
МОСКОВСКИЙ ИНСТИТУТ
ЭЛЕКТРОМЕХАНИКИ И АВТОМАТИКИ (МИЭА)

НАВИГАЦИЯ И УПРАВЛЕНИЕ
ЛЕТАТЕЛЬНЫМИ АППАРАТАМИ

Под общей редакцией доктора технических наук А. Г. Кузнецова

Выпуск 34

Москва
2021      



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 34, 2021 год2

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 34, 2021 год 3

УДК 681.5.015.42

ОПТИМИЗАЦИЯ ТЕХНОЛОГИЙ АВТОНОМНОГО 
СЧИСЛЕНИЯ  ПАРАМЕТРОВ ОРИЕНТАЦИИ 

И НАВИГАЦИИ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ*

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

Представлена интегральная технология синтеза информационно-управляющей 
системы летательного аппарата (ЛА), построенной на автономных измерителях 
элементов его движения. Минимизацию влияния ошибок измерений на точность счисления 
параметров ориентации и навигации ЛА предлагается обеспечить за счет реализации 
новых информационных технологий, которые основаны на мгновенной апостериорной 
обработке массива данных о процессе автоматического управления полетом, сформи-
рованного в режиме пассивного накопления информации на заданном интервале времени 
нормального функционирования системы управления ЛА.
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Основные  сокращения

БАСУ – базовая автономная система управления,
БИНС – бесплатформенная инерциальная навигационная система,
БИСУ – бесплатформенная инерциальная система управления,
ГСК – географическая система координат,
ДИПС – доплеровский измеритель путевой скорости,
ДУС – гироскопический датчик абсолютной угловой скорости,
ДУУ – датчик угловых ускорений,
ИИБ – инерциальный измерительный блок,
ИМО – имитационный метод оценивания,
ИНС – инерциальная навигационная система,
ИС – информационная система,
ИСК – инерциальная система координат,
ИУС – информационно-управляющая система,
ЛА – летательный аппарат,
ЛЗН – линия заданного направления,
ЛЗП – линия заданного пути,
МАО – мгновенное апостериорное оценивание состояния ОУ,
МАОИ – мгновенная апостериорная обработка информации,
ММПУ – математическая модель процесса управления,
НСК – навигационной системе координат,
ОСК – ортодромическая система координат,
ОУ – объекта управления,
ПВГП – пространственно-временной график полета,
ПНК – пилотажно-навигационный комплекс,
ПУ – процесс управления,
РП – рулевой привод,
САУ – система автоматического управления,
СВС – система воздушных сигналов,
СКАИУС – самокорректирующаяся автономная ИУС,
ССК – связанная система координат,
ТАУ – теория автоматического управления,
ЦМ – центр масс.

1. Введение

Работа посвящена развитию информационных технологий, осно-
ванных на мгновенной апостериорной обработке информационного 
массива, сформированного в режиме пассивного накопления инфор-
мации на заданном интервале времени нормального функциониро-
вания САУ ЛА. Такие технологии позволяют качественно улучшить
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характеристики ИС, реализующих счисление координат местоположения 
и параметров ориентации ЛА. Главный результат применения указанных 
технологий — автономная коррекция (самокоррекция) накапливаю-
щихся ошибок счисления пилотажных и навигационных элементов 
полета — скалярных компонент векторов состояния и выхода ОУ. 
Следует подчеркнуть, что проблема автономной коррекции ошибок ИС 
разрешима, если эта ИС применяется в составе ИУС ЛА для реали-
зации регулирующих связей в режиме автоматического управления 
полетом. Ключевой элемент решения проблемы — мгновенная апосте-
риорная идентификация факторов неопределенности процесса управ-
ления: возмущающих воздействия на ОУ и погрешностей измерений. 
Указанный идентификационный процесс обеспечивает имитацию 
процесса управления при полной априорной информации об условиях 
его реализации, иными словами — реализацию ИМО, точность кото-
рого не зависит от ошибок измерений [1].

В порядке реализации инициативного проекта, поддержанного 
Российским фондом фундаментальных исследований, сформулированы 
принципы автономной коррекции ИС [1 – 6]. Проведены исследования 
алгоритмов МАО с оценкой технической эффективности их реализации 
для следующих типов одноканальных ИУС:

— одноканальная система угловой ориентации платформы на базе 
датчика угловой скорости [7 – 9]; 

— система счисления путевой дальности самолета в режиме авто-
матического регулирования путевой или воздушной скорости полета 
[10, 11]; 

— одноканальная инерциальная система управления для реализации 
маршрутного способа полета ЛА [12];

— инерциально-воздушная система счисления путевой скорости 
и путевой дальности самолета в режиме автоматического регулирования 
путевой скорости [13].

Реализация СКАИУС обеспечивает сохранение функциональных 
и точностных характеристик ПНК при потере функциональности 
его подсистем, реализующих позиционные и обзорно-сравнительные 
методы навигации. По существу, речь идет о том, что метод счисления 
параметров ориентации и навигации ЛА с использованием информа-
ционных технологий, основанных на МАОИ, может стать основным 
методом информационного обеспечения процессов управления ЛА. 
Действительно, наряду с полной автономностью и максимальной 
помехоустойчивостью, метод приобретает возможность обеспечения 
точности навигационных решений, гарантирующей реализацию непо-
средственного информационного контакта с объектом назначения. 

Кроме того, открывается возможность понижения класса точности 
и соответствующго удешевления чувствительных элементов БИСУ.

Вышеперечисленные результаты исследований образуют доста-
точный задел для разработки методов алгоритмического конструиро-
вания СКАИУС. 

В общем случае процесс самокоррекции ИУС, включающий в себя 
режимы пассивного накопления и мгновенной обработки информации, 
должен быть периодическим с переменным периодом (интервалом 
наблюдения). Его длительность зависит от уровня накапливающихся 
ошибок измерений и длительности переходного процесса системы регу-
лирования корректируемого навигационного или пилотажного элемента 
полета. Уменьшение длительности интервала наблюдения  позволяет 
упростить структуру идентифицируемых моделей возмущений и изме-
рений. Точность вычисления интегрального критерия идентификации 
увеличивается с увеличением длительности наблюдения. Очевидна 
актуальность оптимизации длительности интервала наблюдения для 
контуров автопилотирования и траекторного управления.

Ожидаемый практический результат исследования — разработка 
методологии синтеза ИУС ЛА, обеспечивающих высокоточное навига-
ционное решение с применением инерциальных измерительных блоков 
средней и низкой точности [14 – 16]. Предлагаемый подход к синтезу 
СКАИУС основан на универсализации алгоритмической структуры 
и оптимизации длительности интервала наблюдения.

На настоящем этапе исследований не рассматриваются конкретные 
точностные характеристики подсистем СКАИУС, от которых зависит 
только оптимальная длительность интервала наблюдения. Проблема 
определения допустимого уровня погрешностей информационных 
подсистем сводится к определению условий выхода ОУ из области 
допустимых траекторий при минимальной необходимой длительности 
интервала наблюдения.

2. Постановка задачи

Цель исследования — разработка метода синтеза функциональной 
и алгоритмической структуры СКАИУС летательных аппаратов  в усло-
виях ограничения на состав информационных систем. 

Основной (базовый) состав информационных систем: 
— бесплатформенная инерциальная навигационная система 

(БИНС),
— система воздушных сигналов (СВС) [17].
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Резервная информационная система:

— доплеровский измеритель путевой скорости (ДИПС).
Базовый состав СКАИУС должен обеспечить режим автономного 

управления, в котором для навигации ЛА не применяются передатчики 
и приемники электромагнитных волн. Иными словами, базовая аппа-
ратурная реализация ИУС, обладает абсолютной помехоустойчивостью 
и не влияет на скрытность полета ЛА.  ДИПС, который применяется 
для скоростной коррекции ИНС, может быть использован как допол-
нительная ИС, обеспечивающая повышение точности счисления пара-
метров ориентации и навигации ЛА в режиме нормального функциони-
рования и надежности комплексной ИУС. ДИПС позволяет увеличить 
длительность интервала наблюдения, но при этом увеличивает размер-
ность вектора идентифицируемых параметров ошибок измерений.

Задачи исследования:

1) Разработка методики синтеза функциональной и алгоритмической 
структуры базовой автономной системы управления (БАСУ) с инерци-
альной и аэрометрической рабочей информацией:

— определение функционального состава инерциального измери-
тельного блока (ИИБ) БИНС,

— формирование интегральной технологии структурного синтеза 
информационно-управляющей системы (ИУС);

— разработка алгоритмической структуры БАСУ.

2) Разработка алгоритмической структуры СКАИУС ЛА  с реализа-
цией инерциальных, аэрометрических и доплеровских измерений. 

Дополнительные условия.

Проблема рассматривается с применением моделей процессов нави-
гации и управления ЛА, отражающих максимально простые композиции 
решаемых задач. В связи с этим в постановочной части исследования 
определены условия, которые позволяют максимально просто пред-
ставить предлагаемый метод автономной коррекции (самокоррекции) 
ошибок датчиков СКАИУС: 

1) Решена задача подавления белого шума измерений входа и выхода 
ОУ, которая, как правило, может решаться независимо от задач иденти-
фикации ОУ и синтеза закона управления.

2) По отношению к возмущающему воздействию на ОУ, как и по 
отношению к входному сигналу, система представляет собой фильтр 
нижних частот. За счет этого подавляется высокочастотная составля-
ющая возмущения, и ее можно не учитывать в рабочей модели ОУ.

3) Измерение параметров атмосферы и координат состояния ОУ, 
определяющих режим его эксплуатации, позволяет реализовать прямое 
адаптивное управление, которое базируется на учете взаимосвязи пара-
метров объекта и регулятора.

4) Задача формирования апостериорных оценок координат состо-
яния ОУ, инвариантных к погрешностям измерений, решается для 
САУ, которая реализует режим нормального функционирования ОУ на 
интервале наблюдения.

3. Принципы формирования и обработки информации 
в СКАИУС летательных аппаратов

В работе рассматриваются режимы управления объектом в усло-
виях нормального функционирования, включающие в себя все режимы 
полета ЛА кроме критических, стартовых и финишных [18]. В этих усло-
виях на интервалах времени между моментами мгновенного оценивания 
ошибок измерений осуществляется пассивное накопление информации 
об управляемом процессе с регистрацией наблюдаемых переменных 
состояния и управления. Процесс исправления траектории полета по 
результатам идентификации ошибок измерений — часть наблюдаемого 
процесса управления. 

Информационно-алгоритмическая блок-схема ИУС в режимах 
нормального функционирования представлена на рис. 1 (с. 8). Базовая 
структура ИУС, соответствующая составу блоков, изображенных зате-
ненными прямоугольниками, использует инерциальные и аэрометриче-
ские измерения. 

БИНС — информационное ядро ИУС. Она обеспечивает реали-
зацию регулирующих связей для навигационного наведения ЛА по ЛЗП 
и автопилотирования. Выдерживание заданного профиля полета 
обеспечивается бароинерциальной системой оценивания абсолютной 
или относительной высоты полета. Предполагается реализация системы 
автопилотирования, включающей в себя:

— контуры стабилизации поперечной перегрузки по осям Y и Z  
ССК XYZ (см. ГОСТ 20058-80) с внутренними контурами демпфиро-
вания — регуляторами измеряемых компонент абсолютной угловой 
скорости по осям Z и Y ( Yω  и Zω );

— контур стабилизации модуля путевой или воздушной скорости 
с внутренним контуром стабилизации продольной перегрузки;

— контур стабилизации крена с внутренним контуром регулиро-
вания скорости вращения вокруг продольной оси Xω .
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Достоинство представленного состава контуров стабилизации, 
реализуемых автопилотом, заключается в том, что оси чувствитель-
ности датчиков, измеряющих регулируемые параметры движения, соот-
ветствуют направлениям управляющих сил и моментов, развиваемых 
аэродинамическими органами управления и автоматом тяги двигателя.

Рис. 1. Информационно-алгоритмическая блок-схема ИУС 
в режимах нормального функционирования

Исключение составляет контур стабилизации вычисляемого БИНС 
угла крена γ, производная которого определяется формулой: 

                                                  где , ,X X Xω ω ω  — проекции вектора 

абсолютной угловой скорости ЛА на оси ССК, измеряемые ИИБ БИНС;  

ϑ — угол тангажа ЛА, вычисляемый БИНС.

Из этой формулы следует, что методическая ошибка оценивания   
d
dt
γ

 
величиной ωX аддитивна и может корректироваться соответству-

ющей составляющей задающего воздействия.

Выходные параметры СВС из состава рабочей информации, функ-
ционально необходимой для режимов нормального функционирования:

— динамическое давление набегающего потока (скоростной 
напор) q;

— истинная и индикаторная (приборная) воздушные скорости  
v и vпр;

— число Маха М;

— абсолютная и относительная барометрическая высота, Набс и Нотн;

— углы атаки и скольжения, α и β.
Датчики СВС измеряют текущие параметры атмосферы (темпе-

ратуру, давление и плотность воздуха) и температуру заторможенного 
потока, которые позволяют учесть влияние внешних условий на рабочие 
процессы и режимы работы силовой установки.

Состав задач управления полетом, решаемых с применением СВС:

— коррекция вертикального канала БИНС с целью выдерживания 
заданного профиля полета ЛА;

— реализация режима регулирования истинной воздушной скорости;

— настройка параметров автопилота и контуров управления поло-
жением аэродинамических рулевых органов по измерениям числа Маха 
и скоростного напора (прямое адаптивное управление);

— курсо-воздушное счисление пути как резервный вариант опреде-
ления местоположения ЛА;

— исключение критических режимов полета ЛА.

