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The theory of decision-making in the process of integrated flight navigation systems (IFNS) devel-
opment with optimal price/quality ratio relies on forming of a set of IFNS options, based on several
performance evaluation criteria. To make the argumentative decision a working out of special math-
ematical apparatus is required. ELECTRE is the first of alternatives classification (outranking)
methods. This method uses a rule in the form of binary relation, allowing a subset allocation from
the initial alternatives set. The alternatives are preset by their characteristics (selection criteria) val-
ues, which can be obtained in various ways. After the binary relation is built-up, the set of mutually
non-dominated alternatives is available for the decision maker (DM). Then the DM selects the final
solution out of this set. Thus, ELECTRE allows to reduce the number of variants analyzed, thereby
facilitating the selection. The article considers an example of preference argumentation for the IFNS
option, selected out of 5 variants in certain conditions, with estimation by 3 characteristics.

ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДА ELECTRE 
ПРИ ВЫБОРЕ СОСТАВА ОБОРУДОВАНИЯ 

ПИЛОТАЖНО-НАВИГАЦИОННЫХ КОМПЛЕКСОВ 

А.Г КУЗНЕЦОВ к.т.н., Т.П. ТКАЧЕВА к.т.н., 
Ю.В. ГАВРИЛЕНКО к.т.н.
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Теория принятия решения при создании пилотажно-навигационных комплексов (ПНК)
с оптимальным соотношением стоимость-качество основывается на формировании мно-
жества вариантов ПНК, отличающихся показателями качества функционирования и вы-
бора лучшего (лучших) варианта на основе правила принятия решения. Для выбора
аргументированного решения  требуется разработка специального математического ап-
парата. Метод ELECTRE является первым из методов классификации альтернатив (out-
ranking). Этот метод использует правило в виде бинарного отношения, которое позволяет
выделить подмножество вариантов из исходной совокупности. Варианты заданы значе-
ниями своих показателей (критериев качества), которые могут быть получены различными
способами. После того, как бинарное отношение построено, лицу, принимающему решение
(ЛПР), представляется множество лучших вариантов. Далее ЛПР выбирает лучший из
представленного множества. Таким образом, метод ELECTRE позволяет сократить число
анализируемых вариантов, облегчая тем самым выбор. В статье рассмотрен пример об-
основания предпочтительности выбранного варианта ПНК в определенных условиях из 5
вариантов, которые оцениваются по трем показателям.
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Концепция создания пилотажно-навигационных комплексов (ПНК) с оптимальным

соотношением стоимость-качество, адаптированная к самолетам гражданской и военной

авиации, предполагает выбор метода аргументированного принятия решения о составе обо-

рудования ПНК.

На начальной стадии проектирования четко определяются и среди прочих рассматри-

ваются два основных вопроса: программный метод создания образца авиационной техники

по принципу «план-программа-бюджет» и концепция выделения базовых унифицированных

модулей в рамках выбранного семейства образцов авиационной техники.

В настоящее время определение состава оборудования ПНК регламентируется дефицитом

материальных средств заказчика и разработчика, дефицитом времени разработки ПНК и его

откладки (сертификация).

В связи с этим обострился вопрос о методах аргументированного принятия решения с

целью выбора одного, наиболее приемлемого. Теория принятия решения основывается на

формировании множества вариантов ПНК по нескольким критериям оценки качества его

функционирования. Для выбора критериев качества ПНК необходим анализ целевых задач

воздушного судна (ВС) и его ПНК.

Процесс принятия решения принято разбивать на три этапа [1]:

 • системный анализ объекта исследования и набор необходимой информации для поста-

новки задачи;

 • разработка метода формирования различных альтернатив сравниваемых систем (или

генерация);

 • выбор лучшей (или лучших) альтернатив (альтернативы).

Схема процесса принятия решения приведена на рис. 1.
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Рис. 1.  Схема процесса принятия решения.  ЛПР — лицо, принимающее решение, U(t) — множе-
ство допустимых решений, Uопт — выбранная альтернатива, М(Wi) — множество оценок кри-
териев рассматриваемых альтернативных вариантов 
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В качестве наиболее приемлемого правила принятия решения был выбран метод ELECTRE,

потому что:

 • лицу, принимающему решение, предъявляются только те варианты, для сравнения ко-

торых требуется углубленный анализ;

 • решающее правило выбора между альтернативами может быть изменено с учетом мне-

ния ЛПР;

 • позволяет учитывать меняющиеся ресурсно-технические показатели для различных

внешних условий. Под внешними условиями понимаются возможности исполнителя,

требования заказчика и размерность множества вариантов ПНК.

Метод ELECTRE (ELimination EtChoix Traduisant la REalite – исключение и выбор, отражаю-

щие реальность) является первым из методов классификации альтернатив (outranking). Он был

предложен французским ученым Б. Буа в 70-е годы XX века и породил целое направление в

области методов поддержки выбора из конечного числа альтернатив. В методе ELECTRE вме-

сто функции полезности строится правило в виде бинарного отношения, которое позволяет

выделить подмножество альтернатив из исходной совокупности. Альтернативы заданы значе-

ниями своих показателей (критериев выбора), которые могут быть получены различными пу-

тями, в том числе и с использованием математического моделирования.

Оценка каждой альтернативы может быть не абсолютной, а относительной (по сравнению

с другой альтернативой), так возник метод ELECTRE. В настоящее время разработан ряд ме-

тодов этого семейства [2, 3].

Методы ELECTRE направлены на решение задач с уже заданными многокритериальными

альтернативами. Следовательно, они принадлежат к методам первой группы согласно приве-

денной выше классификации. В методах ELECTRE не определяется количественно показа-

тель качества каждой из альтернатив, а устанавливается лишь условие превосходства одной

альтернативы над другой.

Постановка задачи обычно имеет следующий вид:

Дано: N критериев со шкалами оценок (обычно количественные), веса критериев (обычно

целые числа), альтернативы с оценками по критериям.

Требуется: выделить группу лучших альтернатив.

Основные этапы методов ELECTRE

1. На основании заданных оценок двух альтернатив подсчитываются значения двух ин-

дексов: согласия и несогласия. Эти индексы определяют согласие и несогласие с гипотезой,

что альтернатива А превосходит альтернативу В.

