сторожевой таймер активен в режимах «ПРОВЕРКА» и «ШТАТНЫЙ» 
и не активен в режиме «НАСТРОЙКА», поскольку в данном режиме за 
счет выполнения поступающих с ПК команд может увеличиться время 
выполнения синхронной части алгоритма работы программы.

Инициализация задействованных модулей микроконтроллера произ-
водится параметрами, соответствующими заданному режиму работы 
ЦУОС, который определяется управляющей программой и считывается 
вместе с другими настройками из ПЗУ.

3.3. Режимы работы ЦУОС

Выполнение заданного режима работы происходит в синхронной 
части алгоритма программы – в обработчике прерывания от таймера 2, что 
обеспечивает частоту выполнения подпрограмм режимов на уровне 5 кГц.

3.3.1. Режим «ПРОВЕРКА»

Режим работы управляющей программы «ПРОВЕРКА» предна-
значен для обеспечения условий выполнения проверки работоспособ-
ности электроники цифрового усилителя на этапе проведения его испы-
таний, при этом совместная работа ЦУОС и чувствительного элемента 
в качестве измерителя кажущегося линейного ускорения невозможна. 
В режиме «ПРОВЕРКА» алгоритм работы управляющей программы 
выполняется циклически и состоит только из синхронной части, выпол-
няемой в обработчике прерываний от таймера-счетчика 2.

В режиме «ПРОВЕРКА» контроллер осуществляет преобразование 
постоянного сигнала, подаваемого на вход АПЦ 1, в длительность 
широтно-модулированных импульсов сигнала управления переключа-
телем тока цифрового усилителя. При этом за период ШИМ подается 
импульс только одной полярности, а его длительность определяется 
в модуле формирования ШИМ-сигнала. Вместе с тем оцифрованное 
с помощью АЦП 1 значение постоянного сигнала передается в модули 
формирования выходных интерфейсов: RS-232 и «Унитарный код», 
а оцифрованное с помощью АЦП 2 значение другого постоянного 
сигнала передается только в модуль UART. Это дает возможность 
контроля показаний каждого из АЦП контроллера цифрового усили-
теля при проведении его испытаний. Структурная схема управляющей 
программы контроллера ЦУОС в режиме «ПРОВЕРКА» приведена 
на рис. 9.
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Рис. 9. Структурная схема управляющей программыконтроллера ЦУОС 
в режиме «ПРОВЕРКА»

3.3.2. Режим «ШТАТНЫЙ»

Режим работы управляющей программы «ШТАТНЫЙ» пред-
назначен для обеспечения совместного функционирования ЦУОС 
и чувствительного элемента в качестве измерителя кажущегося линей-
ного ускорения.

Алгоритм работы управляющей программы в режиме «ШТАТНЫЙ» 
выполняется циклически и состоит из двух частей – асинхронной 
и синхронной, блок-схема которой представлена на рис. 10. В асин-
хронной части алгоритма в зависимости от оцифрованного с помощью 
АЦП 2 значения сигнала термодатчика и в соответствии с принятыми 
коэффициентами полиномов температурной коррекции вычисляются 
температурные поправки выходной информации об измеренном уско-
рении. Включение данных операций именно в асинхронную часть алго-
ритма работы программы обусловлено тем, что изменение температуры 
является медленно меняющимся процессом, поэтому нет необходи-
мости в синхронном с основным алгоритмом вычислении темпера-
турных поправок. Все асинхронные операции включены в так называ-
емый бесконечный цикл, работа которого прерывается на выполнение 
синхронных операций, поэтому вычисление температурных поправок 
происходит в свободное от основного алгоритма процессорное время.

В синхронной части алгоритма подпрограммы режима «ШТАТНЫЙ» 
поддерживается работа цифровой обратной связи. Так при действии 
ускорения относительно оси торсиона маятника чувствительного 
элемента создается момент, стремящийся отклонить маятник.

Рис. 10. Блок-схема алгоритма работы подпрограммы режима «ШТАТНЫЙ»

Отклонение маятника приводит к изменению сигнала датчика угла, 
который поступает на предварительный усилитель, а с выхода предва-
рительного усилителя – на вход АЦП 1. Положение импульсов синхро-
низации от таймера 2 настроено таким образом, чтобы они приходились 
точно на вершины синусоидального сигнала от датчика угла на входе 
АЦП 1 с учетом времени его опроса (рис. 11). 
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Рис. 11. Временная диаграмма цикла обратной связи

В процедуре обработки прерывания таймера 2 с помощью АЦП 1 
сначала измеряется величина первой полуволны входного синусои-
дального сигнала, поступающего от датчика угла акселерометра, затем 
второй полуволны. Две полученные путем измерения с помощью АПЦ 1 
величины вычитаются одна из другой, и в результате получается удво-
енная величина амплитуды входного сигнала. Эта величина считается 
ошибкой регулирования.

Входными данными алгоритма вычисления управляющего воздействия 
являются: величины ошибки регулирования на текущем n, n-1 и n-2 тактах 
работы обратной связи, а также величины управляющего воздействия, 
вычисленные на n-1 и n-2 тактах работы обратной связи. Вычисленное 
управляющее воздействие передается в модуль формирования ШИМ-сиг-
нала, в котором определяются пороги срабатывания компараторов для 
получения необходимой длительности управляющих импульсов. Данные 
величины загружаются в регистры таймера-счетчика 2.

После чего управляющее воздействие корректируется в соответствии 
с алгоритмом температурной коррекции и передается в модули форми-
рования выходных интерфейсов: контроллер UART и «Унитарный код».

Таким образом, в режиме «ШТАТНЫЙ» микроконтроллер поддер-
живает работу цифровой обратной связи, основная задача которой 
состоит в стабилизации маятника ЧЭ в нулевом положении. Струк-
турная схема управляющей программы контроллера ЦУОС в режиме 
«ШТАТНЫЙ» приведена на рис. 12.

Рис. 12. Структурная схема управляющей программы контроллера ЦУОС 
в режиме «ШТАТНЫЙ»

В режимах «ШТАТНЫЙ» и «НАСТРОЙКА» ШИМ-сигнал управ-
ления переключателем тока датчика момента имеет некоторые особен-
ности: в связи с тем, что импульсы, формируемые переключателем тока 
ЦУОС, имеют достаточно существенные фронты, определяемые неиде-
альностью транзисторов и индуктивностью обмотки датчика момента, 
были введены, так называемые, вспомогательные импульсы. 

Если в течение периода ШИМ подавать по одному положительному 
и отрицательному вспомогательному импульсу одинаковой длитель-
ности, то средняя величина тока за период будет равна нулю с точностью, 
определяемой неодинаковостью фронтов вспомогательных импульсов. 
Если же длительность одного из импульсов увеличить на некоторую 
величину, то очевидно, средний ток за период ШИМ будет пропор-
ционален этой самой величине. Следовательно, требуемая линейность 
преобразования может быть достигнута, если в течение периода ШИМ 
подавать два импульса разной полярности, а цифровой код на входе 
ШИМ преобразователя будет определять разницу длительностей этих 
импульсов. При этом минимальная длительность импульсов должна 
быть равна длительности вспомогательных импульсов и включать в себя 
время нарастающего и спадающего фронтов. 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 
между импульсами вводится пауза (рис. 11).
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3.3.3. Режим «НАСТРОЙКА»

Режим работы управляющей программы «НАСТРОЙКА» предна-
значен для обеспечения возможности обмена данными между ЦУОС 
и другим цифровым устройством (например, компьютером) посред-
ством контроллера UART по схеме «запрос-ответ» с целью внесения 
в память микроконтроллера ЦУОС настроек.

Алгоритм работы управляющей программы в режиме «НАСТРОЙКА» 
полностью совпадает с алгоритмом работы в режиме «ШТАТНЫЙ» 
за исключением того, что вместо потоковой передачи данных задей-
ствованы кольцевые буферы с целью обеспечения обмена данными по 
схеме «запрос-ответ». Кроме того, в режиме «НАСТРОЙКА» стабили-
зация маятника ЧЭ в нулевом положении не гарантируется, поскольку 
контроллер ЦУОС выполняет принятые команды и отвечает на принятую 
посредством UART информацию, что может привести к увеличению 
времени выполнения синхронной части алгоритма и, как следствие, 
периода обратной связи.