Последняя задача особенно важна, поскольку непосредственно 
влияет на безопасность и вероятность достижения цели полета. Она 
решается автоматами ограничения предельных параметров. СВС инфор-
мационно обеспечивает:

— выдерживание допустимого диапазона аэродинамических углов 
α и β за счет реализации функциональных ограничений заданных попе-
речных перегрузок ЛА;

— выдерживание допустимого диапазона приборной скорости 
полета vпр.

( )tg ,cos sinX Y Z
d
dt
γ
= ω − ϑ ω γ − ω γ
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Важный вопрос интегральной технологии синтеза ИУС — вопрос 
функциональной достаточности располагаемой информации для дина-
мической оптимизации САУ.

Вопросы оптимизации систем управления пространственным движе-
нием ЛА по исходным математическим моделям нелинейной дина-
мики проработаны российскими специалистами, что нашло отражение 
в открытых научных публикациях [19 – 23]. Авторам указанных работ 
удалось довести решение рассматриваемой проблемы до конкретных 
структур контуров управления на траекторном и пилотажном уровнях 
с подстройкой кинематических траекторий движения ЛА под траек-
тории эталонной модели. Вектор управления представлен компонен-
тами относительных сил и моментов:

                                                                  .            

Это соответствует предлагаемой интегральной технологии синтеза 
БАСУ, поскольку в физическом пространстве желаемый результат 
управления подвижным объектом достигается за счет управляющих 
сил и моментов — величин, которые непосредственно входят в мате-
матическое описание законов динамики твердого тела. Максимальные 
возможности по динамической оптимизации ПУ дает прямое измерение 
вектора (1), поскольку изменение его компонент непосредственно 
связано с изменением положения органов управления.

Измерение 3-х первых составляющих вектора (1) функционально 
необходимо для счисления навигационных элементов ЛА. Измерение 
3-х последних составляющих вектора (1) обеспечивает обратные связи, 
эквивалентные компенсирующим связям по возмущающим моментам 
сил, и упрощение реализации ММПУ, настраиваемой в режиме МАО. 
Согласованное (комплексное) измерение угловых ускорений и угловых 
скоростей по схеме, представленной на рис. 2 (с. 11), обеспечивает 
подавление шумов и компенсацию ошибок ДУУ.

Отсутствие прямых измерений вектора (1) приводит к необходи-
мости расчетов заданных управляющих воздействий через моментные 
и силовые характеристики ЛА, а также к необходимости задания 
эталонного движения ЛА, лишь косвенно связанного с целью управ-
ления [19 – 23].

В [24 – 26] развивается подход к оптимизации автоматического 
управления в реальном времени, которое на всех уровнях подчинено 
заданной цели управления. В [24] сформулирован метод реализации 
квазиоптимального маневра вектором скорости ЛА для его вывода  
на ЛЗН (метод сопрягаемых траекторий, сокращенно — МСТ).

Рис. 2. Схема комплексирования измерений углового ускорения и угловой скорости
ε*, ω*

 — векторы измеренных значений углового ускорения и угловой скорости, 

 ε̂ , ω̂   — векторы оценок углового ускорения и угловой скорости,
f (ε, ω) — векторная функция, определяющая производную вектора в соответствии 

с системой динамических  уравнений Эйлера, 
k

P
, k

J
 — векторные коэффициенты ω пропорциональной и интегральной составля-

ющих сигнала коррекции измеренного вектора углового ускорения

Сущность метода заключается в реализации обратной связи по 
отклонению ЦМ ЛА от ЛЗН, которая в случае больших отклонений 
обеспечивает приближение объекта к заданной линии движения при 
максимально достижимой кривизне траектории с последующим 
бескоммутационным переходом управления на уровень, соответству-
ющий установившемуся режиму движения по ЛЗН. При малых откло-
нениях ЛА от ЛЗН метод соответствует линейному закону управления 
по отклонению. МСТ может быть применен для автопилотирования 
и управления приводами рулевых органов [25]. Принцип реализации 
МСТ для трех уровней управления движением ЛА изложен в [26].

На современном уровне развития технологий автоматического управ-
ления определяющее влияние на точность управления оказывают инстру-
ментальные ошибки реализации регулирующих связей. Альтернатива 
созданию прецизионных средств измерений для автономных систем — 
применение автономных методов коррекции ошибок измерений.

Применение имитационного метода оценивания состояния 
ОУ [1, 5, 6], инвариантного к ошибкам измерений, базируется на 
принципе внутренних моделей для построения адаптивных систем 
управления, функционирующих в условиях неопределенных внешних 
воздействий [27]. Создание моделей внешних воздействий для реали-
зации имитационного метода оценивания требует принципиально более 
точного описания динамики ОУ, чем для задач адаптивного управления.

, , , , ,X Y Z X Y Z

X Y Z

F F F M M M
m m m J J J

 =   
u
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Полная модель динамики ЛА содержит большое количество экспе-
риментально формируемых характеристик, вариации которых опреде-
ляются не только технологическими факторами но и условиями эксплу-
атации. Несмотря на принципиальную возможность создания такой 
модели, новизна и трудоемкость этой проблемы надолго отодвигает 
практическое применение метода МАО в варианте, соответствующем 
принципам реализации, сформулированным на этапе его теоретиче-
ского обоснования.

Подход к построению модели движения ЛА для практической 
реализации режима МАО основан на

— изменении состава измерений,
— реализации последовательной идентификации погрешностей 

ДУС и акселерометров.  

Инерциальные измерения составляющих абсолютного углового уско-
рения позволяют заменить процедуру идентификации модели главного 
момента сил процедурой идентификации ошибок измерений вектора 
углового ускорения. 

Последовательная идентификация погрешностей ДУС и акселероме-
тров обеспечивается настройкой модели углового движения ЛА при 
реализации алгоритма счисления параметров ориентации ЛА относи-
тельно инерциальной системы отсчета. Выходные переменные этого 
алгоритма — дополнительные выходы БИНС, зависящие только от 
измерений составляющих абсолютной угловой скорости. 

Сформулированные методы формирования и обработки инфор-
мации в процессе автоматического управления ЛА соответствуют 
интегральным технологиям создания САУ, альтернативным принципу 
разделения. Принцип разделения применяется при проектировании 
САУ, несмотря на то, что только для линейных систем с квадратичной 
функцией потерь схема оптимального управления может быть разбита 
на оптимальное оценивание с последующим оптимальным регули-
рованием [28]. Связанные с этим потери в показателях технической 
эффективности систем могут быть оценены в процессе развития теории 
и практики применения интегральных технологий.

4. Структурный синтез БАСУ с компенсацией ошибок 
инерциальных измерений

Применяемая методология синтеза соответствует наиболее важному 
в практическом отношении направлению развития физической теории 
управления: «Теория и интегральная технология создания систем управ-
ления с максимальным использованием физических моделей, критериев 
и переменных» [29].

Интегральная технология проектирования БАСУ — интеграция 
методов ТАУ и теоретической механики. Основной признак указанной 
интегральной технологии — совместное решение задач синтеза алго-
ритма навигационных определений и закона управления.

4.1. Принципы интегрального решения по составу инерциальных 
измерителей 

Основные теоремы динамики твердого тела определяют математиче-
ские описания законов поступательного и сферического движений ЛА 
для инерциальной системы отсчета:

                                                                                                 (1)

( )( )m t= ⋅Q V  — импульс ЛА, где: m(t) — масса ЛА, V — вектор 
скорости ЦМ ЛА.

PP= +K J Kω  — момент импульса (кинетический момент) ЛА относи-
тельно ЦМ, где: J — тензор инерции ЛА, ω — вектор угловой скорости 
вращения ЛА, PPK — суммарный кинетический момент вращающихся 
элементов силовой установки ЛА.

Правые части уравнений (1): F — главный вектор внешних сил, M — 
главный момент внешних сил относительно ЦМ. Для равенств (1) обычно 
применяют термины: «уравнение сил» и «уравнение моментов сил». 

С учетом закона механики тела переменной массы [30], уравнение 
сил может быть преобразовано к виду:

                                                                                                 (2)

где P — тяга силовой установки ЛА, главная компонента которой — 
реактивная сила,  определяемая уравнением Мещерского [30], а вторая 
компонента определяется избыточным давлением газов на выходе из 
реактивного двигателя; 

A — вектор аэродинамической силы; G — вектор гравитационной 
силы.

Используя оператор локальной производной ,d
dt



 уравнение (2) 
представим в виде:

                                                                                                 (3)

а исходное уравнение моментов (2) в виде [31]:  

                                                                                                    (4)

, .d dt d dt= =Q F K M

( ) ,dm t
dt

= + +
V P A G

( ) ,dm t
dt

+
  = + +× 
 

V P A GV


ω

( ) .PP
d
dt

+ × + =J J K M
ω

ω ω
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Для получения скалярных уравнений, соответствующих (3) и (4), 
применяется связанная система координат (ССК) XYZ с началом 
в ЦМ, оси которой соответствуют главным осям инерции ЛА. Тензор 
инерции при этом — диагональная матрица { }, , ,X Y Zdiag J J J=J  нену-
левые элементы которой суть главные моменты инерции, совпадающие 
с осевыми моментами инерции относительно главных осей. Локальная 
производная вектора учитывает его изменения при фиксированном 
положении подвижной системы отсчета. Поэтому знаки локальной 
производной для ее проекций на оси подвижной системы опуска-
ются [32]. Уравнение (4) в компонентной форме принимает вид:

                                                                                                (5)

Уравнение (4) в компонентной форме — модификация системы 
динамических уравнений Эйлера, учитывающая вектор кинетического 
момента вращающихся элементов силовой установки PPK  [31]:

                                                                                                 (6)

С использованием матричного эквивалента векторного произве-
дения уравнение (4) преобразуется к виду:

где [ ]×ω  — кососимметрическая матрица, связанная с порождающим ее 
вектором правилом Леви-Чивита [33]. Данное уравнение в развернутой 
форме:

                                                                                                  (7)

Уравнение (5) в развернутой форме: 

                                                                                           (8)

Математические модели пространственного движения жест-
кого ЛА, описываемые системой нелинейных дифференциальных урав-
нений, включающей в себя системы вида (5) и (6) или (7) и (8), будем 
называть моделями полной динамики (МПД). Они обладают высокой 
универсальностью и при достаточно точном описании сил и моментов, 
действующих на ЛА, позволяют исследовать динамику его движения во 
всех режимах полета [34]. 

Применение интегральных технологий синтеза ИУС ЛА связано 
с построением настраиваемой модели САУ, включающей в себя модель 
динамики ЛА, модель измерений и модель оценивания элементов поло-
жения и движения ЛА. Указанная модель должна обеспечивать иденти-
фикацию факторов неопределенности на оптимальном по длительности 
интервале наблюдения [1, 4 – 6]. Проблема реализации сформулиро-
ванных в этих работах общих принципов синтеза СКАИУС дополняется 
задачей определения состава измерений. Составом измерений опреде-
ляются структуры регуляторов и настраиваемой ММПУ для идентифи-
кации факторов неопределенности в режиме МАО.

Разделив правую и левую части уравнения (2) на m(t) и заменив произ-
водную вектора скорости ЦМ ЛА второй производной вектора поло-
жения ЦМ, получим основное уравнение инерциальной навигации [17]:

                                                                                                (9)

где a — вектор кажущегося ускорения, обусловленного действием 
активных сил; 

,
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Согласно основному принципу построения САУ с автономной 
компенсацией ошибок измерений, измерительная система навигацион-
ного обеспечения должна применяться для реализации регулирующих 
связей (законов управления) траекторного и пилотажного уровней 
управления. В настоящее время, как правило, применяются разные 
системы датчиков для пилотажных контуров и навигационных опреде-
лений.

Измерение составляющих кажущегося ускорения aX , aY и aZ необхо-
димо для реализации счисления координат и компонент скорости ЛА. 
Измерение составляющих  абсолютного углового ускорения εX , εY и εZ 
при наличии измерителей составляющих абсолютной угловой скорости 
ωX , ωY и ωZ не является функционально необходимым для счисления 
параметров ориентации и навигации ЛА, но обеспечивает прямое изме-
рение для динамической оптимизации системы автопилотирования. 
Кроме того, данное измерение информационно обеспечивает основную 
или резервную систему счисления параметров ориентации ЛА. Система 
уравнений (14) соответствуют формулам счисления величин ωX , ωY и ωZ 
в безгироскопных инерциальных навигационных системах.

Главная цель измерений составляющих вектора ε имитация в режиме 
МАО углового движения ЛА с применением системы уравнений (13).

Можно выделить три вида БИНС, в которых опорный трехгранник, 
оси которого соответствуют осям чувствительности акселерометров, 
с точностью до технологических погрешностей установки совпадают 
с осями ССК.

1-й вид — БИНС1 со свободными гироскопами, в которых ориен-
тация объекта и связанного с ним опорного трехгранника XYZ опреде-
ляется двумя свободными гироскопами [35].

2-й вид — БИНС2 с однокомпонентными ДУС [35]. Оси чувстви-
тельности ДУС с точностью до технологических погрешностей уста-
новки совпадают с осями чувствительности акселерометров. Такие 
БИНС имеют, как правило, моноблочное исполнение, что обусловли-
вает совпадение приборного и опорного трехгранников.

3-й вид — безгироскопные ИНС (БИНС3), в которых ориентация 
объекта определяется по показаниям измерителей компонент угловых 
ускорений.

Может быть выделено два подвида таких систем:
а) БИНС3а, в которых компоненты угловых ускорений определя-

ются с помощью системы акселерометров (включающей в себя от 6 до 
12 датчиков) жестко связанных с корпусом ЛА с определенной конфи-
гурацией распределения в пространстве [36 – 38];

б) БИНС3б, в которых компоненты угловых ускорений измеряются 
инерциальными датчиками угловых ускорений (ДУУ) [39].

g — вектор ускорения свободного падения, обусловленного действием 
гравитационных сил. Уравнение (9) отражает связь вектора траекторных 
параметров от измеряемого системой акселерометров вектора кажуще-
гося ускорения и расчетного вектора ускорения, обусловленного грави-
тационными силами. Действующие на ЛА силы в явном виде в урав-
нение не входят.  