2. Задаются уровни согласия и несогласия, с которыми сравниваются подсчитанные ин-

дексы для каждой пары альтернатив. Если индекс согласия выше заданного уровня, а индекс

несогласия — ниже, то одна из альтернатив превосходит другую. В противном случае альтер-

нативы несравнимы.

3. Из множества альтернатив удаляются доминируемые. Оставшиеся образуют первое

ядро. Альтернативы, входящие в ядро, могут быть либо эквивалентными, либо несравнимыми.

4. Вводятся более «слабые» значения уровней согласия и несогласия (меньший по значе-

нию уровень согласия и больший уровень несогласия), при которых выделяются ядра с мень-

шим количеством альтернатив.
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5. В последнее ядро входят наилучшие альтернативы. Последовательность ядер определяет

упорядоченность альтернатив по качеству.

Индексы согласия и несогласия

В различных методах семейства ELECTRE индексы согласия и несогласия строятся по-

разному. Основные идеи построения этих индексов далее будут показаны на примере метода

ELECTRE. Каждому из N критериев ставится в соответствие целое число р, характеризующее

важность критерия. Б. Руа предложил рассматривать р как «число голосов» членов жюри, го-

лосующих за важность данного критерия. Выдвигается гипотеза о превосходстве альтернативы

А над альтернативой В. 

Множество I, состоящее из N критериев, разбивается на три подмножества:

I + — подмножество критериев, по которым А предпочтительнее В;

I 0 — подмножество критериев, по которым А равноценно В;

I − — подмножество критериев, по которым В предпочтительнее А.

Далее формулируется индекс согласия с гипотезой о превосходстве А над В. (В других ме-

тодах семейства ELECTRE используются ± индексы сильного и слабого превосходства.)

Индекс согласия подсчитывается на основе весов критериев. Так, в методе ELECTRE

этот индекс определяется как отношение суммы весов критериев подмножеств I + и I 0 к общей

сумме весов:

.

Индекс несогласия (dАВ) c гипотезой о превосходстве А над В определяется на основе са-

мого «противоречивого» критерия — критерия, по которому В в наибольшей степени превос-

ходит А.

Чтобы учесть возможную разницу длин шкал критериев, разность оценок В и А относят к

длине наибольшей шкалы: 

,

где              ∼ оценки альтернатив А и В по i-му критерию; Li — длина шкалы i-гo критерия.

Индекс согласия обладает следующими свойствами:

1) 0 < САВ < 1;

2) САВ = 1, если подмножество I пусто;

3) САВ сохраняет значение при замене одного критерия на несколько с тем же общим

весом.

Свойства индекса несогласия:

1) 0 < dАВ < 1;

2) dАВ сохраняет значение при введении более детальной шкалы по i-му критерию при

той же ее длине.

Введенные индексы используются при построении матриц индексов согласия и несогла-

сия для заданных альтернатив.
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В случае рассмотрения критериев, независимых по предпочтению, лицо, принимающее

решение, должно указать либо предпочтение одного значения другому, либо равнозначность

этих значений, выполняя при этом требование непротиворечивости утверждений о предпоч-

тениях [4].

Переход от количественных показателей к качественным осуществляется разбиением

множества количественных значений на конечное число классов, каждому из которых при-

сваивается качественная характеристика. После этого каждый из альтернативных вариантов

оказывается задан наборами из m качественных показателей. При этом для каждого из пока-

зателей должны быть заранее согласованы с ЛПР соотношения предпочтительности между

различными классами.

Общая схема метода состоит из четырех этапов.

1. Назначение весов. ЛПР назначает положительные веса каждого из критериев W1, W2,...,

Wm.

2. Построение индекса согласия. Для каждой пары альтернатив j и k множество критериев

I = {1,2, ..., m} разбивается на три группы:

Множество I+
jk включает те критерии, по которым j-я альтернатива лучше k-й; множество

I −jk , состоит из критериев, по которым j-я альтернатива хуже k-й, а множество I0
jk состоит из

тех критериев, по которым j-я и k-я альтернативы эквивалентны.

Индекс согласия с тем, что альтернатива j лучше альтернативы k, определяется следующим

образом:

, (1)

где α — параметр, α ∈ {1; 0,5; 0} (выбор параметра а зависит от того, какая модификация

метода реализуется).

3. Построение индекса несогласия. Для каждой пары j и k индекс несогласия с тем, что аль-

тернатива j лучше альтернативы k, определяется по формуле:  

где интервал превосходства k-й альтернативы над j-й по i-му критерию определяет число

последовательных переходов из класса в класс, которое необходимо осуществить для того,

чтобы j-й вариант стал эквивалентен k-му по i-му критерию, умноженное на цену одного та-

кого перехода. При этом требуется, чтобы величины djk не превышали единицу.

4. Построение решающего правила. На основе чисел p ∈[0,1] и q ∈[0,1], определяемых ЛПР,

на множестве альтернатив строится следующее бинарное отношение: j-я альтернатива при-

знается лучше альтернативы k, при условии того, что cjk ≥ p и djk ≤ q. При  α = 0,5, p =1 и

q = 0 указанное бинарное отношение становится аналогом бинарного отношения Слейтера,

поскольку в этом случае j-я альтернатива доминирует k-ю лишь тогда, когда 

cjk = 1 и djk = 0, т. е. i ∈I+
jk для всех i = 1,..., m.

 { } { }
{ }.yy|IiI

,yy|IiI,yy|IiI

kijijk

kijkjkkiijjk

≈∈=

<∈=>∈= −+

0

 

∑

∑∑

=

∈∈

α+

=
+

m

i
i

Ii
i

Ii
i

jk

W

WW

C
O
jkjk

1

 { ,ijkdik критерию}му  J по йJ над  выальтернати й твапревосходс интервалmax
100

1
−=

02-11_Kuznetsov_ok:Layout 1  16.02.2012  10:56  Page 6



№4, 2011 год                  

«Навигация и управление летательными аппаратами»                   

7

При p < 1 и q > 0 могут возникнуть другие пары альтернатив, связанные введенным би-

нарным отношением.