4. Дальнейшие перспективные работы по алгоритмической компенсации 
вибрационных погрешностей акселерометра с ЦУОС и улучшению его 

точностных характеристик

Кварцевые маятниковые акселерометры разработчиков ведущих 
фирм достигли высоких точностей по погрешности нулевого сигнала 
и масштабного коэффициента [15]. Цифровая обратная связь, введенная 
в прибор, как показано в настоящей статье и в иных работах, посвя-
щенных данной тематике, позволяет придать КМА качественно новые 
свойства в виде гибкости в построении системы управления прибором, 
компенсации температурных погрешностей внутри ЦУОС, алгоритмиче-
ской компенсации разбалансировки маятника на ускорениях свыше 20g. 
В настоящее время ведутся работы по алгоритмической компенсации 
вибрационных погрешностей акселерометра. Данному вопросу авторы 
посвятили несколько работ [8, 18–20], хотя к этой проблеме внимание 
разработчиков привлечено уже достаточно давно [5, 14]. Более того, КМА 
могут применяться в качестве инерциальных чувствительных элементов 
в прецизионных поворотных стендах для контроля прецизионных изме-
рителей угловых скоростей [7, 9, 13], поэтому повышение их точностных 
характеристик является актуальной задачей не только как измерителей 
кажущихся ускорений в БИНС, но и как чувствительных элементов 
прецизионных измерительных установок. Поэтому в настоящем разделе 
статьи отметим пути, по которым должны идти в дальнейшем работы по 
повышению точностных характеристик КМА и их виброустойчивости.

Дело в том, что для описания математической модели акселеро-
метра разработчики, как правило, пользовались лишь приблизительной 
линеаризованной математической моделью чувствительного элемента 
акселерометра, наподобие выражения (2.2). В максимальном варианте 
вводились в дифференциальных уравнениях до 6 степеней свободы 
чувствительного элемента и на данной математической модели строи-
лась система управления и оценивались возможные точностные и дина-
мические характеристики прибора [17]. Точной же модели чувствитель-
ного элемента акселерометра, по которой можно было бы наблюдать 
его движения, в том числе, и при действии вибраций, по объективным 
причинам создать было невозможно: мощность компьютеров и отсут-
ствие специализированного программного обеспечения делало решение 
данной задачи невыполнимым. Современные программы типа Comsol 
Multifhisycs приближают разработчиков к решению поставленной 
задачи. Для реализации необходимо сделать следующие шаги.

1.	 Создать в среде для 3D-моделирования полную физическую 
модель маятника КМА с учетом жёсткости кварцевых перемычек, 
конструктивных особенностей маятника, напыления и свойств 
магнитной системы.

2.	 Рассчитать резонансные частоты и математически описать 
движения чувствительного элемента КМА при различных 
входных и вибрационных воздействиях. 

3.	 Замкнуть систему обратной связью с рассчитанным цифровым 
регулятором одним из рассмотренных в статье или существу-
ющих в теории автоматического управления методов, наиболее 
подходящим для данных вибрационных воздействий. Подобрать 
коэффициенты управляющего полинома, способные парировать 
движения маятника при действии вибраций.

4.	 Проверить полученные на математической модели методы 
и результаты на вибростенде и, сравнивая результаты матема-
тического моделирования и эксперимента, оптимизировать, тем 
самым, компенсирующие алгоритмы и цифровой регулятор.

К настоящему моменту реализована не только физическая модель 
прибора по рабочим чертежам с описанием используемых материалов, 
но и сформирован в этой же среде регулятор в виде системы дифферен-
циальных уравнений в форме Коши, в связи с чем исследуемая модель 
была названа комбинированной. Реализация такой модели позволяет 
проводить компьютеризированное исследование поведения прибора 
как замкнутой системы автоматического управления, например, при 
изменении механических параметров чувствительного элемента аксе-
лерометра и оценке влияния контура регулирования на качество управ-
ления при изменении коэффициентов регулятора.
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Структурная схема модели изображена на рис. 13: 

Рис. 13. Модель чувствительного элемента кварцевого маятникового 
акселерометра с замкнутым контуром обратной связи

Естественно, что наличие и использование данной модели и новых 
компьютерных методов исследования не отменяет давно известных 
средств повышения виброустойчивости акселерометров, как, например, 
за счет расширения полосы пропускания прибора [14] или приме-
нения внешних виброзащитных средств [5], но все меры, примененные 
в комплексе, позволят улучшить качество кварцевого маятникового 
акселерометра в плане улучшения его динамических и точностных 
характеристик в условиях действия помех.
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В работе рассмотрены некоторые аспекты формирования адаптивных решений, 
формируемых в составе информационной поддержки принятия решений (ИППР) в среде 
мультиагентных систем (МАС) на основе целенаправленного выбора принципов и методов 
повышения качества информационной поддержки принятия решений в области транс-
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informational support in multi-agent systems environment based on task-oriented selection 
of principles and methods for quality improvement of decision-making information support
in transport logistics.
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Повышение качества информационной поддержки принятия 
решений (ИППР) с целью организации эффективного мониторинга 
транспортно-логистических процессов (ТЛП) и выбора предметно-ори-
ентированных стратегий оценки качества и эффективности реализации 
ТЛП является актуальной задачей выбора решений в условиях нечеткой 
определенности — неопределенности, рисков и конфликтов, а также 
в условиях полной неопределенности [1–5].

Адекватность отражения непрерывно изменяющихся состояний 
летательных аппаратов (ЛА), наблюдаемых на этапе послепродажного 
сервисного обслуживания (ППСО), требует формулировки осново-
полагающих принципов выбора эксплуатационной технологии (ЭТ), 
включающей выбор поставщика агрегатов, деталей и комплектующих 
изделий авиатехники, а также выбор предпочтительных маршрутов 
их доставки [6, 7]. При этом выбор предпочтительных вариантов, как 
правило, связан с неопределенностью ситуаций, характеризующихся 
слабо прогнозируемыми рисками и конфликтами. 

Исходя из этих предпосылок, постановку задачи исследования 
можно свести к следующему.

При заданных: 
— значениях статистических данных деятельности предприятий-экс-

плуатантов и предприятий-производителей авиационной техники (АТ) 
и их систем; составе и значениях показателей генеральной совокуп-
ности;

— средних значениях издержек на процессы ППСО;
— составе типовых вариантов ЭТ и информационно-аналитических 

материалов (ИАМ)
предложить математические методы, модели и алгоритмы повы-

шения качества ИППР в детерминированных (четких) условиях 
и в условиях нечеткой определенности. 

Эта постановка задачи в ряде случаев предопределяют необходи-
мость преодоления сложноразрешимых проблем, связанных с повыше-
нием качества удовлетворения ИПП с учетом риска и конфликтных 
ситуаций, наблюдаемых на этапе ППСО ЛА. При этом под качеством 
удовлетворения ИПП понимается аддитивная свертка в виде

                                                                                                   (1)

где µ1, µ2, µ3, µ4 — оперативность (своевременность), полнота, достовер-
ность и представление результатов расчета стоимости услуг взаимодей-
ствующим субъектам соответственно.

В общем случае качество информационной поддержки принятия 
решений определяется взаимодействующими субъектами методами 
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и средствами выбора, и обоснованием состава показателей-индикаторов 
этапа ППСО, позволяющими обеспечить:

•	 заданные ими значения оперативности (µ1), полноты (µ2), досто-
верности (µ3) и релевантности (µ4);

•	 полноту реализации замкнутого цикла функций управления 
процессами на этапе ППСО; 

•	 выбор пространства критериев, альтернативных стратегий, типа 
шкал критериев, числа и значений оценок на шкалах;

•	 предпочтительный уровень автоматизации функций управления 
и др.

С учетом этого, при разработке метода информационной поддержки 
адаптивных решений следует:

1.	 Выбрать и адаптировать к проблемной области математические 
методы и модели формирования существенного состава показа-
телей-индикаторов ППСО;

2.	 Осуществить выбор и программно реализовать комплекс методов 
аналитической классификации элементов фундаментального 
топологического множества (ФТМ) — факторов воздействия на 
управляемые объекты (W), состояний (S), ситуаций для персо-
нала (C), альтернативных стратегий (A), эффективности реали-
зованных стратегий реализации ТЛП на этапе ППСО (I);

3.	 По определенным признакам и критериям обосновать выбор 
математических методов и моделей, позволяющих выявить 
предпочтительность одной или нескольких стратегий информа-
ционной поддержки заданного уровня для взаимодействующих 
субъектов ТЛ;

4.	 Разработать базу данных и знаний, комплекс приложений, реали-
зующих решение функциональных задач ТЛ. 

Сформулированные аспекты практической реализации метода [8] — 
качество входной (первичной) информации; выделение наиболее суще-
ственных показателей объясняют необходимость более подробного 
(точного, достоверного) описания процессов ППСО и ИППР.

Так, структура метода ИППР МАС может быть представлена в соот-
ветствии с рис. 1.

Предполагается, что при формировании ИППР в среде МАС должна 
быть исключена нечеткость, недвусмысленность и необоснованность, 
объясняемая в ряде случаев высоким уровнем неопределенности оценок 
состояний реализации ТЛП в той или иной складывающейся и развива-
ющейся ситуации.