Уравнения (3) и (4) преобразуются к виду:

                                                                                                    (10)

                                                                                                    (11)

где ε – вектор абсолютного углового ускорения.
Уравнения (11) и (2) в компонентной форме:

                                                                                                    (12)

                                                                                                     (13)

где 1 ,X X XJ M−=ε  
1 ,Y Y YJ M−=ε  

1
Z Z ZJ M−=ε  — проекции вектора абсолют-

ного углового ускорения ЛА на оси ССК (относительные моменты сил);
Kpp — модуль вектора Kpp.

Системы уравнений (12) и (13) содержат только кинематические 
параметры движения ЛА:

— компоненты векторов a, ε, ω, которые могут измеряться инерци-
альными датчиками первичной информации для навигационных опре-
делений;

— расчетные компоненты вектора ускорения свободного падения g.
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Важное достоинство варианта БИНС3б – возможность моноблоч-
ного исполнения.

Выше приведены разновидности БИНС как определенного класса 
информационной системы. Так определяются варианты построения 
системы с известным функционально необходимым составом ИИБ. 
На настоящем этапе развития техники в области пилотажно-навига-
ционного оборудования ЛА подавляющее большинство реализованных 
БИНС относится к БИНС2. Это объективная реальность. Ее необхо-
димо учитывать даже при качественном изменении принципов проек-
тирования информационно-управляющих систем, приняв  БИНС2 
в качестве базового варианта информационной системы БАСУ.  

Методология синтеза БAСУ должна обеспечивать оптимизацию 
состава ИИБ с учетом задач динамической оптимизации САУ и иден-
тификации. Здесь сразу следует обратить внимание на эффективность 
реализации контуров регулирования линейных и угловых ускорений, 
поскольку акселерометры и ДУУ измеряют результат действия суммы 
как управляющих, так и возмущающих сил и моментов соответственно. 
Использование этих датчиков в качестве датчиков обратных связей 
позволяет эффективно парировать действие возмущений, практически 
на уровне прямой компенсации. 

Дополнение состава ИИБ БИНС2 тремя ДУУ обеспечивает:

• реализацию модели базовой составляющей вращательного 
движения ЛА в соответствии с системой уравнений (15) без 
вычисления компонент вектора  главного момента сил, действу-
ющего на ЛА, с применением больших объемов эксперимен-
тальных данных; 

• улучшение информационного обеспечения управления враща-
тельным движением ЛА с реализацией компенсации возмущаю-
щего момента; 

• реализацию резервного  алгоритма определения компонент абсо-
лютной угловой скорости ЛА.

4.2. Структура алгоритмов БИНС

В рамках разрабатываемой интегральной технологии синтеза БАСУ 
в ее состав в качестве информационной подсистемы входит БИНС2, 
алгоритмы которой соответствуют уравнениям идеальной работы 
системы. Алгоритмическая часть настраиваемой модели для идентифи-
кации ошибок датчиков ИИБ БИНС должна полностью соответство-
вать составу измерений.

Одна из главных задач реализации навигационных опреде-
лений — пересчеты проекций вектора на оси ССК в проекции на оси

сопровождающих трехгранников с началом в ЦМ и обратно. Одна из 
осей сопровождающего трехгранника — вертикаль места ЛА. Форми-
рование матрицы перехода от связанного к навигационному трехгран-
нику — основное содержание задачи ориентации ЛА. При известных 
элементах этой матрицы углы ориентации ЛА (углы Эйлера — Крылова) 
определяются однозначно [33].

Матрица перехода между двумя неинерциальными прямоугольными 
системами координат может быть получена в результате интегрирования 
обобщенного матричного дифференциального уравнения  Пуассона:

                                                                                                  (14)

В уравнении (14) кососимметрические матрицы формируются из 
проекций векторов абсолютной угловой скорости трехгранников на их 
собственные оси.

В [17] рассматривается 3 вида сопровождающих трехгранников: 
географический ENH, опорный ξηζ  и нормальный (по ГОСТ 20058-
80) XgYgZg с различными типами вертикалей.  Опорные трехгранники, 
как правило, отображают идеальное положение физически существу-
ющей платформы с установленной на ней триадой акселерометров, 
а отличительный признак типа трехгранника связан со способом 
управления азимутальной ориентацией платформы. Нормальный трех-
гранник отличается от опорного трехгранника номером вертикальной 
оси. В бесплатформенной навигации целесообразно применять трех-
гранники, ориентация которых соответствует НСК в околоземном 
пространстве: географической и/или ортодромической. Направление 
вертикали места ЛА зависит от принятой для навигации аппроксимации 
геоида. Существуют условия функционирования ИСУ, в которых допу-
стима аппроксимация земной поверхности плоскостью и применение 
навигационной системы координат с постоянным вдоль траектории ЛА 
направлением вертикали (условно ортодромическая или стартовая) [36].

Будем использовать навигационные сопровождающие трехгран-
ники, соответствующие вариантам нормальной системы координат по 
ГОСТ 20058-80 с вертикальной осью OYg и третьей осью OZg, дополня-
ющей трехгранник до правого. Тогда географический сопровождающий 
трехгранник примет обозначение NHE. Проекции вектора абсолютной 
угловой скорости трехгранника на его оси:

                                                                                              (15)

где U – угловая скорость суточного вращения Земли; 
λ, φ – долгота и широта места ЛА;

[ ] [ ]1 2 .dC C Cdt = −× ×ω ω

cos , sin , ,N H E
d d dU U
dt dt dt
λ λ ϕ   Ω = + ϕ Ω = + ϕ Ω = −   
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VN , VE — северная и восточная составляющие абсолютной скорости 
полета ЛА; 

RN , RE — радиусы кривизны нормальных сечений поверхностей 
положения в направлениях N и E [17]. 

В работе [35] подробно представлены формулы счисления коор-
динат положения подвижного объекта в глобальных системах отсчета, 
связанных с Землей. Для поверхностей положения применен термин 
«h-эллипсоиды».

Уравнение (14) для матрицы перехода от связанного к географиче-
скому трехграннику в развернутом виде:

                                                                                           (16)

Углы рыскания, тангажа и крена определяются соотношениями [33]:

                                                                                                      

Навигационное наведение ЛА требует маневра вектором скорости 
с целью вывода ЦМ ЛА на ЛЗН. Алгоритмы управления таким маневром 
с непосредственным использованием навигационных элементов, счис-
ляемых в глобальных системах отсчета, перегружены расчетами кине-
матических связей, которые затеняют задачу формирования требуемых 
кинематических траекторий движения ЛА.  Целесообразно реализовать 
счисление навигационных элементов в системе координат, определяемой 
целью управления, в которой осуществляется навигационное наведение 
ЛА. Это, как правило, локальные системы отсчета. Задачи автономного 
навигационного наведения ЛА — выдерживание заданного маршрута 
(наведение по линии пути), вертикального профиля полета (верти-
кальное наведение) и скоростного режима полета. Для современных

автоматически управляемых ЛА применяется этапноортодромическая 
ЛЗП из отрезков частных ортодромий (ортодромий этапа маршрута), 
соединяющих характерные точки маршрута с известными географиче-
скими координатами: исходный, промежуточные и конечный пункты 
маршрута (ИПМ, ППМ и КПМ). Для счисления навигационных 
элементов в частноортодромических системах координат допустимо 
использование сферической модели Земли. Это связано не только с огра-
ниченностью пространственной протяженности частных ортодромий, 
но и с малыми уклонениями ЛА от ЛЗП в процессе управляемого полета. 

Введем сопровождающий трехгранник XOYOZO , соответствующий 
ортодромической координатной сетке [35]. Ось XO трехгранника направ-
лена по касательной к ортодромической параллели в сторону движения 
(условный восток), ось YO – по нормали к сфере вверх, ось ZO — 
по касательной к ортодромическому меридиану к северному полюсу 
ортодромии. Формулы счисления для ортодромических координат:

                                                                                               (17)

где ,Λ Φ  — ортодромические долгота и широта, h – высота полета ЛА, 
, ,XO YO ZOυ υ υ  — компоненты скорости полета ЛА относительно Земли.

                                              ,                                          

где RO — радиус сферы, аппроксимирующей земной сфероид.

 
где ,XO ZOV V  — компоненты вектора абсолютной скорости, χ — угол схож-
дения географического и ортодромического меридианов — функция 
ортодромических координат и широты северного полюса ортодромии 
П [33].

                                                                                  

Абсолютная угловая скорость сопровождающего ортодромического 
трехгранника в проекциях на его оси:

                                                                                                 (18)
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Ортодромические координаты в метрических единицах длины: 
Путевая дальность .OL R= Λ  Боковое уклонение от плоскости 

ортодромии Z0 = ФR .
При реализации контура автоматической стабилизации ЦМ ЛА 

в плоскостях частных ортодромий счисляемые значения ортодромиче-
ской широты незначительны даже в режиме перехода на ортодромию 
следующего этапа полета. Это позволяет упростить формулы счисления 
приняв cos 1, sin , tg .Φ = Φ = Φ Φ = Φ  Заменим первое и третье уравнения 
системы (19) уравнениями счисления путевой дальности и бокового 
уклонения:

                                                                                       

где ( ) ( ) ( )ctg tg tg cos .OZ R L R L RΠχ = − ϕ  Уравнения (18) принимают 
вид:

Один из вопросов методологии счисления навигационных элементов 
в БИНС: в какой системе координат реализовать интегрирование 
вектора ускорения, вычисляемого по измеряемому вектору кажуще-
гося ускорения? В структуре классического алгоритма БИНС для счис-
ления путевой скорости ЛА вектор а проецируется на оси географиче-
ского сопровождающего трехгранника [40]. В [17] представлен вариант 
раздельного интегрирования измеряемого кажущегося и расчетного 
гравитационного ускорений:

                                                                                                  (19а)

                                                                                               (19б)

где V каж — вектор кажущейся скорости — результат действия неграви-
тационных сил, 

V св — вектор скорости свободного движения — результат действия 
только силы тяготения. 

Уравнение (19а) интегрируется в осях связанного трехгранника, 
уравнение (19б) — в осях географического трехгранника. Вектор абсо-
лютной линейной скорости каж св.= +V V V

Для реализации комплексной обработки информации БИНС 
и ДИПС целесообразно вычислять компоненты вектора относительной 
скорости в ССК.

4.3. Структура системы идентификации неопределенных параметров 
процесса управления

Рассматриваемый идентификационный процесс предусматривает 
настройку ММПУ по критериям близости моделируемого и реального 
ПУ. Длительность цикла идентификации погрешностей ДУС зависит от 
длительности переходного режима в контурах системы автопилотиро-
вания. Этот цикл будем называть коротким циклом. Длительность цикла 
идентификации погрешностей акселерометров определяется длительно-
стью переходных режимов в контурах траекторного управления. Этот 
цикл будем называть длинным циклом. Выбор циклов идентификации 
должен обеспечивать кратность длинного и короткого циклов. 

Необходимы промежуточные результаты алгоритмов ориентации 
БИНС по вычислению матрицы перехода от ССК к ИСК. В качестве 
ИСК примем невращающийся трехгранник, совпадающий с сопрово-
ждающим географическим в момент начала длинного цикла наблю-
дения. Обновление его ориентации осуществляется в момент завер-
шения длинного цикла наблюдения. Скорректированные результаты 
измерений ДУС используются в длинном цикле наблюдения. Короткий 
цикл применяется с целью упрощения моделей ошибок измерения 
составляющих векторов ω и ε. 

Блок-схема системы мгновенной апостериорной идентификации 
модели вращательного движения ЛА представлена на рис. 3 (с. 48). 
Индексом «*» обозначены математические объекты, определяемые 
с учетом ошибок измерений, реальных или моделируемых, индексом 
«М» – результаты моделирования.

Модель вращательного движения ЛА — модифицированная система 
динамических уравнений Эйлера (13). Начальное значение вектора ωМ — 
его измеренное значение в момент начала короткого интервала наблю-
дения.
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Рис. 3. Блок-схема системы мгновенной апостериорной идентификации
модели вращательного движения ЛА

На интервалах наблюдения, определяемых длительностью пере-
ходных режимов контуров автопилотирования, модели ошибок изме-
рений, представимых полиномами измеряемых величин со случайными 
коэффициентами, могут быть упрощены. А именно, возможно приме-
нить математическое описание статических характеристик инерци-
альных измерителей с двумя постоянными случайными параметрами: 
смещением нуля и отклонением масштабного коэффициента от номи-
нального значения. В этом случае смещение нуля равно начальной 
ошибке измерения. Алгоритм вычисления матрицы MC∗  определяется 
матричным кинематическим уравнением Пуассона:

                                                                        

Это уравнение в развернутой форме соответствует (17), в правой 
части которого только первое слагаемое.

Модель движения ЦМ ЛА, которая определяет проекции измеря-
емых кажущихся ускорений на оси ССК, будем строить на принципе 
ее декомпозиции на базовую и корректирующую часть. Базовая часть — 
система алгебраических уравнений вида:

Здесь обозначения соответствуют (3) и (12). Принято, что тяга 
силовой установки направлена по продольной оси ЛА.

 

где , ,x y zc c c  — коэффициенты аэродинамических сил в ССК; ,α β  — 
углы атаки и скольжения корпуса ЛА; М —  число Маха; q — скоростной 
напор; s — миделево сечение; H — абсолютная высота полета; v —
истинная воздушная скорость полета; ,H HT p  — температура и давление 
воздуха на высоте полета; ДЗδ



 — кортеж координат положения дрос-
сельных заслонок двигателей.

Блок-схема системы мгновенной апостериорной идентификации 
модели движения ЦМ ЛА представлена на рис. 4 (с. 26). 