После того как альтернативы, связанные бинарным отношением, построены, лицу, прини-

мающему решение, представляется множество взаимно недоминируемых альтернатив, на кото-

ром построенное бинарное отношение обладает НМ-свойством (ядро по фон Нейману —

Моргенштерну) [5]. Построенное бинарное отношение обычно не транзитивно, так что в ядре

могут присутствовать альтернативы, доминируемые альтернативами, не включенными в ядро.

Далее ЛПР выбирает окончательное решение из этого множества. Таким образом, метод ELECTRE

позволяет сократить число анализируемых вариантов, облегчая тем самым выбор ЛПР. 

Пример использования метода ELECTRE

В случае если ЛПР необходимо обосновать предпочтительность выбранного варианта

ПНК в определенных условиях из множества 5 вариантов, которые оцениваются по трем по-

казателям (m = 3): точностью выполнения целевой задачи, наличием на борту системы по-

садки II или III категории и сроком проектирования. Показатели точности и срока

проектирования являются количественными, поэтому область их значений разобьем на

классы, присвоив классу свой код и перейдя тем самым к качественным показателям. Воз-

можные значения показателей для примера представлены в таблице 1 с учетом предпочти-

тельности между классами, а в таблице 2 с учетом введенных обозначений перечислены

значения этих критериев для каждого из 5 вариантов ПНК.

Код выбирается ЛПР или группой экспертов.

Для расчета выбираем модификацию метода ELECTRE, для которой коэффициент

α = 0,5. Коэффициент  α —  доля эквивалентных критериев в общей доле положительных кри-

териев. Выбираются веса W1, W2, W3 для каждого из критериев:

№ ПНК Показатели ПНК Значения показателя Код

1 Точность
0,99 45

0,95 25

2 Категорийность посадки
II кат. 45

III кат. 25

3 Срок проектирования

5 лет 60

4,5 лет 40

5,5 лет 80

Таблица 1. Оценка ПНК по показателям качества и соответствующие коды

№ ПНК

Критерии

Код сроков проектирования Код категорийности посадки Код точности

1 80 25 45

2 60 25 45

3 60 45 45

4 60 25 25

5 40 25 25

Таблица 2. Варианты ПНК и коды, 
соответствующие каждому из выбранных критериев качества
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W1 (точность) = 5,

W2 (категорийность посадки) = 3,

W3 (срок проектирования) = 4.

Определяются индексы согласия. Для каждой пары альтернатив j и k множество критериев

I = {1,2, ..., m} разбивается на три группы:                                              

,                                           ,                                           . 

Здесь знак  ∈ — принадлежит, множество I+
jk включает те критерии, по которым j-я аль-

тернатива лучше k-й, множество I −jk состоит из критериев, по которым j-я альтернатива хуже

k-й, а множество I 0
jk состоит из тех критериев, по которым j-я и k-я альтернативы эквива-

лентны.

Индекс согласия с тем, что альтернатива j лучше альтернативы k, определяется по формуле

(1). Сравнивая попарно все ПНК, получаем матрицу согласия:

.

Член матрицы согласия с12 обозначает сравнение 1 и 2 вариантов ПНК, а с15 — сравнение

1 варианта ПНК с 5 вариантом.

Для определения индекса согласия cjk необходимо вначале для каждой пары ПНК найти

численные значения групп I+
jk , I −jk , I0

jk , а затем по формуле 1 ин  декс согласия cjk .

Например, для индекса согласия  с12 значение I+
jk определяется из соотношения:

.

Аналогично:

и

Тогда индекс согласия 

В результате определения всех элементов матрицы cjk получаем:

.

 { }kijijk yy|IiI   >∈=+  { }kijijk yy|IiI   <∈=−  { }kiji
O
jk yy|IiI   ≈∈=
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Для определения индексов несогласия ЛПР (или группа экспертов) задает цену перехода

значения критерия в соседний класс. Положим, что по критерию точности W1 изменение с

вероятности 0,99 к 0,95 оценивается в 40 баллов, т. е.  ΔW1 = 40 баллов, цена изменения кате-

горийности  ΔW2 = 20 баллов, а цена изменения сроков проектирования  ΔW3 = 25 баллов.

Индекс несогласия для каждой пары j и k определяется по формуле:

где интервал превосходства k-й альтернативы над j-й по i-му критерию определяет число

переходов из класса в класс, которое необходимо осуществить для того, чтобы j-й вариант стал

эквивалентен k-му.

Матрица индексов несогласия имеет вид:

.

Определение члена матрицы Djk проводится путем сравнения пары ПНК и определения

максимального количества баллов потерь. Так, при сравнении 1-го и 2-го ПНК имеем отличие

только по срокам проектирования  ΔW3 = 25 баллов; а 1-й и 3-й ПНК отличаются по срокам

проектирования  ΔW3 = 25 баллов и категорийности посадки  ΔW2 = 20 баллов. Согласно фор-

муле, выбираем максимальное значение для D13 = 25.

Для вариантов 1 и 4 таким отличием является критерий точности, для которого  ΔW1 = 40

и, соответственно, D14 = 40.

Решающее правило выбора некоторого множества вариантов альтернатив (или ПНК в

нашем примере), содержащих приемлемые варианты (или один вариант), из которого ЛПР

отбирает приемлемый, можно записать следующим образом:

, то j-й вариант лучше k-го,

где  p — вероятность того, что индекс согласия не может превышать априори заданной

ЛПР величины; q — вероятность того, что индекс несогласия не должен превышать априори

заданной ЛПР величины.

Вероятности p и q зависят от возможной ЛПР или организации, в которой проектируется

ПНК. Отметим, что значения p и q при определении приемлемого варианта во время прове-

дения расчетов могут варьироваться, но в весьма небольшом диапазоне.

В рассматриваемом примере принято: p = 0,75 и q = 0,25.

Находим бинарные отношения для попарных вариантов j-го и k-го ПНК и строим граф

доминирования, в котором вершины являются вариантом ПНК и стрелка указывает направ-

ление от «лучшего» варианта к «худшему» (доминирует). Те варианты (вершины), в которые

не входят стрелки (т. е. вершины недоминированные), являются приемлемыми.