Рис. 1. Блок-схема мультиагентной системы ИППР ЛА
АБ — абоненты роя взаимодействующих субъектов представляющие информацию, 
М1 — М5 — программно-реализованные компоненты ИППР МАС, 
КП — конечные пользователи (персонал предприятия-эксплуатанта/производителя), 
U — ИППР МАС, R — факторы способствующие реализации процессов ППСО ЛА, 
W — сообщения от взаимодействующих субъектов, 
ИАМ — информационно-аналитические материалы, представляемые персоналу ОАК

 

W                    
 

АБ1 

АБ2 

АБN 

ППСО ЛА 1 

ППСО ЛА 2 

ППСО ЛА N 

 
КП 

R 

U 

М2 М3 М4 

ИППР МАС 

ИАМ 

М5 М1 



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 26, 2019 год42

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 26, 2019 год 43

Рис. 2. Метод ИППР транспортной логистики ЛА

Объясняется это уникальностью созданных методов и средств МАС 
с одной стороны и множеством слабопрогнозируемых информаци-
онных потребностей персонала предприятий-эксплуатантов и предпри-
ятий-производителей АТ с другой [9]. Вследствие этого, практически 
одно и тоже наблюдаемое состояние порождает неоднозначную иден-
тификацию сложившейся ситуации при реализации тех или иных ТЛП. 
Эти различия формируют определенные требования к качеству ИППР 
МАС и максимально возможные снижения неопределенности.

В ряде случаев эти требования могут быть реализованы на основе 
различных видов избыточности: структурной, временной, функцио-
нальной, информационной. В случаях изменения ИППР осуществля-
ется целенаправленная реконфигурация вычислительной среды МАС 
и переназначение рабочей нагрузки на работоспособные и незагру-
женные ресурсы в оперативном режиме [10–12].

Очевидно, что качество результативной информации представля-
емой персоналу предприятий-эксплуатантов и предприятий-производи-
телей АТ в существенной мере определяется уровнем гарантированного 
представления исходной (первичной) информации имеющейся на этапе 
ППСО [13, 14]. Одним из направлений повышения качества ИППР 
является разработка и применение методов, способствующих реали-
зации интерактивных технологий взаимодействия персонала предпри-
ятий со средствами ИППР МАС.

При этом могут наблюдаться определенные сложности оперативной 
«подстройки» вычислительной среды МАС под изменяющиеся инфор-
мационные потребности с учетом типовых воздействующих негативных 
факторов. 

Таким образом, концепция формирования ИППР, основанная на 
указанных принципах и ограничениях, определяет состав и характер 
методов, моделей, алгоритмов ее целенаправленной реализации в усло-
виях нечеткой определенности, риска и конфликта.
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УДК 629.7.015

ПРИМЕНЕНИЕ ПРИНЦИПА МГНОВЕННОГО 
АПОСТЕРИОРНОГО ОЦЕНИВАНИЯ ДЛЯ 

ОДНОКАНАЛЬНОЙ СИСТЕМЫ УГЛОВОЙ ОРИЕНТАЦИИ 
ПЛАТФОРМЫ НА БАЗЕ ДАТЧИКА УГЛОВОЙ СКОРОСТИ*

Игорь Сергеевич КИКИН, к. т. н.
ФГУП «Государственный научно-исследовательский институт авиационных систем» 
ГНЦ РФ
E-mail: kikin@gosniias.ru

Разработана имитационная математическая модель (ИММ) одноканальной системы 
угловой ориентации (СУО) платформы на базе датчика угловой скорости (ДУС). Модель 
позволяет провести оценку технической эффективности вариантов реализации мгновен-
ного апостериорного оценивания (МАО) ошибок измерения угловой скорости и угла пово-
рота платформы.

Представлен метод идентификации в режиме МАО случайных факторов, определя-
ющих условия функционирования СУО на интервале наблюдения: возмущающего момента, 
действующего на платформу, и исходных погрешностей измерения (аддитивной и муль-
типликативной погрешности ДУС).  Значения возмущающего момента, действующего на 
платформу, и исходных погрешностей измерения угловой скорости на интервале наблю-
дения задаются в виде случайных чисел, которые сохраняют постоянные значения на 
этом интервале. 

Проведенные исследования подтвердили возможность компенсации влияния ошибок 
измерений выхода объекта управления на точность оценивания состояния объекта без 
внешних источников информации. В режиме МАО может быть достигнута точность 
одноканальной СУО платформы, соответствующая точности определения начального 
угла поворота платформы.

Ключевые слова: мгновенное апостериорное оценивание, алгоритмическое констру-
ирование, исходные погрешности измерения, интегрированная технология конструиро-
вания, оценивание состояния, принцип разделения.

*The study was financially supported by grant № 19-08-00752 from RFBR (Russian Foundation 
for Basic Research)*Работа выполнена при финансовой поддержке РФФИ, проект № 19-08-00752

THE USE OF INSTANTANEOUS POSTERIOR ESTIMATION 
CONCEPT FOR ANGULAR VELOCITY SENSOR-BASED 

SINGLE-CHANNEL PLATFORM ATTITUDE 
CONTROL SYSTEM*

Igor S. KIKIN, PhD in Engineering
‘FSUE “State Research Institute of Aviation Systems’ State Scientific Center of Russian Federation
E-mail: kikin@gosniias.ru

A simulation mathematical model (SMM) of single-channel platform attitude control system 
(ACS) for based on an angular velocity sensor (AVS) is developed. The model allows assessing 
the  technical efficiency of different instantaneous posterior estimation (IPE) implementations
for angular velocity and platform rotation angle measurement errors.

The article presents a method of IPE-mode identification of random factors that define ACS 
operating conditions on the monitoring intervals: disturbance torque that effects the platform and 
initial measurement errors (additive and multiplicative AVS errors).  The values of the disturbance 
torque effecting the platform and initial errors in angular velocity measurement on the monitoring 
intervals are set as random numbers that stay constant on that interval. 

The research undertaken confirmed the possibility of compensation of the control object output 
measurement errors impact on the object state estimation accuracy without external data sources. 
Single-channel platform ACS accuracy equal to initial platform rotation angle determination 
accuracy can be achieved in the IPE mode.

Keywords: instantaneous posterior estimation, algorithmic design, initial measurement errors, 
integrated design technology, state estimation, separation concept.
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Введение

В работе [1] представлена концепция конструирования системы 
автоматического управления подвижным объектом с оцениванием 
ошибок измерения вектора выхода объекта. Данная концепция базиру-
ется на принципе дуальности управляющего воздействия [2] и соответ-
ствует реализации комплексного подхода к решению задач оценивания 
состояния объекта управления и синтеза закона управления при проек-
тировании автономных систем автоматического управления (САУ) 
подвижными объектами (ПО). Для класса таких методов, относящихся 
также к классу методов оптимизации САУ в реальном времени, введен 
термин «интегрированные технологии конструирования САУ». Такие 
технологии альтернативны технологиям, базирующихся на принципе 
разделения, в соответствии с которым задача построения оптимального 
управления разбивается на две подзадачи: 

1) построение оценки процесса по наблюдениям,
2) синтез оптимального управления в детерминированной поста-

новке. 
Доказательство строгого соответствия принципу разделения 

(теоремы разделения) существует только для линейно-квадратичных 
задач оптимального управления марковскими процессами. Все варианты 
корректных постановок и решений задач аналитического конструиро-
вания оптимальных регуляторов для управления нелинейным объектом 
требуют доказательства их приближенного соответствия теореме разде-
ления [3].

Особенности алгоритмических методов реализации предлагаемого 
подхода к конструированию САУ наиболее точно определяются термином 
«мгновенное апостериорное оценивание (МАО)» Возможность реали-
зации МАО определяется наличием вычислительных ресурсов системы, 
обеспечивающих: 1) запоминание последовательности значений управ-
ляющего параметра системы на интервале наблюдения процесса управ-
ления, с использованием которой восстанавливается реализованная 
функция управления; 2) реализацию процесса оценивания в течение 
интервала времени, длительность которого пренебрежимо мала по срав-
нению с длительностью интервала наблюдения.

Исследования в данном направлении развития современной теории 
автоматического управления находятся на начальной стадии. На этом 
этапе важно оценить возможности новых технологий на простых моделях 
функционирования САУ.