Модель корректирующего движения включает в себя динамические 
звенья со стандартными передаточными функциями [41].

Корректирующая модель формирует в режиме наблюдения индика-
торные функции (ИФ) δa, δγ под которые настраивается базовая модель 
динамики ЛА. На вход контуров стабилизации в процессе формиро-
вания ИФ подается сигнал рассогласования по перегрузке.

Структурная схема режима настройки модели канала стабилизации 
поперечного кажущегося ускорения ay представлена на рис. 5 (с. 27). 
Обозначения выходов динамических звеньев из состава корректи-
рующей модели соответствуют отклонениям от базового движения. 
В режиме формирования индикаторной функции на вход корректиру-
ющей модели вместо аYMБ подается измеренное значение ускорения.

Для систем стабилизации перегрузок в качестве регулируемой пере-
менной применяется соответствующая составляющая кажущегося уско-
рения  с целью идентичности интерпретации единых датчиков первичной 
информации для навигационных определений и контуров управления. 
Если рассматривать эти системы как системы регулирования составля-
ющих вектора ускорения в подвижных системах отсчета, то из показаний 
акселерометров нужно вычитать соответствующие составляющие грави-
тационного, переносного и кориолисова ускорений. Удобнее учесть эти 
составляющие в задающих воздействиях. Регулирование измеряемой 
величины, непосредственно зависящей от управляющей силы, решает 
задачу навигационного наведения ЛА.
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Одно из преимуществ алгоритмической структуры, представленной 
на рис. 4 и 5 заключается в том, что исключена необходимость иден-
тификации модели корректирующего движения, используемой как 
в режиме наблюдения, так и в режиме МАО.

5. Принципы информационного взаимодействия БАСУ и ДИПС

Реализация МАО с применением базового состава ИС позволяет 
решить задачу автоматического выдерживания заданного ПВГП до 
финишного этапа управления. Поэтому ДИПС следует рассматри-
вать как резервную информационную систему, которая вместе с СВС 
и резервной безгироскопной  системой счисления параметров ориен-
тации образует полнофункциональную систему информационного 
обеспечения навигационного наведения ЛА.

Традиционный метод курсо-доплеровского счисления пути, связан 
с проектированием измеренных составляющих доплеровской скорости 
на оси реальной или виртуальной платформы с дрейфующими осями — 
инструментальными осями навигационного трехгранника. При разра-
ботке алгоритмов инерциально-доплеровских систем навигации пред-
полагается, что ДИПС измеряет составляющие путевой скорости по 
осям ССК, поскольку его антенны жестко связаны с корпусом ЛА. 
Если ДИПС используется как корректирующая система, то пересчет 
его показаний на оси НСК приводит к потерям точности.

Проиллюстрируем недостатки перепроектирования доплеровских 
скоростей на простом примере. Сравним ошибки счисления бокового 
уклонения ЛА при постоянной неопределенной скорости ухода по курсу 
ωДР опорного трехгранника курсовертикали. При малых углах ухода 
накопление ошибки инерциального счисления определяется формулой:

0 0

И ДР ( ) .
t t

t t

z dt x d∆ ≅ ω τ τ τ∫ ∫   Накопление ошибки курсо-доплеровского счис-

ления определяется формулой: 
0

Д ДР ( ) .
t

t

z x d∆ ≅ ω τ τ τ∫   Из приведенных 

формул видно, что при постоянной скорости движения ЛА ошибка 
инерциального счисления практически не накапливается, а накопление 
ошибки доплеровского счисления составляет ( )2 2

Д ДР 00,5 .fz x t t∆ ≅ ω −  
В режиме начального разгона с постоянным ускорением x   

3 3

И ДР Д ДР, .
6 3
t tz x z x∆ ≅ ω ∆ ≅ ω  В последнем случае погрешность допле-

ровского счисления превышает погрешность инерциального счисления 
приблизительно в 2 раза.

Оценки влияния дрейфа на точность доплеровского счисления пути 
дает основание для проведения комплексной обработки доплеровских 
и инерциальных измерений в ССК. Целесообразно использовать схему 
оценивания путевой скорости ЛА, представленную на рис. 6. Выход этой 
структуры для счисления навигационных элементов в НСК — погреш-
ность относительного ускорения ˆ .iw∆  Для реализации схемы проекции 
вектора относительного ускорения на оси сопровождающего географи-
ческого трехгранника [ ], ,N H Ew w w  пересчитываются в проекции на оси 
ССК [ ], , .X Y Zw w w

      
Рис. 6. Структурная система алгоритма оценивания 

ошибки относительного ускорения.
i — индекс канала оценивания, соответствующий номеру оси ССК; 

Д i
∗υ  — компонента путевой скорости, измеренная ДИПС; 

îυ  — оценка компоненты путевой скорости; 
ˆ iw , ˆ iw∆  —  оценка компоненты относительного ускорения и его ошибки;

1ik , 2ik  — коэффициенты фильтра.

Такая схема позволяет оценить погрешности ˆ iw∆  определения отно-
сительного ускорения, не внося в оценку собственные низкочастотные 
погрешности ДИПС.

ДИПС может эффективно применяться для счисления путевой 
дальности ЛА в режиме горизонтального полета с коррекцией ошибок 
счисления в режиме МАО [10, 11]. При этом погрешность измерения 
путевой скорости может снижаться до уровня погрешности данных 
о начальной путевой скорости.
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Заключение

Предложена интегральная технология синтеза автономной инфор-
мационно-управляющей системы летательного аппарата (ЛА), опре-
деляющая подходы к реализации новой методологии обработки 
информации — мгновенного апостериорного оценивания параметров 
навигации и ориентации ЛА с самокоррекцией ошибок измерений. Эта 
технология, по существу, отражает интеграцию методов теории автома-
тического управления и теоретической механики.

Показана необходимость комплексного решения по выбору состава 
измерителей и оптимизации алгоритмической структуры информаци-
онно-управляющей системы. 

Сформированы следующие предложения по аппаратурно-алгорит-
мической оптимизации ИУС:

1) Расширение состава инерциальных измерений за счет измери-
телей составляющих вектора абсолютного углового ускорения, которое 
позволяет:

— исключить вычисление составляющих главного момента сил при 
формировании идентифицируемой в режиме МАО модели вращатель-
ного движения ЛА;

— использовать дополнительную информацию для динамической 
оптимизации процесса управления.

2) Предложена схема последовательной идентификации погрешно-
стей ДУС и акселерометров.

3) Идентифицируемая в режиме МАО модель поступательного 
движения ЛА разделена на модели базового и корректирующего 
движений. Это позволило упростить практическую реализацию иден-
тификационного процесса, поскольку предлагаемая алгоритмическая 
структура модели не требует идентификации модели корректирующего 
движения.

4) Предложена схема комплексной обработки информации ИНС 
и ДИПС в режиме нормального функционирования с формированием 
сигнала коррекции относительного ускорения в ССК с целью повы-
шения точности коррекции за счет исключения перепроектирования 
измерений ДИПС в навигационную систему координат.

Работа отражает содержание проблемы разработки новых системных 
методологий для реализации единого алгоритма оптимизации динами-
ческого качества и информационного обеспечения процессов автомати-
ческого управления.
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ЗАПУСК БЕСПЛАТФОРМЕННОЙ ИНС 
В ПОЛЯРНЫХ ЗОНАХ ЗЕМЛИ

Олег Александрович БАБИЧ, д. т. н., профессор
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»
E-mail: ol_babich@mail.ru

Прямоугольные координаты в системе ECEF (Earth-Centered, Earth-Fixed) не имеют 
особых точек в околоземном пространстве и поэтому могут быть использованы как 
основные для навигации в полярных зонах Земли.

В статье предлагается алгоритм для вычисления прямоугольных координат в виде 
дополнительной части к базовому алгоритму БИНС, который рутинно работает от 
взлета и до посадки. На основе этого алгоритма разработана новая процедура запуска 
БИНС в полярных зонах Земли.

Ключевые слова: полярная навигация, бесплатформенная инерциальная навигаци-
онная система (БИНС), запуск БИНС на полярном старте, акселерометр, гироскоп, 
режим ГПК (Wander Azimuth), стереографическая проекция.

THE SINS ALIGNMENT IN THE POLAR REGIONS 
OF THE EARTH

The coordinates in ECEF-Frame do not have any singular points in near-earth space; 
therefore they can be used as basic ones for navigation in Polar regions.

The paper proposes a new algorithm for calculation of ECEF-coordinates.  This algorithm 
is a supplement to the basic SINS algorithm, which operates in its normal mode from take-off to 
landing.

The new Polar SINS alignment procedure is developed on the basis of this algorithm.
Keywords: Polar navigation, Strapdown Inertial Navigation System (SINS), Polar alignment, 

accelerometer, gyroscope, Directional Gyro mode (Wander Azimuth), stereographic projection.

Oleg A. BABICH, D. Sc. in Engineering, professor
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-mail: ol_babich@mail.ru

Введение

В работах автора [1, 2, 3, 4], носящих приоритетный характер, был 
предложен и разработан расширенный алгоритм для бесплатформенных 
инерциальных навигационных систем (БИНС), который позволяет 
применять традиционные БИНС на всевозможных околоземных траек-
ториях, в том числе и  включающих в себя как среднеширотные, так 
и полярные отрезки.

Достоинством предложенного алгоритма является то, что он не 
отвергает классический алгоритм БИНС [5, 6, 7], а расширяет его за 
счет непрерывного вычисления на его основе текущих Земных [ECEF] 
прямоугольных координат [ ]( ) ( ), ( ), ( ) TE

E E ER t X t Y t Z t=  самолета (рис. 4.1). 
В упомянутом алгоритме [1–4] прямоугольные координаты ( )ER t  вычис-
ляются в виде алгебраических функций от элементов матрицы позици-
онирования ( )E

NC t , которая непрерывно вычисляется в традиционном 
базовом алгоритме БИНС.

Известно, что матрица E
NC  не имеет вырождений ни в одной точке 

околоземного пространства, что в свою очередь обеспечивает также 
невырожденность вычисления прямоугольных Земных координат само-
лета предложенным способом.

Базовый алгоритм не изменяет своей структуры от взлета и до 
посадки, и это является большим его достоинством, так как дает возмож-
ность использовать обновленную БИНС в виде основного навигаци-
онного средства, как на средних широтах, так и в полярных районах 
Земли  ( )82B >  [12].

От разрабатываемой здесь процедуры полярного запуска требуется, 
чтобы БИНС, запущенная в полярной зоне, далее непрерывно работала 
в одном и том же номинальном  (базовом) режиме на всех точках пред-
стоящего маршрута.

Образно говоря, надо взлететь на Северном полюсе и приземлиться 
в Москве или Иркутске, и чтобы при этом БИНС на всем маршруте  
работала в одном и том же базовом режиме. 

Математические основы предлагаемого в статье алгоритма поляр-
ного запуска, как мы увидим, будут существенно опираться на исполь-
зование в нем Земных прямоугольных координат, как это принято 
[1, 2, 3, 4] и в общем алгоритме модифицированной БИНС.
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Постановка задачи

Запуск бесплатформенных ИНС, на каких бы широтах он ни прово-
дился, сводится к заданию численных значений двух матриц ( )0

E
NC t  

и 0( )N
BC t .
Данная процедура носит чисто числовой, алгоритмический (вирту-

альный) характер в отличие от процедуры выставки платформенных 
ИНС, когда приведение платформы в должное положение осуществля-
ется путем прецессии расположенных на ней гироскопов.

Сделаем теперь предположения о располагаемых на момент иници-
ализации  БИНС геодезических и физических данных.

1) Будем предполагать, что спутниковые навигационные системы 
GNSS (ГЛОНАСС, GPS, Galileo, BeiDou) обеспечивают достаточно 
точное определение прямоугольных координат (рис. 4.1)

                                                                    

точки старта самолета.
В настоящее время существуют навигационные Государственные 

службы [8] дифференциальных поправок, которые обеспечивают такую 
возможность в любое время суток и в любой точке Северной полярной 
зоны.

2) Будем далее предполагать, что с помощью бортового астропелен-
гатора (например, типа ДАК-ДБ) производится измерение курсового 
угла астрономического светила, видимого при запуске БИНС (Солнца, 
Луны, либо яркой навигационной Звезды).

3) В случае беззвездной ночи будем предполагать, что с помощью 
астропеленгатора производится измерение курсового угла яркого круго-
вого светильника, вознесенного на специальной мачте M, прямоу-
гольные координаты ( ),M Mx y  которой являются известными. Мачта 
может носить постоянный характер (оборудованный старт), либо 
ее можно вынести вручную на сотню метров от самолета. При этом, 
конечно, на переносной мачте должен быть приемник GPS для опреде-
ления ее прямоугольных (рис. 4.1) координат ( ), .M Mx y

4) В процессе запуска, естественно, всегда имеют место сигналы 
блока акселерометров SFa w g= − , которые на старте будут равны:

( ), , .TB
SF XB YB ZBa g g g= − , где g  — вектор удельной силы тяжести.

Если учесть, что направление вектора 1g g −− ⋅  совпадает с направ-
лением местной вертикали ZN, то по показаниям блока акселерометров 
можно вычислить углы тангажа ( )0tϑ  и крена ( )0tγ  на старте.

Сигналы скоростных гироскопов I
Bω  на полярных стартах не ис- 

пользуются в силу малой величины горизонтальной составляющей 
угловой скорости вращения Земли в данном районе.

Заметим, что в силу ветровых и погрузочных колебаний корпуса 
самолета желательно [5] осреднять все измерения на временном 
отрезке 0,5 с.

1. Базовые соотношения и принятая символика
В данной статье применяются следующие обозначения и символика.