Находим бинарные отношения для варианта jk:

 
,
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Подобное сравнение производится для всех cjk и djk .

На основании этого анализа строится граф доминирования, представленный на рис.  2.

Как видно из рис. 2, приемлемым вариантом является вариант ПНК №4, имеющий па-

раметры: точность p = 0,95, реализующий III категорию посадки и срок проектирования 5,5

лет.

Близко к 4-му варианту ПНК находится 5-й вариант с характеристиками: точность

p = 0,95, II категория посадки и срок проектирования 4,5 года.

Выводы

1. Для применения метода ELECTRE от ЛПР требуется получить веса критериев, цены

перехода из класса в класс для построения индексов несогласия, числа p и q для построения

бинарного отношения. 

2. Если числа p и q заданы таким образом, что они приводят в к противоречивому реше-

нию при выборе приемлемого варианта ПНК, необходимо провести новую итерацию с откор-

ректированными значениями этих чисел. 

3. Важное отличие метода ELECTRE: решающее правило, с помощью которого осуществ-

ляется выбор между имеющимися альтернативами, не определяется заранее, а может быть из-

менено с учетом мнения ЛПР. В этом процессе человек меняет параметры алгоритма в

12c =0,667 ≥ 0,75 

12d =0,25 ≤ 0,25 
⎯→⎯   2 вариант лучше 1 ;

13c =0,75 ≥ 0,75 

13d =0,25 ≤ 0,25 
⎯→⎯   1 вариант лучше 3 ;

14c =0,75 ≥ 0,75 

14d =0,4 ≤ 0,25 
⎯→⎯   4 вариант лучше 1 ;

15c =0,583 ≥ 0,75 

15d =0,4 ≤ 0,25 
⎯→⎯   5 вариант лучше 1. 

 

1 

2 3 

4 

5 

Рис. 2. Граф доминирования для вариантов ПНК
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соответствии с тем, какими свойствами обладает решаемая задача, и добивается наиболее при-

емлемого для себя результата. Это приближает метод ELECTRE к итеративным, потому что

метод позволяет при проектировании ПНК учитывать меняющиеся ресурсно-технические по-

казатели для различный внешних условий. Под внешними условиями понимаются возмож-

ности исполнителя, требования заказчика и вариант ПНК.

4. Результаты выбора вариантов ПНК, полученные на основе метода ELECTRE, посту-

пают в блок данных о состоянии разработок систем (рис. 1) и в силу равнозначности оцени-

вания вариантов ПНК позволяют рационально использовать накопленные знания. Поэтому

при выборе унифицированного состава ПНК был принят метод ELECTRE.

5. Наилучшим вариантом ПНК в условиях рассматриваемого примера является ПНК с

характеристиками: точность выполнения целевой задачи p = 0,95 с характеристикой обеспече-

ния третьей  категории посадки и сроком проектирования, равном 5,5 годам.
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В настоящее время автоматическое управление траекторным движением самолета в вер-

тикальной плоскости осуществляется в основном режимами вычислительной системы управ-

ления полетом и тягой (ВСУПТ) «Выход на заданный эшелон» и «Стабилизация высоты».

Режим ВСУПТ «Выход на заданный эшелон» реализуется по следующему алгоритму:

1. В процессе выполнения режима при выходе на верхние высоты эшелона:

• в канале управления рулем высоты включается стабилизация исходной (на момент

включения) приборной скорости, или числа Маха. Заданные скоростные параметры ог-

раничиваются в пределах Vпр min, Vпр max и М mах. Летчик имеет возможность откоррек-

тировать заданные скоростные параметры;

• в канале управления тягой осуществляется режим стабилизации тяги посредством от-

работки заданного положения РУД, которое соответствует номинальному режиму ра-

боты двигателей;

12
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METHOD OF FLIGHT CONTROL OF THE AIRCRAFT 
WITH FBW IN VERTICAL PLANE 

A.V. GREBYONKIN, D. Sc. in Engineering,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

In article the method of automatic control by aircraft movement in a vertical plane is consid-
ered (a mode of change and stabilization of the set height of flight), with realization of possi-
bility of formation of an operating signal on an elevator combined with management by thrust
of engines and sections of spoilers, allowing to solve problems of complex optimization of pa-
rameters of movement.

СПОСОБ УПРАВЛЕНИЯ ТРАЕКТОРНЫМ ДВИЖЕНИЕМ 
В ВЕРТИКАЛЬНОЙ ПЛОСКОСТИ САМОЛЕТА С ЭДСУ

А.В. ГРЕБЕНКИН, д.т.н., 
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

В статье рассматривается способ автоматического управления траекторным
движением самолета в вертикальной плоскости (режим изменения и стабилизации
заданной высоты полета) с реализацией возможности формирования управляющего
сигнала на руль высоты, совмещенный с управлением тягой двигателей и секциями
интерцепторов, позволяющий решать задачи комплексной оптимизации параметров
движения.
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• совместная работа двух каналов приводит к перелому траектории с переводом самоле-

та в набор высоты. При ручном управлении тягой летчик аналогичную операцию осу-

ществляет перемещением РУД до положения, соответствующего номинальному режиму

работы двигателей для выполнения набора, и в дальнейшем может регулировать гради-

ент набора высоты перемещением РУД. 

2. В процессе выполнения режима при снижении на нижние высоты эшелона:

• в канале управления рулем высоты включается стабилизация исходной (на момент

включения) приборной скорости, или числа Маха. Летчик, как и в режиме набора вы-

соты, имеет возможность откорректировать заданные скоростные параметры;

• в канале управления тягой осуществляется режим стабилизации тяги посредством отра-

ботки заданного положения РУД, которое соответствует режиму «полетный малый газ»;

• совместная работа двух каналов управления приводит к реализации перелома траекто-

рии с переводом самолета на снижение;

• в режиме автоматической стабилизации тяги экипаж имеет возможность регулировать

вертикальную скорость за счет ручного управления интерцепторами;

• при ручном управлении тягой летчик перемещает РУД в положение, соответствующее

работе двигателей на режиме «полетный малый газ», и в дальнейшем может регулиро-

вать градиент снижения перемещением РУД на изменение тяги или выпуском интер-

цепторов.