В данной работе проводится анализ одноканальной системы угловой 
ориентации (СУО) платформы с использованием для оценивания 
состояния платформы как объекта управления одноканального датчика 
угловой скорости (ДУС). Модель формируется для случая совмещения 
измерительной оси ДУС с осью вращения платформы. Работу можно 
рассматривать как предварительное исследование, проводимое в обеспе-
чение создания нового поколения систем управления подвижными 
объектами с использованием интегрированных технологий конструи-
рования. В таких системах блоки ДУС, которые являются источниками 
первичной информации о векторе абсолютной угловой скорости ПО, 
будут выполнять как функцию информационного обеспечения системы 
угловой ориентации в структуре бесплатформенной инерциальной 
навигационной системы (БИНС), так и функцию блока демпфиру-
ющих гироскопов. Для управления угловой ориентацией объекта будут 
использоваться оценки углов ориентации, счисляемые в БИНС. 

Такое построение САУ угловой ориентацией объекта управления 
соответствует структуре, которая представлена в работе [1]. Ее приме-
нение позволяет обеспечить оценивание ошибок измерения угловой 
скорости и повышение точности навигации летательных аппаратов – 
одной из приоритетных задач, решаемых на основе современных инфор-
мационных технологий [4].

В качестве основного метода исследований на данном этапе создания 
интегрированных технологий конструирования САУ применяется метод 
имитационного математического моделирования. Современная методо-
логия математического моделирования позволяет существенно повы-
сить эффективность исследований и разработок систем навигационного 
обеспечения, управления и наведения летательных аппаратов [4].

Процесс оценивания возмущения в соответствии со схемой, пред-
ставленной в [1], предусматривает взаимодействие динамического 
наблюдателя состояния ОУ с реальной САУ, включающей в себя регу-
лятор, ОУ, измерительную и исполнительную системы. Этот режим 
также имитируется с использованием математической модели. При 
этом для имитации режима оценки параметров состояния ОУ в сжатом 
масштабе времени (в режиме МАО) нет необходимости запоминания 
реализации управляющего сигнала, которое должно обеспечиваться 
в реальной системе [1]. Указанный сигнал при имитации завершающего 
этапа оценивания целесообразно формировать в процессе повторного 
прогона модели управляемого движения ОУ, совмещенного с прогоном 
модели оценки параметров состояния ОУ, схема которой также пред-
ставлена в работе [1].
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Постановка задачи

Исходные данные

1)	Движение платформы описывается системой дифференциальных 
уравнений вида:

                                                                                            (1)

где , ,ε ω ϕ  – угловое ускорение (рад/с2), угловая скорость (рад/с) и угол 
поворота платформы (рад) соответственно; J, кг ∙ м2 – приведенный 
момент инерции платформы с установленным на нее ДУС и функцио-
нальной нагрузкой; упр д в, , ,M M M кг ∙ м – моменты сил, действующих 
на платформу: управляющий, собственного демпфирования и возмуща-
ющий. Момент собственного демпфирования Mд = kдω, где kд – коэф-
фициент демпфирования.

2)	Модель измерений: 

                                                                                                   (2)

где ∗ω  – измеренное значение угловой скорости платформы; 
∗ϕ  – 

вычисленное значение угла поворота платформы; Δκ – безразмерный 
случайный параметр, определяющий мультипликативную ошибку изме-
рения ω, связанную с нестабильностью масштабного коэффициента 
ДУС; Δω – случайный параметр, определяющий смещение нуля ДУС; 
φ(0) – начальное значение угла поворота платформы; Δφ(0) – случайный 
параметр, определяющий ошибку измерения φ(0). 

3)	Для управления платформой используется линейный оператор 
управления.

4)	Исследование рассматриваемой модели САУ проводится для 
режимов, в которых отработка задающих воздействий при любой совокуп-
ности неконтролируемых факторов не приводит к необходимости реали-
зации управляющего момента Мупр, достигающего и/или выходящего за 
границу физически реализуемых значений. При использовании линей-
ного оператора управления это означает, что результат моделирования

не зависит от уровня неконтролируемых воздействий. Но с целью 
получения в результате моделирования реальных характеристик 
процессов управления используются характерные для практических 
приложений диапазоны значений ошибок измерений: δΔκ = ± 0,01, 
δΔω = (± 0,0015) рад/с, δΔω(0) = ±3, где δ – символ диапазона значений. 
Диапазон углового ускорения платформы, обусловленного возмуща-
ющим моментом  δεв = (± 0,5) рад/с2.

Требуется:

1) Синтезировать САУ углом поворота платформы, оценка состо-
яния которой на заданном интервале управления, полученная в момент 
завершения интервала, инвариантна к ошибкам измерений.

2) Провести анализ точности оценивания состояния платформы 
при различных сочетаниях предельных значений неконтролируемых 
факторов для 3-х вариантов задающих воздействий по углу поворота 
платформы φпр(t ):

•	 постоянного значения φпр(t ) = const;

•	 линейно изменяющегося по времени значения 
0пр пр пр( ) ,t tϕ = ϕ +ω  

где 
0прϕ  – начальное значение программного угла поворота плат-

формы, ωпр– программное значение угловой скорости поворота 
платформы (ωпр = const);

•	 синусоидальной функции времени ( )пр 0( ) sin ,t А tϕ = ϕ +Ω  где 
А(рад), φ0(рад) и Ω(рад/с) – заданные амплитуда, начальная фаза 
и круговая частота колебаний платформы вокруг оси вращения.

Примечание. Исследования проводятся для нулевого начального 
угла поворота платформы, в предположении, что ошибка определения 
указанного угла пренебрежимо мала.

Функциональная структура системы автоматического управления 
угловым положением платформы

В данном разделе с использованием обобщенных схем функциониро-
вания системы в режимах оценки возмущающего воздействия и оценки 
параметров состояния объекта управления, представленных в [1], сфор-
мированы аналогичные по целевому назначению схемы для рассматри-
ваемого конкретного математического описания  движения ОУ, пред-
ставленного системой уравнений (1).

Функционирование системы в режиме оценивания возмущающего 
воздействия соответствует схеме, представленной на рис. 1. Она отражает

( )1
упр д в ,

,

,

J M M M

d
dt
d
dt

−
ε = + +
 ωε =


ϕε =

( )1 ,∗ω = + κ ω+ ω  ( ) ( )
0

0 0 ,
t

dt∗ ∗ϕ = ϕ + ϕ + ω∫
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взаимодействие реальной СУО и ее модели в режиме наблюдения 
процесса управления платформой для формирования реализаций 
входных сигналов модели, используемой в режиме МАО. В соответ-
ствии с этой схемой на конечном интервале наблюдения оценивается 
реализация возмущающего момента Мв. На возмущающий вход модели, 
применяемой в составе динамического наблюдателя состояния плат-
формы (ДНС), подается нулевой сигнал. Все обозначения переменных 
на рис. 1 соответствуют применяемым в формулах, представленных 
в разделе «Постановка задачи». Переменные, которые формируются 
ДНС, отмечены верхним индексом « °». Предполагается идентичность 
регуляторов контура управления реальной платформой и ДНС.

Рис. 1. Схема формирования реализаций управляющего и возмущающего моментов

На рис. 2 представлена схема системы для оценивания параметров 
состояния платформы и погрешностей измерений, реализуемая в ДНС 
в сжатом масштабе времени (в режиме МАО). Главная особенность 
этой схемы заключается в том, что она имитирует процесс управления 
в условиях полной априорной определенности воздействий на систему. 
Поэтому она не имеет регулирующих обратных связей по состо-
янию платформы и имитирует ее движение по сформированным 
и запомненным на предыдущем этапе управляющему и возмущающему 
входам модели наблюдателя.

Рис. 2. Схема мгновенного апостериорного оценивания параметров состояния 
платформы и погрешностей измерений

Разработка имитационной математической модели для исследо-
вания процессов управления платформой и оценивания ее состояния

Для решения задачи синтеза имитационной математической модели 
(ИММ) рассматриваемой системы необходимо:

– определить закон преобразования входного сигнала функцио-
нальными элементами, которые входят в состав схем, представленных 
на рис. 1 и рис. 2;

– сформировать единую схему ИММ с параметрически настраива-
емой структурой, зависящей от имитируемого режима функциониро-
вания САУ;

– обеспечить формирование и регистрацию характеристик, опреде-
ляющих качество функционирования системы.

В качестве регулятора с линейным оператором управления приме-
няется пропорционально-интегрально-дифференциальный (ПИД) 
регулятор. Закон управления, реализуемый ПИД регулятором угло-
вого положения платформы, представим в виде: ( )упр зад ,M k ∗

ω= ω −ω  
( ) ( )зад пр пр

0

,
t

p ik k d∗ ∗ω = ϕ −ϕ + ϕ −ϕ τ∫
 
где kω, kp, ki – коэффициенты 

настройки дифференциальной, пропорциональной и интегральной 
компонент управления.