а) Координатные трехгранники (Frames) будут обозначаться 
буквами: B (Body), N (Navigation), geoN  (Geodetic), E (Earth) и I (Inert). 
Оси XB, YB, ZB трехгранника B совпадают с осями самолета (рис. 1.1а). 
Оси трехгранников N, Ngeo , E и I изображены на рис. 1.1. Заметим, 
что на рис. 1.1 направления осей и буквенные обозначения выбраны 
традиционным для отечественной авиационной и геодезической лите-
ратуры образом. Кроме того, по традиции курсовые углы и азимуты 
будут отсчитываться по часовой стрелке в горизонтальной плоскости 
от направления на Север ( )geoYN (рис 1.1в), а гироскопический курс ωГ 
самолета отсчитывается по часовой стрелке от оси YN, которая рассма-
тривается как курсовая черта «аналитической платформы».

б) Произвольный вектор r  в проекциях на оси трехгранника A 
будет записываться в виде ( ) ( ), , , , .

T TA
XA YA ZAr r XA r YA r ZA r r r= ⋅ ⋅ ⋅ =  

Вектор ER  текущего местоположения самолета в Земных декартовых 
координатах будем для краткости записывать в виде:

                                                                        

в) Угловая скорость «подвижного» трехгранника B относительно 
«закрепленного» трехгранника A, взятая в проекциях на трехгранник D, 
будет записываться в виде .D

ABω
г) Ортогональная матрица перехода от трехгранника A к трехгран-

нику B будет иметь обозначение B
AC  так, что .B B A

Ar C r=  Элементы 
матрицы B

AC  будем обозначать ( ).i jc AB
д) Единичный вектор (орт) произвольного вектора r  в проекциях 

на трехгранник A будет обозначаться A
ru  так, что 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )0 0 0 0 0 0 0, , , ,
T TE

E E ER t X t Y t Z t x t y t z t= =      

( ) ( ), , , , .T TE
XE YE ZE E E ER R R R X Y Z= 

1 .A A
ru r

r
= ⋅
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е) матрица векторного умножения для вектора Ar  будет иметь вид:

                                                                                             (1.1)

В статье рассматривается наиболее распространенный тип БИНС, 
когда «аналитическая платформа» (или, другими словами, навигаци-
онный трехгранник XN, YN, ZN, рис. 1.1б) вращается относительно 
вертикальной оси N

ZNu  в инерциальном пространстве с угловой скоро-
стью sin .N N

IN ZNu Bω ⋅ = Ω  Известно, что вертикальная угловая скорость 
«платформы» относительно Земли при этом [1, 2, 3] будет тождественно 
равна нулю 0.N N

EN ZNuω ⋅ =  Тогда говорят, что БИНС работает в ре- 
жиме ГПК (гирополукомпаса, Directional Gyro) или, что то же самое, 
в режиме Wander Azimuth. БИНС только такого типа будут рассматри-
ваться в данной статье.

Рис. 1.1. Навигационные трехгранники и отсчеты углов

Теория БИНС с азимутальным управлением платформы по типу 
Wander Azimuth (Directional Gyro, ГПК) полностью разработана 
и подробно изложена в современной учебной литературе [5, 6, 7]. 
Именно такие системы получили наибольшее распространение на прак-
тике. Базовый (основной) алгоритм у БИНС этого типа имеет вид, когда 
на его входе имеют место сигналы гироскопов ( )B

IB tω  и сигналы аксе-
лерометров ( )B

SFa t , а на выходе: 1) матрица  позиционирования ( )E
NC t , 

2) вектор скорости ( )NV t , заданный в навигационном трехграннике N, 
и 3) матрица ориентации ( )N

BC t .

Условно базовый алгоритм может быть представлен в виде:

                                                                                          (1.2)

Известно [5, pp 5-19, 22; 6, pp 3-3, 4; 7, стр. 264], что базовый 
алгоритм Wander Azimuth БИНС представляется в форме системы 
обыкновенных дифференциальных уравнений и состоит из трех 
основных частей, включающих в себя:

1) Алгоритм позиционирования 

                                                                                          (1.3) 

В соотношениях (1.3) элементы ( )ijc NE  матрицы E
NC  для краткости 

обозначены символами iju , т. е. ( ) .ij ijc NE u= . Этот вид обозначения 
элементов матрицы E

NC  будем употреблять для краткости и далее.

2) Алгоритм вычисления скорости 

                                                                                              (1.4)

3) Алгоритм ориентации 
  
                                                                                               (1.5)

Дифференциальные уравнения (1.3, 1.4, 1.5) объединяются в одну 
общую систему обыкновенных дифференциальных уравнений, фазо-
выми координатами которой являются элементы двух матриц и одного 
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вектора ., ,E N N
N BC V C  Правые части этой системы, как  непосредственно 

видно из (1.3–1.5), являются непрерывными функциями от фазовых 
координат. При этом непрерывность правых частей имеет место для 
всех точек околоземного пространства, включая и точки двух полюсов.

Непрерывность правых частей доказывает существование решения 
для основного алгоритма (1.3–1.5) на всевозможных траекториях полета, 
в том числе на траекториях, включающих в себя полярные участки, 
если они имеются на маршруте.

Непрерывность алгоритма, записанного в форме (1.3, 1.4, 1.5), 
или, иными словами, его всеширотность, специально оговаривается 
в работах [5, 6, 7].

2. Формы представления выходной навигационной информации на 
средних и полярных широтах

Исчерпывающая навигационная информация для всех точек около-
земного пространства заключена в следующих математических вели-
чинах: матрице позиционирования E

NC , векторе скорости NV  и матрице 
ориентации .

N
BC  На любой траектории, в том числе и на траектории, 

пересекающей полярные районы, эти величины существуют как мате-
матические понятия и изменяются на траектории непрерывно.

Матрица E
NC  может быть выражена [5, 6, 7] для средних широт    

( )82B < 

 
через  Эйлеровы углы  навигации (B, L, A) (рис. 1.1):

                                                                                          (2.1)

                                                                                          (2.2)

Матрица ориентации N
BC  для всех точек околоземного пространства 

(при условии, что угол тангажа ϑ не равен 90± 

 ( )90ϑ ≠ ±   выражается 
через Эйлеровы углы ориентации Г , ,ψ ϑ γ :

                                                                                             (2.3)

                                                                                          (2.4)

Вычисление текущих значений прямоугольных  Земных координат 
самолета [ ]( ), ( ), ( ) TE

E E ER X t Y t Z t=  может быть проведено на основании 

текущего значения матрицы ( )E
NC t . Известно [7], что прямоугольные 

координаты имеют представления в виде:

В таком случае, с учетом (2.3), они могут быть вычислены по 
формулам:

                                                                                              (2.5)

где ( ).ij iju c NE=

Соотношения (2.5), объединенные с базовым алгоритмом (1.3, 1.4, 
1.5), представляют собой полный алгоритм счисления (Dead Reckoning) 
прямоугольных координат ( ), ( ), ( )E E EX t Y t Z t  самолета. Этот алгоритм 
не имеет вырожденных точек на всей поверхности Земли, а сами коорди-
наты , ,E E EX Y Z  тоже не имеют вырождения в околоземном пространстве.
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Объединенный алгоритм (1.3–1.5, 2.5) может трактоваться как 
переход от матрицы позиционирования E

NC  к навигационным коорди-
натам, заданным в форме ( ), ,E E EX Y Z , т. е. 

                                                                                                 (2.6)

Переход (2.6) является всеширотным. Для сравнения, переход  (2.2) 
в виде ( , , )E

NC B L A⇒  справедлив только для средних широт.
Информация о прямоугольных координатах , ,E E EX Y Z  не исполь-

зуется для решения навигационных задач на средних широтах, а знание 
текущих значений прямоугольных координат, как будет показано далее, 
может быть положено в основу навигации в полярных районах.

Интересно отметить, что инициализация БИНС на полярном старте 
сводится к решению задачи, противоположной (2.6),

                                                                      

3. Особенности представления матрицы ориентации E
NC  в полярных  

районах
Матрица ориентации E

NC  (2.1) в Северном полярном районе, когда 

                                                                                              (3.1)

имеет вид:

                                                                                             (3.2)

 

Далее будет доказано, что несмотря на то, что величины A и L каждая 
по отдельности вырождаются в Северном полярном районе, величина 
их разности constn A Lα = − ≈  не только не вырождается, но и оста-
ется постоянной величиной для всего времени полета  внутри Северной  
полярной области.

Угол n A Lα = −  изменяется по часовой стрелке, так как составля-
ющие его углы A и (–L)  изменяются по часовой стрелке. В соответствии 
с (3.2) для всего диапазона его изменения [ ]0, 2π , с учетом квадрантов, 
может быть подсчитан по формуле:

                                                                                            ( 3.3)

Далее с помощью геометрического рассмотрения движений 
в Северной полярной области будет доказано, что nα  — это угол 
между плоскостью Гринвичского меридиана и курсовой чертой YN 
«платформы». 

Для Южного полюса соответственно имеем

                                                                                           (3.4)

Далее будет доказано: несмотря на то, что в Южном полярном 
районе величины A и L по отдельности вырождаются, величина их 
суммы consts A Lα = + = , не только не вырождается, но и остается 
постоянной на все время полета внутри Южной  полярной области. 
Угол sα  изменяется по часовой стрелке, т. к. в Южной полярной зоне 
составляющие углы A и L изменяются по часовой стрелке.

Из сопоставления аналитических соотношений (3.2) и (3.4) видно, 
что они имеют принципиальные различия. По этой причине геометри-
ческое рассмотрение решаемых задач для Северной и Южной области 
далее приходится вести раздельно.

( ), , .E
N E E EC X Y Z⇒

( ), , .E
E E E NX Y Z C⇒

, , 0,
2 2

sin 1, cos sin

n n

n n

B B B B

B B B B

π π
→ = − ∆ ∆ >

≈ = ∆ ≈ ∆

( ) ( )
( ) ( )

11 12 13

21 22 23

31 32 33

sin cos cos
cos sin sin ,

sin cos 1

n
E
N n

n n

u u u A L A L B L
C u u u A L A L B L

u u u B A B A

− − − ∆  
  = = − − ∆  

   −∆ ∆   

[ ] [ ]22 11

21 12

, 0 2 ,

arctg 0, 2 arctg 0, 2 .

n n

n

A L
u u
u u

α = − ≤ α ≤ π

α = π = π
−

[ ] [ ]

[ ] ( )
21 22 1 21 2 22

22 2 1
1 2

21

cos , sin , sign , sign ,

1sinarctg 0, 2 arctg 1 .
cos 2

n n

n
n

n

u u s u s u

u s s
s s

u

= α = α = =

+ α
α = π = + π − α  

( ) ( )
( ) ( )

11 12 13

21 22 23

31 32 33

sin cos cos
cos sin sin ,

sin cos 1

s
E
N s

s s

u u u A L A L B L
C u u u A L A L B L

u u u B A B A

− + + ∆  
  = = + + ∆  

   −∆ ∆ −   

[ ]22

21

, 0 2 , arctg 0, 2 ,s s s
uA L
u

α = + ≤ α ≤ π α = π

( ) [ ] [ ]22 2 1
1 2 1 21 2 22

21

1
arctg 1 , sign , sign .

2s

u s s
s s s u s u

u
+ 

α = + π − = = 
 

, , 0,
2 2

sin 1, cos ,

s s

s

B B B B

B B B

π π
→ − = − + ∆ ∆ >

≈ − ≈ ∆



Московский институт электромеханики и автоматики

№ 34, 2021 год46

«Навигация и управление летательными аппаратами» 

№ 34, 2021 год 47

Плоскость Pnxy с высокой степенью точности может рассматриваться 
как референцная плоскость для стереографической проекции Север-
ного полярного региона. За центр этой стереографической проекции 
принимается точка O центра Земли. Предполагается, что на проекцию 
Pnxy наблюдатель смотрит «сверху вниз», т. е. для Северной Полярной 
зоны (рис. 4.1) по стрелке Dn. 

Каждая точка, расположенная в околоземном пространстве, может 
быть спроектирована на плоскость Pnxy путем переноса, осуществляе-
мого параллельно оси OZE в ее положительном направлении. При этом 
Декартовы координаты (x, y) проекции для любой точки, естественно, 
будут равны:

х = ХЕ ,    y = YE .

Проекции (x, y) (4.1) можно рассматривать как стереографические 
только для точек, расположенных близко к Северному полюсу, когда 
широта этих точек удовлетворяет условию 82 .B >   Для точек Поляр-
ного региона  прямая на плоскости Pnxy, соединяющая две точки, будет 
являться следом Большого круга, плоскость которого проходит через 
две исходные точки на Земле и центр Земли. 

Дадим теперь геометрическую формулировку для поставленной 
задачи навигации в Северной полярной зоне.

Рис. 4.2. Геометрия движения в Северной полярной зоне
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4. Решение курсовой задачи для Северной полярной зоны
Рассмотрим решение навигационной задачи «полет из точки 

в точку» для Северной полярной зоны. Для этого введем в рассмо-
трение  плоскость nP xy , которая проходит через Северный полюс Pn 
и параллельна плоскости Земного экватора (рис. 4.1), при этом ее коор-
динатные оси x и y параллельны экваториальным осям XE, YE.

Рис. 4.1. Системы полярных координат Pn xy и Ps xy в полярных зонах
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Пусть самолет (рис. 4.2) находится в точке m с координатами m(x, y) 
и ему надлежит сначала двигаться в точку m1(x1, y1), а далее в точку 
m2(x2, y2). Предполагается, что самолет оборудован БИНС типа Wander 
Azimuth, которая выдает текущие значения ( )E

NC t  и Г ( ).tψ  Требуется 
найти математическое выражение для закона управления, обеспечиваю-
щего движение самолета по линии mm1. Решение задачи о дальнейшем 
движении по линии m1m2 будет, конечно, носить аналогичный характер.