При подходе к заданной высоте эшелона во ВСУПТ осуществляется определение усло-

вия выхода из набора/снижения на основе анализа величины отклонения от заданной вы-

соты и величины текущей вертикальной скорости. При определенном их соотношении в

продольном канале управления начинает осуществляться отработка сигнала отклонения от

заданной высоты эшелона (фаза «выполаживания» траектории для выхода самолета в гори-

зонт). При этом в канале управлении тягой осуществляется переход от режима стабилизации

тяги на режим стабилизации скоростного параметра (Vпр или М).

В фазе «выполаживания» происходит приведение самолета в горизонтальный полет по-

средством отработки заданной вертикальной скорости. По окончании «выполаживания» фор-

мируется признак, который принудительно заканчивает работу режима «Выход на заданный

эшелон» с одновременным переводом самолета в режим «Стабилизация барометрической вы-

соты», где стабилизируется значение высоты на момент выхода из «выполаживания».

В установившемся режиме должна обеспечиваться стабилизация приборной скорости с точ-

ностью ±10 км/ч, а числа Маха полета  — точностью ±0,01. Не допускаются колебания с периодом

менее 20 с. Приращение вертикальной перегрузки не должно превышать величины  Δny max = 0,15.

Описанная выше методика исключает возможность автоматической оптимизации режи-

мов полета и связана с необходимостью реализации переключений между режимами «выпа-

лаживания» и «стабилизации заданной высоты полета». В этой связи предлагается новый

способ управления траекторным движением самолета в вертикальной плоскости (режим из-

менения и стабилизации заданной высоты полета), включающий формирование управляю-

щего сигнала на руль высоты, совмещенный с управлением тягой двигателей и секциями

интерцепторов, в ходе решения задач комплексной оптимизации параметров движения.

В основе способа управления траекторным движением самолета заложен принцип пого-

ни за мнимым объектом — «целью», которая в момент старта задачи управления начинает дви-
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жение на постоянном (заданном) удалении от самолета по заданной траектории в вертикаль-

ной плоскости [1,2]. Суть способа поясняется на рис. 1.

Смена высоты полета с последующей ее стабилизацией реализуется путем погони за «целью»,

движущейся на заданной высоте при заданном (в общем случае неизменном) удалении от самолета.

Для перехода на новую высоту полета определяется (или задается) расстояние до «цели»

Lц (линия, соединяющая центры масс самолета и «цели»). Формирование траектории движе-

ния обеспечивается наведением вектора траекторной скорости на «цель» путем управляемой

минимизации угла εц (см. рис. 1). В этом случае основными управляющими сигналами яв-

ляются угол между вектором траекторной скорости          и направлением на «цель» εц и скорость

изменения этого угла ε.ц. Очевидно, что чем меньше расстояние до «цели», тем больше величина

управляющего сигнала и наоборот. Идеальная траектория движения при выбранном расстоянии

до «цели» получается при сохранении условия  εц = 0. Сигналы εц и  ε.ц с заданными коэффици-

ентами усиления подаются на привод руля высоты совместно с демпфирующими составляющими 

в виде реакций на                и заданной величины вертикальной перегрузки                           .
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Рис. 1. Формирование траектории движения при переходе на верхний (а) и нижний (б) эшелоны
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Изменение расстояния до «цели» оказывает влияние на манеру управления:

• при увеличении расстояние до «цели» уменьшается величина управляющего сигнала

(уменьшается угол εц ) в решении задачи изменения и стабилизации заданной высоты

полета, траектория становится более пологой (управление «менее строгое»);

• при уменьшении расстояние до «цели», увеличивается величина управляющего сигнала

в решении задачи изменения и стабилизации заданной высоты полета, обусловленное

увеличением реакции на εц и  ε.ц . Траектория движения в этом случае при смене высоты

становится более крутой (управление более строгое).

Программное изменение расстояния до «цели» позволяет изменять величину вертикаль-

ной скорости набора высоты или снижения, реализуя задачи оптимизации по критериям рас-

хода топлива, режимам максимальной скороподъемности или наиболее крутого набора

высоты, ограничения приращения вертикальной перегрузки и приборной скорости в ходе из-

менения высоты полета. Смена высоты полета и последующая ее стабилизация сопровожда-

ется автоматическим управлением тягой двигателей, направленным на удержание заданной

величины приборной скорости. При переходе с верхних эшелонов на нижние, дополнительно

к сигналу автоматического управления тягой, добавляется сигнал автоматического управления

интерцепторами в режиме стабилизации заданной приборной скорости. В этом случае реали-

зуется комплексное управляющее воздействие с перераспределением приоритета (весового

вклада тяги и интерцепторов) в решение задачи удержания заданной приборной скорости по

критерию оптимизации расхода топлива.

При решении оптимизационных задач в условиях проявления атмосферных возмущений

(или при принудительном увеличении заданной величины вертикальной скорости смены эше-

лона по желанию пилота) предусмотрено принудительное уменьшение текущей величины

вертикальной скорости для восстановления устойчивого набора высоты или снижения без

выхода за установленные ограничения (функция защиты диапазона допустимых значений

вертикальной скорости). Принудительное уменьшение заданной вертикальной скорости воз-

можно в следующих случаях:

• в режиме набора высоты при положении РУД на верхнем допустимом пределе (выход на но-

минальный режим работы двигателей) и появлении отрицательной вертикальной скорости;

• в режиме снижения при полностью выпущенных интерцепторах, РУД в положении «по-

летный малый газ» и превышении приборной скоростью установленного ограничения.

В случаях, когда полет сопровождается возмущениями в канале крена, в законе управле-

ния рулем высоты введена зависимость коэффициента усиления в реакции на εц от текущего

угла крена (коэффициент усиления увеличивается пропорционально изменению угла крена

на величину 1 − cos γ ).

Режим смены эшелона реализуется, если новая заданная высота больше текущей на 100 м.