Динамика платформы определяется ее моментом инерции и описы-
вается пропорциональным звеном с коэффициентом, равным 1J − . 
Измеряемый выход ОУ определяется формулами (2). С учетом выше 
изложенного сформирована структурная схема ИММ СУО платформы, 
представленная на рис. 3. Вновь введены следующие обозначения:

РАN – регистратор-анализатор с номером N, РАО – регистратор-
анализатор «плавающий», который применим для любого входного 
и выходного сигнала, а также внутренней переменной состояния модели,  

kλ  – параметры, изменяющие конфигурацию модели, принимающие 
значения 1 или 0, ВЫХК – выходы модели, которые регистрируются 
и анализируются для каждого прогона модели.

Mв
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В регистраторах-анализаторах представленной имитационной 
модели реализована возможность осреднения входной величины в соот-
ветствии с формулой:

                                                                                                       (3)

где z – усредняемая переменная, tr – момент начала интервала осред-
нения.

Рис. 3. Структурная схема имитационной математической модели СУО платформы
ВЫХ1 – выход модели для оценивания Mв ; 
ВЫХ2 – угол поворота платформы на выходе модели измерителя; 
ВЫХ3 – погрешность счисления угла поворота платформы ϕ ∗

  ; 
ВЫХ4 – имитируемое фактическое значение угла поворота платформы; 
ВЫХ5 – погрешность оценивания угла поворота платформы ϕ ° ; 
ВЫХ6 – оценка угла поворота платформы.

Исследования процессов оценивания погрешностей измерений 
параметров состояния платформы

На предварительном этапе исследований проведена настройка ПИД 
регулятора СУО платформы, приведенный момент инерции которой 
равен 1 кг · м2. Настройка проводилась с учетом требований к качеству 
переходного процесса: минимизации длительности с ограничением 
перерегулирования на уровне 20% при однократном пересечении задан-
ного уровня регулируемой величины.

ω○

На рис. 4 представлены результаты моделирования переходных 
процессов отработки заданного угла поворота платформы, зарегистри-
рованных на выходе модели измерителя. Представлены три переходных 
процесса ( )t∗ϕ  отработки φпр = 1 рад, соответствующие трем значениям 
возмущающего момента Мв , кг · м, действующего на платформу: Мв = 0,
Мв = 0,5, Мв = – 0,5.

                         

Рис. 4. Переходные процессы ( )tϕ∗ : 1 – Мв = 0; 2 – Мв = 0,5; 3 – Мв = – 0,5.

В рассматриваемом в данной работе простейшем варианте САУ Мв 
оценивается по установившемуся значению Мупр ( )упр ,М ∞  от точности 
определения которого в конечном итоге зависит точность оценивания 
ошибок измерений. При отсутствии высокочастотных шумов ДУС 
ошибка определения упрМ ∞  фактически зависит только от степени зату-
хания переходного процесса. При наличии высокочастотных шумов 
ДУС необходимо вводить режим фильтрации (осреднения) установив-
шегося сигнала управления, например, в соответствии с формулой (3). 
В любом случае возникает задача оптимизации длительности интервала 
наблюдения, которая в настоящей работе не рассматривается.

Для анализируемой СУО длительность переходного процесса состав-
ляет не более 15 с. Однако, для уменьшения погрешности регистрации 
значения упрМ ∞  необходимо увеличить интервал наблюдения до 25 – 40 с.

При отсутствии собственного демпфирования (kд = 0) Мв = – упрМ ∞ . 
Для формирования практически идеальных оценок параметров состо-
яния платформы требуется двукратный прогон ИММ для любого из 
рассматриваемых типов входного сигнала и любого сочетания исходных 
погрешностей измерений.
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Параметры ИММ при определении упрМ ∞ : Мв = 0, 1 0,λ =  2 1.λ =  
В режиме МАО состояния платформы: Мв = – упрМ ∞ , 1 21, 0.λ = λ =  
Процессы управления и оценивания состояния платформы при отсут-
ствии собственного демпфирования иллюстрирует рис. 5.

Рис. 5. Графики выходных параметров ИММ на интервале наблюдения 
длительностью 40 с.

Мв = 0,5 кгм, Δω = 0,0015 рад/с, Δκ = 0,01

При наличии собственного демпфирования ( )д 0 ,k ≠  упр в.М М∞ ≠ −  
Результаты моделирования показали, что применение в качестве возму-
щающего входа ДНС сигнала Мв = –  упрМ ∞  не обеспечивает снижения 
скорости накопления погрешности оценивания ∆ϕ  по отношению 

к скорости накопления погрешности измерения *∆ϕ .
При воздействии на процесс управления только мультиплика-

тивной ошибки измерения угловой скорости, погрешность измерения 
угла поворота платформы *∆ϕ  не зависит от ее собственного демп-
фирования. Если 

0пр пр пр( ) ,t tϕ = ϕ +ω  где ωпр = const, установившееся 

значение погрешности ( )( ) ( )2
пр .t∗

∞∆ϕ ≅ ∆κ − ∆κ ϕ  Оно включает в себя 
постоянную и пропорциональную времени наблюдения составляющие.

Рассмотрим САУ угловым положением платформы с компенсацией 
собственного демпфирования за счет применения регулятора, реализу-
ющего положительную обратную связь по угловой скорости вращения 
платформы. 

Структурная схема модифицированного контура регулирования 
представлена на рис. 6. При этом в структуре наблюдателя использу-
ется модель контура регулирования углового положения платформы, не 
имеющей собственного демпфирования.

Рис. 6. Структурная схема СУО с компенсацией собственного 
демпфирования платформы. дМ ∗  – значение компенсационного сигнала, 

определяемого по измеренному значению угловой скорости вращения платформы, 
установившееся значение которого равно нулю

Установившееся значение демпфирующего момента при отработке 
постоянного входного сигнала φпр(t ) = const определяется выражением: 

( )д д ω 1 .М k∞ = ∆ + ∆κ  Установившееся значение управляющего момента   

упр в дМ М М∞ ∞= − −  не зависит от уровня входного сигнала. Но от него 
зависит ошибка измерения угла поворота платформы. Отсюда следует, 
что оценка погрешности 

*∆ϕ  с использованием в упрМ М ∞= −  практически 
не обеспечивается. Это подтверждается результатами моделирования, 
представленными на рис. 7а.

Из результатов моделирования, представленных на рис. 7а, следует, 
что высокая точность оценивания с использованием в упрМ М ∞= −  обеспе-
чивается при стабилизации угла поворота платформы, который близок 
к его начальному значению. Для рассматриваемых условий моделиро-
вания, равновеликие (по модулю) значения *∆ϕ  и ∆ϕ  достигаются при 
значении пр 0,15.ϕ ≅

Установившееся значение управляющего момента при отра-
ботке линейно изменяющегося по времени входного сигнала 

( ) ( )пр пр упр в д пр( ) : 1 .t t М М k∞ϕ = ω = − − ω −∆ω + ∆κ
На рис. 7б представлены процессы накопления погрешности изме-

рения *∆ϕ  и ее оценки для трех значений ωпр. В процессе оценивания 
погрешностей в упрМ М ∞= − .
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Рис. 7. Погрешность измерения Δφ* и ее оценки Δφ°
а) φпр = 0(____), φпр = 0,2( ), φпр = 0,5(-----);

б) ωпр = 0,1(____), ωпр = 0,2( ), ωпр = 0,5(----).
Условия моделирования: Мв = 0,5 кгм, Δω = 0,0015 рад/с, Δκ = 0,01. 

Результаты моделирования показывают, что данный вариант оцени-
вания обеспечивает преобразование процесса линейного роста абсолют-
ного значения ошибки в погрешность постоянного уровня, пропорцио-
нального ωпр. При этом достигается значительное повышение точности 
приведения платформы в заданное состояние.

На рис. 8 и 9 представлены графики выходных параметров ИММ 
при наличии только аддитивной погрешности измерения ω. Рис. 8 
отображает процессы управления при φпр = 0,1 рад, kд = –1 кГм ∙ с / рад. 
Рис. 9 отображает процессы отработки переменных входных воздей-
ствий вида: φпр(t ) = ωпр t и φпр(t ) = A sin Ω t. Результаты моделирования, 
представленные на рис. 8, близки к результатам, представленным на 
рис. 5. Отличие в том, что на рис. 8 накопление ошибки счисления 
угла поворота *∆ϕ  происходит на всем интервале наблюдения с посто-
янной скоростью, равной Δω, поскольку Δκ = 0. График 

∗∆ϕ  на рис. 5 
содержат криволинейный участок в начале процесса управления, 
на котором развивается постоянная скорость накопления ошибки 

( )ω = ω 1 κ .∆ −∆ + ∆

Рис. 8.  Графики выходных параметров ИММ 
на интервале наблюдения длительностью 40 с

Параметры ИММ для режима оценивания состояния платформы:
Mв = 0,5 кГм, Δω = 0,0015 рад/с

Результаты, представленные на рис. 5, соответствуют в упрМ М ∞= − . 
Результаты, представленные на рис. 8, соответствуют в упр дМ М k∞= − − ∆ω. 
Компенсация собственного демпфирования преобразует аддитивную 
погрешность измерения ω в дополнительную компоненту возмущаю-
щего момента.