Рассмотрим рис. 4.2. Единичный вектор YN с его началом в точке m, 
изображенный на рис. 4.2, представляет собой горизонтальную курсовую 
черту «аналитической платформы» самолета, находящегося в точке m. 
Свойства движения вектора YN (рис. 1.1, рис. 4.2) на плоскости Pn xy, или 
другими словами, свойства азимутального движения «платформы» при 
движении самолета по траектории [ ]( ), ( )m x t y t  имеют важное значение 
для  развиваемой далее теории полярной навигации. 

Рассмотрим  свойства этого вектора. 
В силу выбранного способа азимутальной коррекции «аналити-

ческой платформы» (ГПК, Wander Azimuth), вертикальная угловая 
скорость платформы относительно Земли все время движения самолета 
и во всех точках его траектории равна нулю

                                                                                                                   (4.2)

Это означает, что единичный вектор YN при произвольных движе-
ниях его начальной точки m(x, y) внутри полярной зоны (рис. 4.2)  
будет двигаться плоско-параллельно, т. е. в любой точке (x, y) чертежа 
(рис. 4.2) он будет иметь одно и тоже направление относительно осей 
Pn x  и Pn y. Так, например, вектор YN  при перемещении из точки 
m1(x1, y1) (рис. 4.1) в точку m3(x3, y3) по произвольной траектории  не 
изменяет своего исходного направления. Естественно, угол n A Lα = −  
(рис. 4.2), заключенный между координатной осью —x и невращаю-
щимся вектором YN, должен быть величиной постоянной:

                                         [ ]( ), ( ) constn x t y tα =   (по x, y, t),                   (4.3)

если траектория [ ]( ), ( )x t y t  не выходит из полярной зоны.

Величина угла constn A Lα = − =  (4.3) относится к конкретному 
полету. В другом полете при входе в полярную зону вектор YN может 
иметь другое направление в плоскости Pxy и сохранять уже другое 
значение nα  исходного направления до выхода из полярной зоны. 

Как видим, угол nα  носит ситуативный характер. Его величина 
изменяется от полета к полету, но в течение данного полета, заключен-
ного внутри полярной зоны, он остается постоянным. Из геометриче-
ских построений (рис. 4.2) следует, что угол nα  вектора YN измеряется 
от координатной оси —x, а за положительное направление принима-
ется движение по часовой стрелке, при этом nα  изменяется в пределах
0 2 .n≤ α < π  (4.4) Текущее значение угла ( )n tα  вычисляется по 
формуле (3.2). Из рис. 4.2 следует, что движение из точки m в точку m1   
осуществляется по закону курсового управления:

                                                                                              (4.5)

5. Вычисление матрицы ( )0
E
NC t  на Северном полярном старте

На средних широтах матрица позиционирования имеет вид (2.1). 
Отсюда ясно, что при запуске на этих широтах, когда координаты 
старта B(t0) и L(t0) являются известными, в соотношение (2.1) необхо-
димо подставить их значения старта B(t0) и L(t0). 

Далее важно отметить, что при старте на средних широтах в каче-
стве начального значения для «азимута аналитической платформы» 
( )[ ]0 0,2A t π  может быть выбрана любая произвольная величина, лежащая 

в диапазоне [ ]0,2 .π  При этом, конечно, далее для гироскопического 
курса ( )Г 0ψ t  обязательно должно выполняться условие

                                                                                               (5.1)

где ( )0tψ  — истинный курс самолета на старте. 
Как правило, при среднеширотном запуске величина ( )0A t  прини-

мается равной нулю ( ) 00A t = , что соответствует выставке курсовой 
черты YN(t0) аналитической платформы в направлении на север.

Перейдем теперь к вычислению матрицы ( )0
E
NC t  в Северной 

полярной зоне.
Ранее (4.3) было доказано, что величина nα , численно равная 

разности

                                                                               ,         (5.2)

в Северной полярной зоне геометрически (рис. 4.2) представляет собой 
угол между отрицательной осью Гринвичского меридиана —x (или — XE)  
и курсовой чертой YN аналитической платформы. Этот угол отсчиты-
вается по часовой стрелке. Факт отсчета какого-либо угла по часовой 
стрелке будем далее обозначать символом ⇓ , а факт отсчета угла против 
часовой стрелки символом ⇑ .

0.ZN
ENω =

( ) ( ) ( )0 0 0ψ ψ ,ГA t t t+ =

(0,2 ) (0,2 ) ( , ) ( ) 2n A L A L kα π ⇓ = π ⇓ − −π π ⇑ = − ± π

( )Г 1 2 .n kψ = π−α −µ + π
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Величина 2k± π  используется в (5.2) для приведения величины nα  
к диапазону 0 2 .n≤ α ≤ π

Если потребовать, чтобы на полярном старте курсовая черта YN 
платформы  была параллельна следу от плоскости Гринвичского мери-
диана (рис. 4.1, 4.2), то мы должны назначить величину угла nα  равной 
нулю 

                                                 .                                      (5.3)

Из (5.3), а также из рисунков 4.1  и  4.2 вытекают соотношения:

,A L=  если 0 L≤ ≤ π , 2 ,A L= π +  если 0,L−π ≤ ≤                            (5.4)

которые позволяют написать явные формулы для величин, входящих 
в матрицу E

NC  (3.2)

                                                                                              (5.5)

В таком случае искомая матрица ( )0
E
NC t , заданная в виде (3.2), для 

Северной полярной зоны приобретает вид

                                                                                         (5.6)

Как видим из (5.6), детерминант искомой матрицы может значи-
тельно отличаться от 1. По этой причине представление матрицы ( )0

E
NC t  

в виде (5.6)  должно быть уточнено. Сделать это можно за счет более 
точного представления  для синуса, если взять 

                                                                                        (5.7)

а не sin 1B = , как мы брали раньше в (3.1). При условии  (5.7) из точного 
представления (2.1) и соотношений (5.5) получим искомое представ-
ление для матрицы 0( )E

NC t

                                                                                           

                                                                                        (5.8)

Именно в виде (5.8) и рекомендуется вычислять матрицу ( )0
E
NC t при 

инициализации БИНС на Северном полярном старте. 
Как видно из (5.7 и 5.8), точность выставки БИНС с приближением 

места запуска к полюсу только повышается.
Интересно отметить, что в самой точке Северного полюса, когда  

( 0, 0)x y= = , матрица ( )0
E
NC t  становится равной

                                                                                         (5.9)

Из (5.9) следует, что в точке Pn Северного полюса, координаты 
которой равны ( 0, 0),E Ex X y Y= = = =  курсовая черта аналитической 
платформы YN, как и предполагалось, лежит в плоскости Гринвичского 
меридиана и направлена вдоль оси −x (см. рис. 4.2 и 5.1).

Таким образом, предложенный способ вычисления матрицы ( )0
E
NC t  

работает во всех точках полярной области, включая  и саму точку полюса.

Рис. 5.1. Положение  трехгранника N на Северном полюсе
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6. Вычисление матрицы ( )NC tB 0  на Северном полярном старте

Матрица ориентации

                                                                                             (6.1)

в общем случае имеет представление (2.3).
Из основного уравнения акселерометров [7], с учетом того, что 

направление вектора силы тяжести 1g g −− ⋅  совпадает с вектором верти-
кали ZN, сразу получаем представление для нижней строки матрицы 

( )0
N
BC t  (6.1) в виде:

                                                                                            (6.2)

Из представления матрицы N
BC  в виде (2.3, 6.1) также следует, 

что для задания ее элементов необходимо знание величин: 
sin , cos , sin , cos .ϑ ϑ γ γ

Очевидны соотношения для вычисления этих величин. Из (2.3) 
и (6.2) получаем: 

                                                                                                  (6.3)

Таким образом, теперь для завершения вычисления матрицы ориен-
тации ( )0

N
BC t  по формуле (2.3) необходимо располагать знанием вели-

чины ( )Г 0tψ  угла гироскопического курса на старте.

7. Вычисление угла гироскопического курса ( )Г 0ψ t  на Северном 
полярном старте

По определению (рис. 1.1) гироскопического курса Г ,ψ  он является  
углом между курсовой чертой YN аналитической «гироплатформы» 
и горизонтальной проекцией строительной оси XB самолета. В нашем 
случае, когда матрица ( )0

E
NC t  построена нами по закону (5.8), ось YN 

будет параллельна плоскости Гринвичского меридиана. Таким образом, 
искомый угол ( )Г 0ψ t  будет в нашем случае углом курса самолета отно-
сительно отрицательной линии –Pn x Гринвичского меридиана.

Рассмотрим измерение угла ( )Г 0ψ t  c помощью пеленгации астроно-
мического Светила.

Двугранный угол ( )0tµ  между плоскостью Гринвичского мери-
диана и текущей плоскостью меридиана Светила  (рис. 1.1) на момент 
времени t0 будет равен [7]:

                                                                                                 (7.1)

где ( )0,2∗α π ⇑  — угол прямого восхождения Светила.

( )( )Гр 0 0,2S t π ⇓  — текущее Звездное Гринвичское время на момент t0.

Гр 0 Гр 1 0 1( ) ( ) ( ) 2ES t S t t t k= +ω − ± π,  где Гр 1( )S t  — где есть Звездное Грин-
вичское время на эпоху t1.

Величины ∗α  и Гр 1( )S t  определяются с помощью Астрономических 
ежегодников [9].

Искомая формула для вычисления гироскопического угла ( )Г 0tψ  
с помощью астрономических измерений имеет вид

                                                                                                    (7.2)

где ( )( )0 0,2u t π ⇓  — курсовой угол Светила. Он отсчитывается отно-
сительно вертикальной оси ZN от правого борта по часовой стрелке  
и измеряется с помощью астропеленгатора.

Заметим, что углы ( )tµ  и u(t) в (7.2) являются переменными во 
времени величинами, однако их сумма [ ]( ) ( ) constt u tµ + =  является 
постоянной во времени величиной, так как эти углы изменяются 
с одинаковой угловой скоростью вращения Земли Eω , но вращаются  
при этом в противоположные стороны. 

Для случая использования на старте мачты M, оборудованной 
круговым светильником, имеем

                                                                                               (7.3)

где                                                                                            (7.4)

Угол µ  — это угол линии «самолет — светильник», который отсчи-
тывается от положительной оси Гринвичского меридиана Pn x (рис. 4.2) 
и изменяется против часовой стрелки ⇑ .

Угол uM — это курсовой угол видимой мачты M, который  измеря-
ется с помощью оптической системы астропеленгатора.

Угол ( )0,2Mu π ⇓  отсчитывается относительно вертикальной оси ZN    
по часовой стрелке. Он изменяется от горизонтальной проекции оси XB 
самолета до следа от вертикальной плоскости, в которой расположен 
светильник.
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Заметим, что измерительная ось вращения астропеленгатора 
(т. е. ось измерения курсового угла светильника uM ) должна быть всегда 
вертикальной по принципу его действия и, значит, совпадать на старте  
с  вертикальной осью 1 .ZN g g−= −

8. Решение курсовой задачи для Южной полярной зоны
Геометрия навигации в Южной полярной зоне представлена 

на рис. 4.1 и 8.1. Из этих  геометрических построений вытекают соот-
ношения

Рис. 8.1. Геометрия движения в Южной полярной зоне

                                                                                         (8.1)

Из (8.1) получаем закон курсового управления в Южной полярной 
зоне

                                                                                               (8.2) 

где угол sα  вычисляется по формуле (3.4), а угол iµ  — по формуле (8.1).

9. Вычисление матрицы ( )0
E
NC t  на Южном полярном старте

Для Южной полярной зоны имеют место соотношения: 

                                                                                             (9.1)

На Южном старте для того, чтобы курсовая черта YN аналитической 
«платформы» была параллельна Гринвичскому меридиану, необходимо 
выполнение главного условия:

                     0 2s A L kα = + = + π   или  2 .A L k= − + π                   (9.2)

Из условия (9.2)  и рис. 8.1 следуют равенства:

                                                                                            (9.3)

Подстановка (9.1) и (9.3) в (2.1) приводит к соотношению 

                                                                                                 (9.4)

Последняя формула (9.4) и задает искомую матрицу ( )0
E
NC t  на 

Южном полярном старте.
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10. Вычисление матрицы ( )0
N
BC t  на Южном полярном старте

Вычисление матрицы ориентации ( )0
N
BC t  на Южном полярном 

старте отличается от вычисления этой матрицы на Северном полярном 
старте только формулами для вычисления величины угла гироскопиче-
ского курса, которые в этом случае имеют вид:

                                                                                                (10.1)

При этом величина ( )0tµ  по-прежнему определяется формулами:  
(7.1) для старта по астроизмерениям и (7.4) для  старта с помощью 
мачты. Курсовой угол 0( )u t  в обоих случаях измеряется с помощью 
астропеленгатора.

11. Пересечение  полярной зоны в дальнем полете
Предположим, что самолет в дальнем полете на каком-то этапе 

маршрута должен двигаться по ортодромии RrsS (рис. 11.1), которая 
пересекает полярную зону на отрезке rs. При этом ясно, что кусок rs — 
это непрерывная часть большой ортодромии RrsS. Предполагается 
также, что крайние точки и лежат вне полярной зоны.

Рис. 11.1. Пересечение полярной зоны в дальнем полете

Известно [7], что полет по ортодромии курсовым методом осущест-
вляется следующим образом.  

Для начальной точки R ортодромии RrsS рассчитывается исходный 
курсовой угол SRα , который является функцией от географических 
координат начальной  точки ( ),S SS B L  и географических координат 
конечной точки ( , )R RR B L  ортодромии. Пример такого расчета дается 
в [7, стр. 105]. Вычисление угла SRα  может производиться как перед 
полетом, так и оперативно в полете.