В противном случае подключается режим стабилизации текущей высоты по принципу погони

за «целью», высота которой может меняться (в пределах заданного ограничения) при решении

задачи удержания заданной приборной скорости в условиях действия встречных или попутных

порывов ветра с целью удержания заданной величины приборной скорости при минимальном

вмешательстве в управление тягой (режим оптимизации расхода топлива). 

Для оценки эффективности предлагаемого способа управления выполнено математиче-

ское моделирование режима изменения и стабилизации заданной высоты полета на полной
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нелинейной математической модели «Самолет – ВСУПТ – АСШУ – Экипаж – Внешняя сре-

да», применительно к самолету Ту-204-100. Обобщенная структурная схема комплексной ма-

тематической модели приведена на рис. 2.

На рис. 3 … 14 приведены некоторые результаты математического моделирования. 

На рис. 3, 4 показаны результаты математического моделирования снижения с высоты 10

000 м на нижние эшелоны 8000 м и 4000 м соответственно. В качестве критериев оптимизации

рассматривались условия автоматического сохранения заданной приборной скорости (с макси-

мальным допустимым отклонением 10 км/ч) и не превышения заданного ограничения прира-

щения вертикальной перегрузки (максимальное допустимое приращение  - 0,15). В обоих случаях

16
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Рис. 2. Обобщенная структурная схема комплексной математической модели
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Рис. 3. Ту-204-100. Переход нижний эшелон 8000 м Рис. 4. Ту-204-100. Переход нижний эшелон 4000 м

Рис. 5. Ту-204-100. Увеличение вертикальной
скорости смены эшелона без выхода на
ограничение.Переход нижний эшелон 4000 м

Рис. 6. Ту-204-100. Увеличение вертикальной
скорости смены эшелона с выходом на
ограничение. Переход на нижний эшелон 4000 м.
Работа функции защиты диапазона
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Рис. 7. Ту-204-100. Переход на нижний эшелон
4000 м с креном 30°  без выхода за установленные
ограничения

Рис. 8. Ту-204-100. Переход на нижний эшелон
4000 м с креном 30°  с выходом за установленные
ограничения. Работа функции защиты диапазона

Рис. 9. Ту-204-100. Переход на верхний эшелон
2400 м

Рис. 10. Переход на верхний эшелон 8400 м
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Рис. 11. Увеличение вертикальной скорости без
выхода за установленные ограничения. Нэ=8400 м

Рис. 12. Увеличение вертикальной скорости с вы-
ходом за установленные ограничения. Нэ=8400 м
Работа функции защиты диапазона

Рис. 13. Увеличение вертикальной скорости и угла
крена без выхода за установленные ограничения.
Переход на эшелон 6000 м.  γзад =30°. Нэ= 8400 м

Рис. 14. Увеличение вертикальной скорости и угла
крена c выходом за установленные ограничения.
Переход на эшелон 6000 м.  γзад =30°. Нэ= 8400 м.
Работа функции защиты диапазона
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уменьшение высоты полета сопровождалось постепенным переводом РУД двигателей  в поло-

жение «полетный малый газ» с одновременным выпуском интерцепторов. После перемещения

РУД в положение «полетный малый газ» (установленное нижнее ограничение) интерцепторы

продолжали свое движение, пропорционально изменению приборной и вертикальной скоро-

сти. При переходе на высоту эшелона 8000 м (уменьшении высоты полета на 2000 м) совместным

управлением интерцепторами и РУД обеспечивается удержание заданной приборной скорости с

максимальным превышением на 3,56 км/ч. При этом, в ходе смены высоты, приращение верти-

кальной перегрузки не превышало значения 0,045. При переходе на высоту эшелона 4000 м (умень-

шении высоты полета на 6000 м) время смены эшелона увеличилось на 638 с (от 232 с до 870 с).

При этом было обеспечено удержание заданной приборной скорости с максимальным превыше-

нием на 5,1 км/ч, а максимальное приращение вертикальной перегрузки составило 0,018.

На рис. 5, 6 показана возможность оптимизации режима по величине вертикальной скорости

с реализацией функции защиты диапазона (ФЗД). На рис. 5 показана возможность управляемого

увеличения вертикальной скорости снижения с контролем заданных ограничений. Показано, что

увеличение допустимой вертикальной скорости до -16 м/с позволяет сократить время снижения с

высоты 10000 м до заданной высоты эшелона 4000 м до 625 с при максимальном отклонении от за-

данной приборной скорости 4,4 км/ч и максимальном приращении вертикальной перегрузки 0,034. 

На рис. 6 показано, что в процессе перехода на нижние высоты эшелона с оптимизацией по

критерию вертикальной скорости возможны ситуации, при которых срабатывает ФЗД (действие

атмосферных возмущений, ошибки при ручном изменении заданной величины вертикальной ско-

рости). ФЗД восстанавливает параметры движения, обеспечивая выполнение смены эшелона без

выхода за установленные ограничения. 

На рис. 7, 8 приведены результаты влияния угла крена на параметры движения при переходе

с высоты 10 000 м на высоту 4000 м с демонстрацией работы ФЗД. Усиление реакции на εц ,  вы-

званное увеличением угла крена, позволило приблизить траекторию движения самолета к опорной

траектории движения «цели», обеспечив тем самым желаемое качество переходных процессов при

выполнении режима и решении оптимизационных задач.

На рис. 9 … 14 приведены результаты математического моделирования перехода на верхние

высоты эшелона с реализацией контроля и ограничения приборной скорости, приращения верти-

кальной перегрузки, оптимизации режима по вертикальной скорости, реализации режима ФЗД и

оценки влияния угла крена на качество решаемых задач. Результаты моделирования показали эф-

фективность работы алгоритма, обеспечивающего возможность ограничения приращения верти-

кальной перегрузки в широком диапазоне при реализации функции удержания приборной

скорости с заданной точностью. Показана возможность оптимизации режима по вертикальной

скорости набора высоты, обеспечивающая реализацию режимов максимальной скороподъемности

и наиболее крутого набора высоты, защищенных функцией защиты диапазона.
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1. Введение

В данной статье применяются следующие обозначения и символика.