Динамика  процессов угловой ориентации платформы, представ-
ленных на рисунках 5, 8 и 9 типична для рассматриваемого типа контура 
управления, обладающего астатизмом второго порядка. Длительность 
интервала наблюдения, необходимая для определения Мв с точностью, 
при которой ошибка оценивания угла поворота платформы пренебре-
жимо мала, как и процесс накопления ошибки на выходе измерителя, 
не зависят от вида рассмотренных в работе входных воздействий.
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Рис. 9. Графики выходных параметров ИММ на интервале наблюдения 
длительностью 40 с.

Параметры ИММ для режима оценивания состояния платформы:
kд = 1 кГм∙с/рад, Мв = 0,5 кГм, Δω = 0,0015 рад/с;

а) φпр = 0,005 ∙ t рад, б) φпр = 0,2sin(0,4 t) рад.

Решение задачи мгновенного апостериорного оценивания 
с идентификацией факторов неопределенности 

измерительной информации и внешних воздействий.

Для эффективной компенсации погрешностей измерения угловой 
скорости платформы разработан алгоритм МАО, реализующий иденти-
фикацию априорно неопределенных факторов, влияющих на процесс 
угловой ориентации платформы на интервале наблюдения: аддитивной 
и мультипликативной погрешности ДУС, а также момента возмущения, 
действующего на платформу. Для оптимизации точности оценивания 
параметров состояния платформы идентификация исходных погрешно-
стей ДУС – процесс, позволяющий идентифицировать Мв. Получаемые 
оценки исходных погрешностей ДУС обеспечивают улучшение сходи-
мости процесса идентификации случайных факторов на следующем 
интервале наблюдения.

Задача идентификации Мв сводится к идентификации компонент 
установившегося значения управляющего момента упр в д ,М М М= − −  где 

упр д,М М  – установившиеся значения управляющего и демпфирующего 
момента. Момент дМ  зависит от погрешностей измерения ДУС и пара-
метров входного сигнала. 

Для сигнала, формируемого на ВЫХ1 базовой ИММ (рис. 3), будем  
использовать в дальнейшем обозначение «μ». В режиме оценивания 
параметров состояния платформы λ1 = 0, λ2 = 1, λ3 = 0:

                                                                                                   (4)

где упр упр ,М Мµ = − °  – управляющий момент, формируемый ДНС в режиме наблю-
дения.

В установившемся режиме управляющий момент определяется  
формулой [2]:

                                                                                                     (5)

Поскольку в модели контура управления из состава ДНС случайные 
факторы не учитываются, упр дМ М° = − °   полностью определяется 
входным сигналом. При φпр = const, при φпр = ωпрt, д д пр.М k° = ω  Сигнал 
на входе регистратора-анализатора РА1 в установившемся режиме, 
определяется формулой:

                                                                                                (6)

упр упр ,М Мµ = − °

( ) ( )упр в д пр 1 .М М k= − − ω − ∆ω + ∆κ

( )в д 1 .М kµ = − + ∆ω + ∆κ
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Для идентификации возмущающего момента Mв необходимо 
провести доработку ДНС таким образом, чтобы можно было имити-
ровать процессы управления платформой в условиях наличия ошибок 
измерения угловой скорости, или, другими словами, реализовать в ДНС 
модель измерений с параметрами Δωм и Δκм . Тогда 

                                                                                                   (7)

Процесс идентификации исходных погрешностей измерений 
сводится к построению последовательностей пробных значений Δωм 
и Δκм (Δωм(∙) и Δκм (∙)), имеющих пределы, соответствующие фактиче-
ским  значениям погрешностей. Для моделируемого процесса иденти-
фикации ( ) ( )м м, .∆ω ⋅ → ∆ω ∆κ ⋅ → ∆κ

Учитывая соотношения (4) – (7) в процессе идентификации 
исходных погрешностей измерений формируется последовательность 
( ) в.Мµ ⋅ → −

Для построения последовательностей пробных значений Δωм 
и Δκм, сходящихся к имитируемым фактическим значениям погрешно-
стей измерений (Δω и Δκ) в качестве критерия оптимизации точности 
процесса идентификации эмпирически выбран функционал, представ-
ляющий собой абсолютную величину разности среднего по времени на 
интервале наблюдения и установившегося значения переменной μ: 

   
                                                                                            (8)

где Abs – символ процедуры определения абсолютного значения, t0 и tf – 
начальный и конечный моменты времени интервала наблюдения.

Теоретически при Δωм = Δω и Δκм = Δκ Фи принимает минимальное 
значение, равное нулю. При этом μ = Мв и ϕ° = ϕ . Результат практи-
ческой реализации поиска экстремума Фи завершается формированием 
идентифицированных значений погрешностей Δωи  ≠ Δω и Δκи ≠ Δκ. При 
этом φ○ = φм ≠ φ.

Структурная схема модифицированного ДНС, предназначенного 
для идентификации априорно неопределенных факторов представлена 
на рис. 10.

Проведено имитационное моделирование процессов управления 
угловой ориентацией платформы и оценивания параметров ее состо-
яния в режиме МАО с идентификацией случайных значений Δω, Δκ и Мв.

Рис. 10. Структурная схема ДНС для идентификации Мв, Δω, Δκ

В процессе исследования ограничивались относительные погреш-
ность идентификации случайных параметров ДУС:

                                                                                            

где Δωи и Δκ и – идентифицированные значения исходных погрешно-
стей ДУС, | |max∆ω  и | |max∆κ  – максимальные значения абсолютных 
величин погрешностей. Ограничения относительных погрешностей 
принимались равными ±0,01(±1%). Моделирование проводилось для 
всех вариантов входных сигналов (задающих воздействий), представ-
ленных в постановке задачи, а также для комбинаций линейно изменя-
ющейся во времени и синусоидальной составляющих:

                                                                                                      (9)

Параметры входного сигнала ограничивались следующими значе-
ниями: пр0| | 3 радϕ ≤ , пр 0.4 рад сω ≤ , A ≤ 0,4 рад, Ω ≤ 0,4 рад/с.

Результаты моделирования показали, что при указанном уровне 
исходных погрешностей измерений, относительных погрешностей их 
идентификации и параметров входного сигнала ошибка оценивания 
угла ориентации платформы на момент завершения интервала наблю-
дения Δφ○(tf ) не превышает по абсолютной величине:

– 0,58 мрад, при постоянном входном сигнале (φпр = const),
– 1,45 мрад, при синусоидальном входном сигнале,

– 2,1 мрад при входном сигнале вида φпр(t ) = φпр0 + φпрt.

( ) ( )д д пр м м1 .М k° = − ω − ∆ω + ∆κ

( )
0

0Ф 1 ,
ft

и f
t

Abs t t d
 

= − µ τ −µ 
  

∫ 

( )и / ,
max∆ωη = ∆ω − ∆ω ∆ω ( )и / ,

max∆κµ = ∆κ − ∆κ ∆κ

пр пр0 пр( ) sin .t t А tϕ = ϕ +ω + Ω

φпр(t)

kр

ωзад kω
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Ошибка оценивания Δφ○ практически не зависит от постоянной 
составляющей входного сигнала. Ее значение существенно влияет на 
соотношение (кратность) погрешностей на выходе измерителя и наблю-
дателя ∗

∆ϕΛ = ∆ϕ ∆ϕ° , который будем применять в качестве дополни-
тельного критерия технической эффективности МАО. 

В процессе исследований определены условия моделирования, при 
которых достигается максимальное значение погрешности оценивания 
угла поворота платформы ( )max ft∆ϕ°  = 3,1 мрад  и одновременно дости-
гается минимальное значение кратности снижения погрешности изме-
рения ( )min∆ϕΛ  = 22,6. Указанные условия соответствуют:

– входному сигналу вида (9), где φпр0 = 3 рад, ωпр = − 0,4 рад/с, А = 0,4 рад, 
Ω = 0,4 рад/с;

– исходным ошибкам измерений: Δω = − 0,0015 рад/с, Δκ = − 0,01;
– относительным погрешностям идентификации ошибок изме-

рений: ηΔω = 0,01, ηΔκ = − 0,01 или ηΔω = − 0,01, ηΔκ = 0,01.
При этом абсолютное значение погрешности идентификации 

момента возмущения не зависит от его фактического значения и состав-
ляет ΔМв  ≅  0,00008 кгм.