Если при пролете исходной точки R азимут «аналитической плат-
формы» равен A(R), то дальнейшее следование по ортодромии RrsS 
осуществляется путем выдерживания гироскопического курса Гψ  
постоянным и равным 

                                                                                           (11.1)

Обоснование закона управления (11.1) для обеспечения движения 
самолета по ортодромии (геодезической линии) RS вытекает из следу-
ющих рассуждений. Известно [7], что азимут ( )SR tα  ортодромии  изме-
няется по закону: 

                                                                                            (11.2)

Курс самолета Г Г( ) ( ) ( ), constt A t tψ = +ψ ψ =  изменяется по тому же 
закону, и в начальной точке R они совпадают:

                                                                     
 
Это и доказывает состоятельность закона управления (11.1).
Заметим, что управление по закону (11.1) проводится  на основании 

использования только базового алгоритма (1.3, 1.4, 1.5). Это возможно 
в силу  невырожденности этого алгоритма во всех точках  околоземного 
пространства.

Возможно также применение разработанных здесь специальных 
алгоритмов (4.5) и (8.1). Для этого точку s (рис. 11.1), выхода траек-
тории RrsS из полярной зоны, нужно принять равной точке ( ),s s sm x y  
(рис. 4.2, 8.1), координаты которой равны:

                                                                                  

где ,Es EsX Y  — прямоугольные земные координаты (2.5) точки s. 
Далее с помощью законов управления (4.5) или (8.1) обеспечить 

стремление самолета в эту точку.

( ) ( ) ( )Г 0 0 0 .t t u tψ = µ −

 

αSR 

ZE 

R 

r 

Pn 

O 

S s 

Г Г Г( ) const, .
SR SRSR A Rψ = α − = ψ →ψ

( ) ( )0tg , .East
SR SR SR

V B t R
N

α = α = α

( ) tg , ( ) ( ).East
SR

Vt B R R
N

ψ = ψ = α

, ,s Es s Esx X y Y= =
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Выводы

1. Для БИНС разработаны новые алгоритмы позиционирования 
и инициализации, когда ее выходными позиционными сигналами 
являются Земные прямоугольные координаты ( ), ( ), ( )E E EX t Y t Z t  
самолета.

2. Доказано, что применение этих координат обладает свойством 
всеширотности, то есть не имеет вырождения ни в одной точке 
околоземного пространства. По этой причине указанные коор-
динаты могут быть использованы как для определения местопо-
ложения самолета в полярных регионах Земли, так и для запуска  
БИНС в  этих районах.

3. Предложенный новый алгоритм счисления не отменяет клас-
сического базового алгоритма БИНС, а работает параллельно 
с ним в полярных зонах, т. е. является дополнением к базовому 
алгоритму, который при этом непрерывно работает от взлета 
и до посадки. Это свойство обеспечивает пригодность полярной 
выставки для всего дальнейшего  маршрута, который далее может 
включать и отрезки на средних широтах 

4. Разработаны курсовые законы управления самолетом для обеспе-
чения сложной навигации «из точки в точку» для маршрутов, 
лежащих внутри полярных областей Земли.

5. Разработан курсовой закон управления для случаев пересечения 
полярных областей в дальнем полете. 
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12. Курсовое управление по сигналам ΨГ с учетом угла сноса ξ  
В случае полярой навигации, а также при выполнении дальних 

полетов по ортодромическим маршрутам именно по сигналам ΨГ , непре-
рывно поступающим от БИНС, и  осуществляется  курсовое управление 
движением. 

Рассмотрим, как при этом способе курсового управления учесть 
влияние систематического ветра, приводящего к сносу летательного 
аппарата.

Углом сноса ( )ζ ⇓ , по определению, называется угол между гори-
зонтальной проекцией единичного вектора XB и горизонтальной проек-
цией вектора скорости EV . В таком случае имеем

                                                                                              (12.1)

Заметим, что в формуле (12.1) определение углов h и ΨГ произ-
водится в системе горизонтальных координат  (рис. 1.1) XN, YN (а не 
традиционных XNgeo, YNgeo Восток-Север!), что обеспечивает всеширот-
ность вычисления по формуле (12.1) угла сноса ζ по сигналам БИНС.

Угол h носит название путевого угла  (Ground Trak Angle). Ясно, что 
в отсутствии ветра при выполнении условия 

                                                                                               (12.2)

самолет будет двигаться по заданной линии пути. 
В таком случае, при курсовом законе управления (12.3):

                                                                                       (12.3)

самолет будет двигаться по заданной траектории в условиях ветра.

ЗАД
Гh = ψ

( )Г, , arctg 0,2 .
2 2

XN

YN

Vh h
V

π π ζ − ⇓ = −ψ = π ⇓ 
 

УПР ЗАД
Г Г .ψ = ψ −ζ
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СКАЛЯРНАЯ МОДЕЛЬ НАБЛЮДЕНИЯ 
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Рассмотрена задача построения скалярного наблюдателя функционирования привода 
автомата тяги самолета на основе модели линейной динамической системы второго 
порядка при получении производных (фазовых координат) перемещения его выходного 
звена c помощью эквивалентного дискретного фильтра. Мерой соответствия привода 
своим эталонным характеристикам является величина невязки наблюдения в виде рассо-
гласования между левой и правой частями дифференциального уравнения движения 
привода. Сигнал невязки служит параметром наблюдения для построения схемы контроля 
привода автомата тяги. Работоспособность скалярного наблюдателя проиллюстриро-
вана графиком движения реального привода и его модели.

Ключевые слова: модель наблюдения, привод, цифровая фильтрация, фазовые 
координаты.

SCALAR MODEL OF AUTOTHROTTLE DRIVE 
DYNAMIC INTEGRITY OBSERVATION

Dmitry B. YURCHENKO
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-mail: inbox@aomiea.ru

This article considers the problem of aircraft autothrottle drive operation state scalar observer 
constructing based on second-order linear dynamic system model when obtaining derivatives 
(phase coordinates) of its output element displacement using the same discrete filter. Residual error 
in the form of misalignment in the left or write part of drive displacement differential equation 
shows the extent of drive compliance with its best performance. The residual signal serves as an 
observation parameter for constructing autothrottle drive control circuits. The scalar observer 
operability is illustrated by a graph of true drive motion and its model.

Keywords: observation model, drive, digital filtration, phase coordinates.
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В процессе развития систем управления полетом самолета совре-
менный авиационный программно-аппаратный автопилотный комплекс 
позволяет автоматизировать все этапы полета, в том числе и задачу 
стабилизации скоростных параметров. Одной из основных схем управ-
ления скоростью полета является изменение тяги двигателей с помощью 
органов управления или автоматизированных систем. Задача сохра-
нения целостности системы автоматического управления тягой двига-
теля самолета является определяющей в вопросе обеспечения требо-
ваний технического задания по безопасности полета. Активный отказ 
системы автоматического управления (САУ) в канале тяги должен обна-
руживаться средствами автопилота и нейтрализовываться до развития 
отказной ситуации при своевременном парировании отказа. Основным 
элементом САУ, непосредственно обеспечивающим регулирование тяги 
двигателя в зависимости от заданных скоростных параметров полета, 
является электромеханический привод автомата тяги. 

В рамках обеспечения безопасности функционирования САУ была 
решена задача наблюдения привода автомата тяги в процессе управления 
скоростью полета на тяжелых транспортных, пассажирских и военных 
самолетах. В состав рассматриваемого привода автомата тяги ПАТ-96 
входят блоки управления БУП АТ-204 и исполнительный механизм 
автомата тяги ИМАТ-96 (рис. 1).

Рис. 1. Схема соединения ПАТ-96 с блоками вычислителей САУ

Распространенным способом определения работоспособного состо-
яния динамической системы [1], в данном случае привода, является 
способ сравнения контролируемого выходного сигнала системы (пере-
мещение выходных звеньев привода автомата тяги) с сигналом дина-
мической модели-эталона при одинаковом входном сигнале. В основе 
построения системы контроля по принципу сравнения лежит схема 
наблюдения [2], применяемая при параметрической идентификации 
объекта (рис. 2).
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Рис. 2. Схема наблюдения объекта

Здесь (рис. 2) обозначены: u(t) — входной сигнал, n(t) — некон-
тролируемое случайное воздействие, x(t) — вектор выходного сигнала 
системы, xm(t) — вектор выходного сигнала модели, ( ) ( ) ( )mt x t x t∆ = −  — 
вектор невязки, a — вектор параметров системы, am — вектор параме-
тров модели.

На каждый наблюдаемый элемент наблюдаемого вектора невязки 
назначается порог неисправного состояния объекта наблюдения 
и формируются схемы обнаружения отказов в виде цепочки: «поро-
говый логический элемент — звено временной задержки — признак 
отказа системы». Скалярный наблюдатель как устройство функциональ-
ного диагностирования предложен в [3]. Для полностью наблюдаемой 
линейной системы:

                                                                                                   (1)

система наблюдения определяется в виде: 

                                                                                                  (2)

где x(t) — n-мерный наблюдаемый вектор состояния, u(t) — n-мерный 
измеряемый вектор управления, A, Am — постоянные квадратичные 
матрицы системы и ее модели размерности n × n, B, Bm — матрицы 
управления системы и ее модели размерности n × r, z(t) — избыточная 
скалярная переменная, Δ(t) — скалярный диагностический сигнал, 

[ ]1 2 ... nc c c c=  — вектор свертки непосредственно наблюдаемых 
координат x(t). При идеальном наблюдении исправной системы Am = A 
и Bm = B, а диагностический выход равен нулю ( ) 0t∆ ≡  при любом 
входном сигнале. В изображении Лапласа это будет выглядеть как:

                                                                                                     (3)

Равенство (3) выполняется при наблюдении координат и управ-
лении системы без помех. Поэтому система наблюдения (2) чувстви-
тельна к детерминированным и случайным ошибкам измерения. 

Рассмотрим вариант построения наблюдателя для динамиче-
ской следящей системы типа «вход-выход» для электромеханического 
привода автомата тяги в составе САУ самолета. С достаточным прибли-
жением по результатам практических исследований амплитудно-ча-
стотных характеристик реального привода его передаточная функция 
может быть представлена динамическим звеном второго порядка:

                                                                                                 (4)

где φ — позиционный выходной сигнал привода — перемещение выход-
ного звена привода автомата тяги (ПАТ). За модель привода примем 
дифференциальное уравнение в форме оператора линейной системы, 
устанавливающего прямую связь между выходной координатой φм(t) 
и входным управляющим сигналом u(t), а именно:

                                                                                               (5)

Положим для определенности, что имеется возможность измерения 
положения выходного звена φ(t) и его первых двух производных ( )tϕ  
и ( ).tϕ  Тогда уравнение движения реального привода аналогично (5) 
можно записать в виде 

                                                                                               (6)
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Примем модель (5) с номинальными параметрами Tм и ξм за эталонную 
модель, тогда два уравнения (5) и (6) — эталонное и реальное — можно 
считать системой наблюдения двух процессов при одном и том же 
входном сигнале и полностью наблюдаемом векторе состояния реаль-
ного привода. Процессы движения этих систем будут близки друг 
к другу и оценку работоспособности привода можно стандартно прово-
дить по величине рассогласования между одноименными элементами 
векторов φм(t) и φ(t). Однако существует возможность оценки несовпа-
дения реального привода и его эталона при прямой подстановке реаль-
ного сигнала в эталонную модель привода [4]. При этом в общем случае 
уравнение (5) с реальными фазовыми координатами и модельными 
коэффициентами выполняться не будет, а рассогласование

                                                                                                  (7)

представляющее собой скалярную величину, является невязкой, 
имеющий размерность выходного сигнала привода. Тогда уравнение (7) 
представляет собой скалярный наблюдатель, идеальная схема которого 
в изображении Лапласа имеет вид, изображенный на рис. 3.

Рис. 3. Структурная схема идеального наблюдателя в изображении Лапласа

При наличии шумов в измерениях непосредственное определение 
первой и, в особенности, второй производной от сигнала датчика поло-
жения выходного звена ПАТ, представляется практически невозможным 
без применения фильтрации.

Введем в рассмотрение фильтр 3-го порядка на выходной сигнал 
привода с передаточной функцией вида:

                                                                                                (8)

где Tф — постоянная времени апериодического и колебательного звеньев, 
ξф — относительный коэффициент затухания величиной более 0,6. 
Этот фильтр допускает формирование на его выходе первой и второй 
производных сглаженного выходного сигнала ϕ . С учетом (8) построим 
структурную схему наблюдения динамической целостности привода 
в смысле соответствия его динамических параметров параметрам его 
модели, принятой за эталон. Структурная схема реального наблюдателя 
примет вид, изображенный на рис. 4.

Рис. 4. Структурная схема прямого наблюдателя с фильтром 
оценивания производных выходного сигнала ПАТ

Таким образом, учитывая отсутствие сдвига по фазе в силу введения 
фильтра по управляющему сигналу (рис. 4), то есть синфазности состав-
ляющих сигналов в диагностическом сигнале невязки, несоответствие 
параметров привода параметрами прямой модели-эталона вызывает 
рассогласование равенства дифференциального уравнения-модели (5) 
при подстановке в него восстановленных фазовых координат движения 
привода. Этот параметр рассогласования можно использовать при обна-
ружении отказов привода, выставив время реакции системы наблюдения 
на отказ привода после превышения рассогласованием определенного 
порога, значение которого определяется требованиями отказобезопас-
ности. 

На рис. 5 (c. 68) приведена блок-схема системы контроля привода 
тяжелого самолета с цифровым алгоритмом прямого наблюдения 
целостности электромеханического привода САУ.

Цифровая реализация непрерывного наблюдателя фазовых коор-
динат привода обеспечивается методом эквивалентного дискретного 
преобразования [5], позволяющего с точностью уравнений дискре-
тизации непрерывного сигнала привода гарантировать сходимость 
с непрерывным аналогом.
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Встроенная система наблюдения состояния привода автомата тяги 
разработана для контура следящей системы отработки заданного угла 
отклонения РУД «ВЦ-2 — БУП АТ-204 — ИМАТ-96» и построена 
на основе формирования диагностического параметра Δ. Параметр Δ 
формируется на основе рассогласования между заданным положе-
нием РУД и взвешенной линейной суммой производных измеренного 
осредненного угла отклонения РУД ИМАТ-96, соответствующей левой 
части линейного однородного дифференциального уравнения, которое 
описывает динамику движения привода ПАТ-96:

                                                                                                (9)

График формирования невязки Δ в бортовом вычислителе показан 
на рис. 6.