а)Координатные трехгранники будут обозначаться буквами: B(Body), N(Navigation),

Ngeo(Geodetic),  E(Earth) и   I(Inert). Оси XB,YB, ZB трехгранника B совпадают с осями

самолета (рис. 1.1а). Оси трехгранников B, 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 литературы образом. Кроме того, по тра-

диции курсовые углы и азимуты отсчитываются по часовой стрелке в горизонтальной

плоскости от направления на Север (YNgeo)(рис 1.1в), а гироскопический курс ψГ само-

лета отсчитывается по часовой стрелке от оси YN.

УДК 621.391.14 

ON NONHOLONOMIC CONSTRAINT OF SINS 
OUTPUT SIGNALS AND THE WAYS OF ACCOUNTING 

FOR IT IN THE AZIMUTH CORRECTION ALGORITHMS

O. A. BABICH, DSc in Engineering,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

In strapdown INS (SINS) the yaw angle is always determined as a sum of two angels: the
“platform” azimuth and the gyro yaw. The numerical values of each of these angels, whose
sum stays equal to the current yaw of an aircraft, can indeed be variables. These values
depend on initial alignment of azimuth angle and on the trajectory of the aircraft’s preceding
movements. This article is dedicated to the analysis of this variability and the ways it could
be taken into account in the azimuth correction algorithms.  

О НЕГОЛОНОМНОЙ СВЯЗИ 
ВЫХОДНЫХ СИГНАЛОВ БИНС И ЕЕ УЧЕТЕ 

В АЛГОРИТМАХ АЗИМУТАЛЬНОЙ КОРРЕКЦИИ

О.А. БАБИЧ, д.т.н.,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

В бесплатформенных инерциальных системах (БИНС) курсовой угол самолета всегда
вычисляется как сумма двух углов: азимута «платформы» и гироскопического курса.
Величины каждого из этих двух углов, обязательно оставаясь в сумме равными
текущему курсу самолета, могут носить многозначный характер в зависимости от
начальных условий выставки азимутального канала и от траектории движения
самолета на предыдущих этапах полета. Исследованию этой неоднозначности и ее
учету в алгоритмах коррекции курсового канала БИНС и посвящена данная статья.
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б)Произвольный вектор r− в проекциях на оси трехгранника A будет записываться в виде

в) Угловая скорость «подвижного» трехгранника B относительно «закрепленного» трех-

гранника A, взятая в проекциях на трехгранник D, будет записываться в виде ω−D
AB.

г) Ортогональная матрица перехода от трехгранника A к трехграннику B будет иметь обо-

значение CB
A , так что                        Элементы матрицы CB

A будем обозначать cij (A ,B).   

д) Единичный вектор (орт) произвольного вектора r− в проекциях на трехгранник A будет 

обозначаться  u−A
r− , так что                       .

е) Матрица векторного умножения для вектора r−Α будет иметь вид

(1.1)       

В статье будет рассмотрен наиболее распространенный тип БИНС, когда «аналитическая

платформа» (или, другими словами, навигационный трехгранник XN,YN, ZN рис 1.1.б) вра-

щается относительно вертикальной оси u N
ZN в инерциальном пространстве с угловой скоро-

стью ω−N
IN  ⋅ u−N

ZN = ΩsinB. Известно, что вертикальная угловая скорость «платформы» относительно

Земли при этом [1,2,3] будет равна нулю ω−N
EN  ⋅ u−N

ZN = 0. Тогда говорят, что БИНС работает в ре-

жиме ГПК (гирополукомпаса) или в режиме Wander Azimuth.

Известно [3], что в выбранном режиме ГПК (Wander Azimuth) алгоритм счисления коор-

динат B, L самолета и азимута A «платформы» (рис. 1.1), записанный на языке углов Эйлера

(B, L, A), имеет вид:

(1.2)
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Рис. 1.1. Навигационные трехгранники и отсчеты углов
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где

Q и G — главные радиусы кривизны поверхности, поднятой над поверхностью Земного

эллипсоида с полуосями a и b на геодезическую высоту полета h . VXN и VYN  — горизонтальные

проекции вектора скорости самолета относительно Земли, отнесенные к осям XN и YN (рис. 1.1).

Вычислительный блок (1.2) является частью общей вычислительной системы БИНС. Для

этого блока функции VXN и VYN – являются входными сигналами.

Необходимо подчеркнуть, что алгоритм счисления, представленный в форме (1.2), имеет

полностью эквивалентный аналог, записанный в форме матриц направляющих косинусов или

кватернионов [2], который чаще всего и применяется на практике. Далее в статье будет рас-

смотрен и этот случай. Форма (1.2) более удобна для исследовательских целей, т. к. имеет

ясный геометрический смысл (рис.1.1).

Переходя к существу дела, заметим, что фазовые координаты B(t), L(t) и A(t) системы диффе-

ренциальных уравнений (1.2), как это видно из самой этой системы, подчиняются уравнению

связи

(1.3) 

Уравнение связи (1.3) включает в себя не только сами фазовые координаты (B), но и про-

изводные от фазовых координат (A
.
,L

.
). В теоретической механике системы с дифференциаль-

ными связями вида (1.3) принято называть неголономными. 

Дальнейшее исследования будут посвящены изучению свойств курсового канала БИНС

с учетом связи (1.3). Будет доказано, что коррекцию курсового канала следует проводить

только за счет угла A азимута «платформы», не внося при этом в текущую величину ψГ гиро-

скопического курса никаких корректив.

2. Изменения угла  азимута «платформы» на различных траекториях полета

Пусть объект движется по замкнутой траектории (рис.2.1) в виде прямоугольной трапеции

abcda, взятой на поверхности эллипсоида. Тогда в соответствии с (1.2 и 1.3) значения угла A в

точках маршрута abcda будут соответственно равны: 

(2.1)

где A0 — первоначальный угол азимута платформы в исходной точке a . 

Как видно из (2.1), при движении по замкнутой линии (в данном случае против часовой

стрелки) произошло приращение: 

(2.2) 

(Отрицательное значение здесь появилось потому, что по традиции азимуты и курсовые

углы отсчитываются по часовой стрелке). Если величину ΔB =B2 −B1 рассматривать в (2.2) как

достаточно малую, то можно приближено записать:

ΔAa ≈ cosBΔLΔB. (2.3)

Величина ΔAa в (2.2) и (2.3) может трактоваться как величина телесного угла S фигуры abcda

из центра Земли, которая принимается здесь за шар со средним радиусом Rср . Величине телесного

угла S приписывается знак «+» или «−» — в зависимости от направления обхода контура.