На рис. 11 представлены графики изменения выходных параметров 
ИММ для представленных выше условий моделирования.

Рис. 11. Графики выходных параметров ИММ 
на интервале наблюдения длительностью 40 с.

φпр0 = 3 рад, ωпр = − 0,4 рад/с, А = 0,4 рад, Ω = 0,4 рад/с, 
Δω = − 0,0015 рад/с, Δκ  = − 0,01, χΔω = 0,01, χΔκ= − 0,01

Заключение

На примере одноканальной системы автоматического управления 
угловой ориентацией платформы на базе датчика угловой скорости 
проведено исследование возможности практического применения 
режимов мгновенного апостериорного оценивания состояния подвиж-
ного объекта управления, инвариантного к ошибкам измерения 
вектора выхода объекта. Главным достоинством предлагаемых методов 
коррекции параметров состояния объекта управления с целью компен-
сации влияния ошибок измерения является реализация процесса оцени-
вания без внешних источников информации. Кроме того, в момент 
оценивания формируется практически независимое от ошибок изме-
рений отображение эволюции объекта управления на предшествующем 
интервале наблюдения.

Максимальная точность мгновенного апостериорного оценивания 
достигается при реализации алгоритмов идентификации факторов 
неопределенности измерительной информации и внешних воздействий.

Если значения возмущающего момента, действующего на плат-
форму, и исходные ошибки измерения угловой скорости представимы 
случайными числами, которые сохраняют постоянные значения на 
интервале наблюдения, может быть достигнута точность оценивания 
углового положения платформы, соответствующая точности опреде-
ления начального угла поворота платформы. 
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УДК 629.7.058

АВТОМАТИЧЕСКИЙ ВЫХОД  САМОЛЕТА 
НА ЗАДАННУЮ ВЫСОТУ ПОЛЕТА 

ИЗ НЕНУЛЕВЫХ НАЧАЛЬНЫХ УСЛОВИЙ

Владимир Евгеньевич КУЛИКОВ, д. т. н., профессор,
Александра Сергеевна ЮРЧЕНКО
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»
E-mail: inbox@aomiea.ru

Рассмотрен  способ перехода системы автоматического управления из режима 
управления в режим астатической стабилизации высоты при подходе самолета 
к заданной высоте полета с различными вертикальными скоростями. Задача решена для 
полноразмерного астатического контура стабилизации высоты полета в виде форми-
рования функции переключения, зависящей от кинематических параметров движения, 
с выставкой  начальных условий интегральной компоненты закона управления. В основу 
решения задачи положена функция-изображение свободного движения замкнутой системы 
управления в вертикальной плоскости,  для которой найдены условия включения контура 
стабилизации высоты, обеспечивающие  выход самолета на заданную высоту практи-
чески без перерегулирования. Результаты работы функции переключения иллюстрированы 
графиками возмущенного движения самолета.

Ключевые слова: система автоматического управления, тангажный закон управ-
ления, аналитический синтез, передаточная функция, желаемые параметры, замкнутый 
контур.

AUTOMATIC PREDETERMINED ALTITUDE CAPTURE 
FROM NON-ZERO INITIAL CONDITIONS

Vladimir Е. KULIKOV, D. Sс. in Engineering, professor,
Alexandra  S. YURCHENKO
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-mail: inbox@aomiea.ru
The article considers a technique for automatic flight control system transition from control mode 
to astatic altitude hold mode during aircraft approach to the predetermined altitude with different 
vertical speeds. The problem was solved for the full-size altitude hold astatic loop by generation 
of the switching function that depends on kinematic motion parameters with control law integral 
component initial conditions alignment. The problem solution is based on the image function of 
closed control system vertical free motion for which the altitude hold loop switching conditions are 
found, providing the aircraft predetermined altitude capture almost without overshoot. The results 
of the switching function operation are illustrated by diagrams of aircraft disturbed flight.

Keywords: astatic loop, initial conditions, switching function, aircraft disturbed flight, 
altitude hold.
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В теории автоматического управления глубоко изучена и широко 
применяется при анализе и синтезе систем автоматического управ-
ления (САУ) передаточная функция как дробная рациональная 
функция, описывающая в преобразовании Лапласа отношение выход-
ного сигнала к входному при нулевых начальных условиях. Фактически 
речь идет об изображении вынужденного движения замкнутого контура 
управления, определяемого видом входного заданного сигнала управ-
ления. Во временной области это соответствует переходному процессу  
линейной системы, аналитически получаемому с помощью интеграла 
Дюамеля [1, стр. 86], представляющего собой свертку входного сигнала 
и импульсной переходной функции системы. 

Таким образом, математически корректно задача синтеза САУ для 
любого режима стабилизации заданного регулируемого параметра может 
быть решена только при включении режима управления из нулевых 
начальных условий вектора параметров движения. На практике вклю-
чение системы автоматического управления полетом самолета в боль-
шинстве случаев происходит при ненулевых начальных условиях по регу-
лируемой координате и (или) ее первых производных. Поэтому всегда 
появляется возмущенное свободное движение замкнутой системы, 
вызванное начальными условиями. Получается  решение расширенной 
(с участием САУ) системы как  решение задачи Коши [2, стр. 22] на 
основе  общего решения однородного дифференциального уравнения 
при конкретных  начальных условиях.

В целях недопущения нежелательного движения системы «самолет — 
САУ» при включении автоматического управления экипажу рекомен-
дуется предварительный вывод самолета на установившийся режим 
полета по стабилизируемой координате с предварительной баланси-
ровкой самолета, что, как правило, выполняется. Тем не менее для 
современных астатических контуров управления  требуется так называ-
емая выставка начальных условий интегральных составляющих закона 
управления с обязательным учетом положения рулевых поверхностей 
на момент включения САУ. Если выставка сигналов рулей всегда соот-
ветствует их текущему положению, то выставка интегральных составля-
ющих осуществляется в виде присвоения нулевых начальных условий 
для исключения «перекачки» сигналов управления через замкнутый 
контур, что может вызвать нежелательное переходное движение. Для 
исключения этих явлений необходимо выполнение действий экипажа по 
выводу самолета на режим установившегося полета вручную.Например, 
рекомендуется при включении траекторных режимов управления сначала 
«обнулить» директорную стрелку пилотажного прибора, а затем подклю-
чать автопилот. Однако  включение любого режима САУ из неуста-
новившегося движения допускается, а при испытаниях используется 

для подтверждения устойчивости контура «самолет — САУ» при 
движении к заданному параметру стабилизации. 

Отдельно стоящим вопросом остается вопрос не только включения 
режима САУ из любого допустимого в эксплуатации движения само-
лета, но и переключение САУ из одного режима в другой с использова-
нием кнопок-табло пульта управления. Покажем на примере решения 
задачи автоматического вывода  самолета на заданную высоту полета 
из набора/снижения возможность использования свободной состав-
ляющей движения системы «самолет — САУ» для безударного вписы-
вания на назначенную высоту полета без перерегулирования. Исходным 
режимом управления будем считать стабилизацию заданной верти-
кальной скорости с включенным автоматом тяги, постоянную  скорость 
полета V. Тогда можно записать следующую линеаризованную систему 
дифференциальных уравнений движения самолета в вертикальной 
плоскости при малых углах наклона траектории и без учета влияния 
динамики привода руля высоты, а именно

                                                                                               (1)

где yn∆  — приращение нормальной перегрузки относительно балансиро-
вочного значения при отработке контуром перегрузки — второе и третье 
уравнения системы (1) — заданного приращения зад

yn∆ , формируемого 
в САУ; , ξ

y yn nT
 
— соответственно  постоянная времени и относительный 

коэффициент затухания колебательного звена отработки приращения 
перегрузки самолета. В работе [3] для объекта управления (1) анали-
тическим методом синтеза получен астатический закон стабилизации 
высоты полета самолета в виде:

                                                                                            (2)
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где TH , Tи — желаемые постоянные времени, определяющие позици-
онную и интегральную составляющие эталонного движения системы,  
ξH  — желаемый относительный коэффициент затухания переходного 
движения по высоте.

Структурная схема астатического контура стабилизации высоты 
с желаемыми параметрами с учетом закона управления (2) представлена 
на рис. 1.

Рис. 1. Структурная схема полного астатического контура стабилизации высоты 
с желаемыми параметрами

Основной особенностью полученного решения является то, что 
передаточная функция замкнутой системы (рис. 1)

                                                                                           (3)

может быть представлена в виде, явно содержащем параметры, опре-
деляющие желаемые корни замкнутой системы, а именно в разло-
жении [4] на произведение сомножителей эталонных динамических 
звеньев траекторного движения самолета:

                                                                                            (4)

где *
ynT  и *

ynξ  — постоянная времени и относительный коэффициент 
затухания звена «отработки перегрузки», полученного в результате  
приведения характеристического полинома системы (3) к виду (4) по 
правилу деления многочленов [5 стр. 167] с  получением нулевого остатка.