Рис. 6. Формирование значения диагностического параметра Δ 
в бортовом вычислителе САУ (по данным регистратора полунатурного стенда)

По результатам стендовой отработки схемы наблюдения при выпол-
нении маневров с использованием привода автомата тяги невязка наблю-
дателя не превышает по модулю 4 градусов РУД, что является прием-
лемым для выставки порога 6 градусов РУД на отключение системы при 
отказе ПАТ. Таким образом, показано, что прямая модель наблюдения 
электромеханического привода автомата тяги, положенная в основу 
системы идентификации отказных ситуаций, позволяет с высокой 
точностью обеспечивать распознавание и нейтрализацию активных 
отказов в рамках задачи сохранения целостности системы автоматиче-
ского управления полетом и тягой самолета.

( )РУД ср РУДзаданный 1 2 ,K K∆ = α −α + α + α 

   
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СПОСОБ ФОРМИРОВАНИЯ ВСПОМОГАТЕЛЬНОГО 
УПРАВЛЯЮЩЕГО СИГНАЛА НА СЕКЦИИ 

ИНТЕРЦЕПТОРОВ ДЛЯ СТАБИЛИЗАЦИИ СКОРОСТИ
И УПРАВЛЕНИЯ СКОРОСТЬЮ ПОЛЕТА САМОЛЕТА 

СОВМЕСТНО С АВТОМАТИЧЕСКИМ УПРАВЛЕНИЕМ 
ТЯГОЙ ДВИГАТЕЛЕЙ

Алексей Григорьевич КУЗНЕЦОВ, д. т. н., доцент,
Александр Витальевич ГРЕБЁНКИН, д. т. н.,
Анастасия Владиславовна ГУТОРОВА
ПАО «Московский институт электромеханики и автоматики»
E-mail: inbox@aomiea.ru

В статье приводятся некоторые результаты математического моделирования 
возможности использования секций интерцепторов в контуре автоматического управ-
ления скоростью полета самолета совместно с автоматическим управлением тягой 
двигателей.

Ключевые слова: лобовое сопротивление самолёта, тяга двигателей, секции интер-
цепторов, скорость полета.

THE METHOD OF AUXILIARY CONTROL SIGNAL 
GENERATION FOR SPOILER SECTIONS 
FOR SPEED HOLD AND FLIGHT SPEED 
AND THRUST AUTOMATIC CONTROL

Alexey G. KUZNETSOV, D.Sc. in Engineering,
Alexander V. GREBYONKIN, D. Sc. in Engineering,
Anastasiya V. GUTOROVA
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ PJSC
E-Mail: inbox@aomiea.ru

The article presents some results in mathematical modeling of using spoiler sections in aircraft 
speed automatic control loop with thrust automatic control.

Keywords: aircraft drag, engine thrust, spoiler sections, aircraft speed.
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Способ основан на реализации возможности автоматического управ-
ления силой лобового сопротивления самолета (вспомогательный сигнал) 
совместно с автоматическим управлением тягой двигателей (основной 
сигнал) для стабилизации заданного значения скорости и управления 
скоростью полета. Управление силой лобового сопротивления в полете 
реализуется с помощью изменения заданного угла отклонения секций 
интерцепторов в набегающем потоке воздуха. При изменении угла 
отклонения интерцепторов в набегающем потоке воздуха изменя-
ется сила аэродинамического сопротивления, влияющая на скорость 
полета. Интерцепторы отклоняются симметрично на левом и правом 
полукрыле. Кроме изменения силы лобового сопротивления, интер-
цепторы приводят и к изменению подъемной силы крыла. В режиме 
автоматического управления скоростью полета с использованием вспо-
могательного сигнала на секции интерцепторов, изменение подъемной 
силы крыла, вызванное отклонением интерцепторов, минимизируется 
соответствующим изменением угла атаки крыла с помощью момента 
от отклонения руля высоты самолета ΔMz РВ (см. рис. 1). Стабилизатор 
работает в режиме автобалансировки.

На рисунке 1 для наглядности показано два положения интерцеп-
торов и механизации крыла: 

— на левом полукрыле механизация и интерцепторы убраны,
— на правом полукрыле механизация и интерцепторы выпущены.

Управляющий сигнал на секции интерцепторов правого и левого 
полукрыла в режиме управления скоростью полета совместно с автома-
тическим управлением тягой двигателей возможен как при убранной, 
так и выпущенной механизации.

Управление силой лобового сопротивления самолета (вспомога-
тельный сигнал) выполняется изменением угла отклонения секций 
интерцепторов симметрично на левом и правом полукрыле, а управ-
ление тягой двигателей (основной сигнал) реализуется автоматом тяги 
по заданной скорости перемещения рычагов управления двигателями 
(РУД). Работа основного и вспомогательного сигнала направлена на 
реализацию общей цели – минимизации ошибки по скорости (разницы 
между заданным и текущим значением скорости полета).

1. Условие подключения вспомогательного сигнала на секции интер-
цепторов определяется заданной величиной разницы между текущей 
и заданной приборной скоростью ( )ИНТ

ПР. ЗАД.MAX ,V∆ , которая выбирается из 
условия потребной (установленной) величины долевого участия интерцеп-
торов в решении задачи стабилизации и отслеживания заданной приборной 
скорости совместно с управлением тягой двигателей. 
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Условие потребной чувствительности вспомогательного сигнала 
(величина ( )ИНТ

ПР. ЗАД.MAX ,V∆ ) может задаваться пилотом с пульта управления 
или автоматически при решении оптимизационных задач. При условии   

ИНТ
ПР ПР. ЗАД ПР. ЗАД.MAXV V V− ≥ ∆ формируется управляющий сигнал на секции 

интерцепторов:

где: ПРVK  — коэффициент усиления реакции на рассогласование между 
текущей и заданной приборной скоростью; 

ПРV  — текущая фильтрованная приборная скорость; 
ПР. ЗАДV  — заданная на пульте управления САУ приборная скорость; 

ПРVK   — коэффициент усиления реакции на скорость изменения 

фильтрованной приборной скорости 1ПР ПР
ПР

САУ

;i iV V
V

T
−

−
=

∆

 

  

САУT∆  — шаг дискретности вычислителя САУ; 
K ∫  — коэффициент усиления интегральной части управляющего 

сигнала.

2. Если в процессе управления обеспечивается заданная точность 
стабилизации приборной скорости, соответствующая порогу отклю-
чения сигнала на интерцепторы: 

ИНТ
ПР ПР. ЗАД пор ПР. ЗАД.MAXK VV V− < ∆ , и темп 

изменения приборной скорости достаточно мал 
пор

ПР ПР км ч/сVV ≤   км/ч/с, или 
текущее значение приборной скорости меньше заданной, то формиру-
ется сигнал на полную уборку интерцепторов:

ИНТ 0=δ  при 
ИНТ

порПР ПР. ЗАД ПР. ЗАД.MAXVV V K− < ∆  и 
пор

ПР ПР км ч/сV V≤   км/ч/с или 

ПР ПР. ЗАД 0.V V− <  Иначе положение интерцепторов остается неиз-
менным.

порK  — заданная величина понижающего коэффициента для опре-
деления минимальной допустимой ошибки по скорости полета без 
использования вспомогательного сигнала на секции интерцепторов;

пор
ПРV  — заданная величина ускорения приборной скорости, при которой 

возможна уборка секций интерцепторов.
Некоторые результаты математического моделирования примени-

тельно к самолету МС-21-300 приведены на рисунках 2–3 (стр. 76 – 81).
На рисунке 2а показаны результаты моделирования режима стаби-

лизации заданной высоты (400 м) и скорости полета (450 км/ч) без 
использования вспомогательного управляющего сигнала на секции 
интерцепторов в условиях вертикальных порывов ветра. При попадании 

самолета в восходящий поток воздуха (Wyg MAX = 15 м/с) имеет 
место увеличение ошибки стабилизации заданной скорости полета 
до ΔVПР. MAX = 80 км/ч. Максимальные отклонения от заданной высоты 
полета достигали ΔНMAX = ±2 м.

При условии формирования вспомогательного управляющего 
сигнала только на внутренние секции интерцепторов при условии их 
подключения ΔVПР > 10 км/ч ( ИНТ

ПР. ЗАД.MAXV∆  = 10 км/ч), ошибки стаби-
лизации заданной скорости полета уменьшается до ΔVПР. MAX = 30 км/ч 
при сохранении точности стабилизации заданной высоты полета 
в пределах ΔНMAX = ±2 м (см. рисунок 2б). Максимальный угол откло-
нения внутренних секций интерцепторов достигал величины δИНТ = 29°.

При условии формирования вспомогательного управляющего 
сигнала на внутренние и внешние секции интерцепторов при условии их 
подключения ΔVПР > 10 км/ч, ошибка стабилизации заданной скорости 
полета уменьшается до ΔVПР. MAX = 22 км/ч при сохранении точности 
стабилизации заданной высоты полета в пределах ΔНMAX= ±2 м 
(см. рисунок 2в). Максимальный угол отклонения всех секций интер-
цепторов уменьшился до δИНТ = 20,5°. 

На рисунке 3 приведены результаты моделирования режима верти-
кальной навигации самолета МС-21-300 в условиях значительных 
вертикальных порывов ветра (Wyg = ±15 м/с). На рисунке 3а вспомо-
гательные управляющие сигналы на секции интерцепторов отключены. 
В этом случае на участке снижения при попадании самолета в условия 
восходящих порывов ветра имеет место увеличении ошибки стабили-
зации заданной приборной скорости до ΔVПР. MAX = 90 км/ч при работе 
двигателей на режиме малого газа и уход от заданной высоты полета на 
ΔНMAX = 100 м. 

Подключение вспомогательных управляющих сигналов только на 
внутренние секции интерцепторов (рисунок 3б) по условию ΔVПР > 5 км/ч 
(

ИНТ
ПР. ЗАД.MAXV∆  = 5 км/ч) позволило уменьшить величину максимальной 

ошибки стабилизации заданного значения приборной скорости с 90 км/ч 
до 25 км/ч и повысить качество траекторного управления путем умень-
шения максимального отклонения от заданной высоты полета от 100 м 
до 30 м. Максимальный угол отклонения секций интерцепторов достигал 
величины 31°. 

Подключение вспомогательных управляющих сигналов на 
внутренние и внешние секции интерцепторов (см. рисунок 3в) по условию 
ΔVПР > 5 км/ч (

ИНТ
ПР. ЗАД.MAXV∆  = 5 км/ч) позволило уменьшить величину 

максимальной ошибки стабилизации заданного значения приборной скорости 
до 20 км/ч и повысить качество траекторного управления путем умень-
шения максимального отклонения от заданной высоты полета до 25 м. 
Максимальный угол отклонения секций интерцепторов не превышал 23°.
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Рис. 2. Режим стабилизации высоты 400 м в условиях вертикального 
сдвига ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч. 
а) Стабилизация заданной скорости полета только в канале тяги 

без использования вспомогательного сигнала на секции интерцепторов

Рис. 2 (продолжение). Режим стабилизации высоты 400 м в условиях вертикального 
сдвига ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч. 
б) Стабилизация заданной скорости полета в канале тяги 

совместно с внутренними секциями интерцепторов
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Рис. 3. Режим вертикальной навигации в условиях вертикальных 
порывов ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч.
а) Стабилизация заданной скорости полета только в канале тяги 

без использования вспомогательного сигнала на секции интерцепторов

Рис. 2 (продолжение). Режим стабилизации высоты 400 м в условиях вертикального 
сдвига ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч. 
в) Стабилизация заданной скорости полета в канале тяги

совместно с внутренними и внешними секциями интерцепторов
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Рис. 3 (продолжение). Режим вертикальной навигации в условиях вертикальных 
порывов ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч.
б) Стабилизация заданной скорости полета в канале тяги с использованием 

вспомогательного сигнала только на внутренние секции интерцепторов

Рис. 3 (продолжение). Режим вертикальной навигации в условиях вертикальных 
порывов ветра Wyg = ±15 м/с. Автомат тяги работает в режиме 

стабилизации заданной скорости полета 450 км/ч.
в) Стабилизация заданной скорости полета в канале тяги с использованием 
вспомогательного сигнала на внутренние и внешние секции интерцепторов
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Выводы

На основании полученных результатов можно заключить, что 
рассматриваемый способ управления скоростью полета самолета при 
использовании вспомогательного управляющего сигнала на секции 
интерцепторов позволяет:

1. Повысить уровень безопасности полетов самолетов с электро-
дистанционными системами управления (ЭДСУ) за счет реали-
зации дополнительной возможности защиты от выхода самолета 
за верхние ограничения по скорости (функция аэродинамиче-
ского торможения при разгоне самолета с двигателями, работа-
ющими на малом газе).

2. Повысить экономичность эксплуатации самолетов по расходу 
топлива, дальности и продолжительности полета за счет пере-
распределения функции стабилизации заданной скорости полета 
самолета между автоматом тяги и секциями интерцепторов.

3. Расширить диапазон вертикальных скоростей снижения при 
различных заданных значениях приборной скорости.

4. Повысить точность стабилизации и отслеживания заданной 
приборной скорости.

5. Расширить область ожидаемых условий эксплуатации и уровень 
безопасности полетов путем реализации дополнительной возмож-
ности минимизации ошибки по скорости совместно с автоматом 
тяги при полете в условиях воздействия атмосферных явлений 
повышенной опасности (сильные вертикальные сдвиги ветра 
и т. п.).
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