Нас будет интересовать вопрос о возможности включения контура (3) 
стабилизации заданной высоты Нзад при не нулевых начальных условиях 
вида: 

                                                                                   

Здесь нижним индексом «0» обозначены зафиксированные на 
момент включения режима параметры движения самолета.

Включение замкнутой устойчивой динамической системы при посто-
янном входном сигнале управления из ненулевых начальных условий 
всегда приводит к появлению свободного возмущенного по Ляпунову 
движению, завершающегося  полным обнулением  вектора состояния  
системы. Поэтому достаточно рассмотреть свободное движение относи-
тельно тривиальной точки равновесия (для нашего случая при Нзад = 0), 
так как процессы подхода к любой постоянной высоте из одинаковых  
начальных условий не будут отличаться в приращениях относительно 
каждой заданной высоты от тривиального движения, описывающего 
«списывания» ненулевых ошибок стабилизации.

Тогда уравнение состояния свободного движения системы (1) 
с законом управления (2) может быть записано в векторно-матричной 
форме:

                           

                                                                                                (5)

где 0ρ  — начальные условия выставки интеграла в алгоритме управ-
ления, А — исходная матрица замкнутой системы стабилизации высоты.
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Остановимся на задаче выхода самолета на заданную высоту из 
набора/снижения с параметрами движения со следующими знаками:

                                          — набор высоты,

                                          — снижение на высоту.                (6)

При установившемся движении очевидно, что изменений по пере-
грузке нет, и поэтому соответствующие элементы вектора начальных 
условий нулевые

                                                                                    

Начальное условие выставки интеграла 0ρ  неизвестны. Тогда вектор 
начальных условий исходной системы примет следующий вид:

                                                                                               (7)

Покажем способ определения 0ρ  для аналитически точной формы 
представления установившегося в начальный момент движения 
замкнутой системы стабилизации высоты полета. Для этого представим 
систему (5) в новом базисе с новой системой координат

                                                                                       

при помощи преобразования подобия [6, стр. 75] на основе матрицы L 
преобразования координат ,y L x= ⋅  связывающей новые координаты 
со старыми исходными. Как показано в [7], эта матрица представляет 
собой матрицу, обратную матрице  наблюдаемости исходной системы 
по регулируемой координате 

                                                                                              (8)

                                                                                           

Здесь c — вектор-строка наблюдения, в нашем случае высоты H.

Матрица (8) переводит систему (5) в систему канонической формы 
с матрицей Фробениуса F :

                                                                                            (9)

Детерминант левой части однородного дифференциального урав-
нения (9), записанного в преобразовании Лапласа, определяет характе-
ристическое уравнение системы

                                                                                          (10)

Выражение (10) совпадает характеристическим уравнением исходной 
системы (3). Этот факт подтверждает правильность перехода к новой 
системе координат, так как при преобразовании подобия характери-
стическое уравнение остается прежним, соответственно, динамиче-
ские свойства системы относительно поведения первой регулируемой 
координаты также сохраняются неизменными. Тогда вектор начальных 
условий в новой системе координат примет следующий вид:
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Для установившегося движения должно выполняться условие равен-
ства нулю старших производных изменения высоты

                                                                                               (12)

из которого для пятого элемента вектора состояния (11) следует урав-
нение

                                                                                             (13)

Решением уравнения (13) с учетом (7) является начальное условие 
выставки интеграла закона управления (2):

                                                                                            (14)

Из (14) следует, что при ненулевых начальных условиях по высоте 
и вертикальной скорости начальные условия при вписывании на 
заданную высоту полета с помощью алгоритма стабилизации высоты 
будут тоже ненулевыми.

Вернемся к решению задачи высокоточного выхода самолета на 
заданную высоту из автоматического режима набора высоты/снижения  
с подключением контура стабилизации высоты при ненулевых начальных 
условиях. Для этого применим к системе (5) преобразование Лапласа.  
Для сокращения записи введем обозначения для характеристического 
полинома

                                                                                         (15)

По теореме о дифференцировании оригинала [8, стр. 121] 
с учетом (12) найдем изображение Лапласа свободной составляющей 
движения замкнутого контура по высоте, вызываемого ненулевыми 
начальными условиями.

Далее введем в рассмотрение соотношение начальных условий по 
высоте и вертикальной скорости, которое с учетом знаков (6) пред-
ставим в виде:

 
                                                                                              (17)

После подстановки выражения (17) в (16) получаем следующую 
правильную дробно-рациональную функцию-изображение свобод-
ного движения по высоте относительно любого заданного постоянного 
значения высоты

                                                                                          
                                                                                           (18)

Разложим дробь (18) на сумму дробей с помощью операций деления 
на полиномы-сомножители из (15) и будем искать неизвестное соот-
ношение z , обеспечивающее выход на высоту без перегулирования. 
Сначала разделим полином числителя исходной дроби (16) на полином 
четвертого порядка, представляющей собой произведение полиномов 
второго порядка из характеристического полинома (4). Обозначим 
полином-делитель как

                                                                                            (19)

Результат деления полинома числителя на полином (19) с учетом 
остаточного члена имеет вид:
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Из (20) видно, что в решении появилось апериодическое звено 
с постоянной времени Tи. Далее выполним следующий  этап упрощения 
второго слагаемого (20) деление числителя этой дроби на полином

                                                                                                (21)

В результате второго деления на полином (20) получаем следующее 
выражение:

                                                                                          (22)
                                                                                         
Исключим из рассмотрения дифференцирующее звено в числителе 

второго слагаемого (22), приравняв коэффициент при переменной p  
к нулю, получим

                                                                                           (23)

Подставим в уравнение (23) с учетом (17) выражения из (15), (16) 
и (19) и после упрощений получим уравнение относительно искомой 
неизвестной z , а именно

                                                                                 

откуда следует

                                                                                         (24)

Подстановка (24) в (18) определит новый полином числителя 
изображения возмущенного свободного движения замкнутого контура 
высоты с учетом обязательного в этом случае учета соотношения между 
запасом высоты и начальной вертикальной скорости полета на момент 
включения режима стабилизации высоты. Получаемое  аналитическое 
выражение слишком громоздкое для восприятия, поэтому проверим это 
решение на примере выхода тяжелого самолета на заданную высоту. 
Включение контура стабилизации высоты должно производиться 
в момент времени достижения равенства (24).

Рассмотрим выход самолета из набора высоты для следующих 
значений постоянных времени и коэффициентов относительного зату-
хания контуров стабилизации высоты и отработки перегрузки:

                                                                                             (25)

В соответствии с (4), параметры преобразованного контура пере-
грузки, обеспечивающего разложение характеристического полинома 
замкнутой системы на сомножители, для примера (25) будут равны

                                                                                            (26)

Для параметров (25), (26) соотношение начальных значений верти-
кальной скорости и отклонения от заданной высоты согласно (24) будет 
равно Vу = 10 м/с, тогда при наборе высоты с   отклонение от заданной 
высоты для включения контура высоты составит ΔH0 = – 84,3 м. 
Начальное условие интеграла в законе управления (2) для рассматрива-
емого случая согласно (14) составит 0 1,108.ρ = −

Графики списывания  начальных условий контура стабилизации 
высоты показаны на рис. 2.

Рис. 2. Графики процессов выхода самолета на заданную высоту с астатическим 
контуром управления: а) по высоте ΔН; б) по вертикальной скорости Vу ; 
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Рис. 2 (продолжение). График процессов выхода самолета на заданную высоту 
с астатическим контуром управления: в) по перегрузке Δnу

Как следует из графиков, процесс обнуления начальных условий по 
высоте и вертикальной скорости подхода самолета к заданной высоте 
является практически апериодическим (перерегулирование  составляет 
не более 1%) с приемлемыми изменениями нормальной перегрузки в ее 
эксплуатационном диапазоне.

В результате применения в системе «самолет — САУ» составля-
ющей свободного возмущенного ненулевыми начальными условиями 
движения замкнутого контура стабилизации высоты для вписывания 
самолета на заданный эшелон показана возможность использования  
этого варианта выхода на заданную высоту без использования приме-
няемого  режима принудительного уменьшения вертикальной скорости 
в зависимости от ошибки отклонения от высоты. Показано, что для 
достижения этой цели достаточно проводить включение основного 
режима стабилизации высоты по полученному соотношению между 
начальными условиями набора/снижения с выставкой соответствую-
щего начального условия работы интегральной составляющей закона 
управления. Предложенный способ  сопряжения траекторных режимов 
управления может быть рекомендован для применения в системах авто-
матического управления тяжелых самолетов. 
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