 2 3

2 2 1/2 2 2 2 2

(1 ) , ,

( ) (1 sin ) ,           (           )/ ,

Q a e h G a h

B e B e a b a

ξ ξ
ξ −

= − + = +
= − = −

 sin 0.A L B− =� �

 
0 0 0 2

0 2 1

, , sin , ,

(sin sin ) ,
a b a c d c

a

A A A A A A A B L A A

A A B B L

= = = = + ⋅ Δ =
= + − ⋅ Δ

A B B L2 1 1 2(sin sin ) 0, .Δ = − ⋅Δ < >a если B B
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Это соответствует известной теореме А.Ю. Ишлинского о телесном угле [4], справедливой

для произвольной замкнутой кривой на сфере. Из этой теоремы следует, что изменение угла

ΔA на произвольной замкнутой траектории (рис. 2.2), взятой на Земном эллипсоиде (который

близок к сфере с радиусомRср), будет равно:

ΔA ≈ S/Rср
2  , Rср = 6 371 116 м. (2.4) 

Знак в формуле (2.4) соответствует направлению обхода контура. Порядок величин в (2.4)

рассмотрим на числовом примере. Пусть на маршруте длиной 5000 км постоянная составляю-

щая бокового отклонения от номинальной линии пути равна 5 км. Какова будет разница   ΔA

углов A в конечной точке для отклоненной и номинальной траектории? В соответствии с (2.4)

имеем ΔA = ± 2,117 угл.мин. Знак «+» будет иметь место, если реальная траектория лежит левее

номинальной, а знак «−», если правее. Нужно подчеркнуть, что ΔA в этом примере не является

погрешностью, а наоборот, точно отражает специфику движения.

Рассмотрим (рис.2.3), на котором изображено движение по двум частично совпадающим

траекториям. Какова будет разница ΔAe = ΔAe
2 − ΔAe

1 в значениях азимутов «платформы» (вы-

числяемых без погрешностей) на первом и втором самолетах в точке e маршрута? В соответ-

ствии с (2.4) имеем: 

(2.5) 

Таким образом, в точку e маршрута самолет может приходить со значением азимута Ae

«платформы», носящим многозначный характер, т.к. постоянная C = ΔAe в (2.5) зависит от

предыдущей траектории движения самолета.

Рассмотрим теперь движение на линии ef. Чему будут равны выходные сигналы идеальной

БИНС на этой линии? Ясно, что ее «главные» выходные сигналы, такие как широта B , долгота

L, проекции земного вектора скорости в географическом трехграннике VXNgeo , VYNgeo , VZNgeo и

углы ориентации: истинного курса ψ , тангажа ϑ и крена γ — будут всегда равны тем реальным

величинам, с которыми движется самолет по текущей траектории в данное мгновение. Они

никак не будут зависеть от траектории, расположенной «назад от текущей точки». А вот четыре

24

Московский институт электромеханики и автоматики

№4, 2011 год                  

 

XE 

ZE 

P 

0 

B2 

B1 

a 

b 
c 

d 

YN 
ΔAa 

ΔAd 

ΔAc 

ΔL 

YN 
YN 

Рис. 2.1. Движение по замкнутому
трапециидальному маршруту

 

XE 

YE 

ZE 

P 

S 

Rср 

Рис. 2.2. Движение по замкнутому маршруту
произвольной формы

 2 1 2 1 2 1 2 2 1

2 1

( ) / , .

, .

e bde bce bde ecb bdc ecb bdecb                    e              e

e e e

A A A A A A A S R A A

A A C C A

Δ = Δ − Δ = Δ − −Δ = Δ + Δ = >

= + = Δ

ср

21-31_Babich2_ok:Layout 1  15.02.2012  17:32  Page 24



«вспомогательных» сигнала: могут иметь целый континуум (постоянная C в 2.5) значений, ко-

торые зависят от траектории, расположенной «назад от текущей точки». К этим сигналам от-

носятся: A, ψГ,VXN , VYN . Они связаны соотношениями (рис. 2.3):

(2.6)

В (2.6) штрихом обозначены величины, относящиеся к траектории №1 полета abcef, ко-

торую мы условно приняли здесь за опорную. Величина C не является произвольной посто-

янной в уравнениях (2.6), так как для каждой траектории она конкретна и равна мере телесного

угла фигуры, очерченной данной и опорной траекториями.

Отметим еще одно свойство у пары сигналов [A(t), ψГ(t)]. Пусть самолет(рис. 2.4) движется

из точки a с постоянным гироскопическим курсом  ψГ  = const, а в начальной точке a азимут

платформы был равен Aa . В этом случае самолет будет двигаться по геодезической линии, ко-

торая исходит из точки a с начальным азимутом 

αн
a =Aa +ψГ.                                                                       (2.7)

Это удивительное свойство следует [3 ,6 ] из подобия дифференциальных уравнений (2.8)

геодезической линии и дифференциальных уравнений счисления (1.2):

(2.8)

Подобие становится очевидным, если элемент дуги ds в (2.8) положить равным ds =Vdt,

а текущий угол α азимута геодезической линии взять равным α =A +ψГ. При этом нужно учесть,

что будут выполняться равенства:

VYNgeo =V cos(α +ψГ ), VXNgeo =V sin(α +ψГ ).

В таком случае, при движении по линии ab изменение азимута «платформы» будет, с уче-

том (2.7), равно разности азимутов геодезической линии в начальной a и конечной b точках

.                                    (2.9) 
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Если (рис.2.4) из точки b следует далее двигаться в новую точку c, то из точки b нужно

двигаться с новым постоянным гироскопическим курсом ψГ
2, рассчитываемой по формуле 

(2.10)

На отрезках длиной до 4000 км геодезические линии, соединяющие две точки, практически

совпадают с ортодромиями, соединяющими эти же точки, а также с маршрутными линиями, со-

единяющими радиомаяки ближней навигации (VOR, РСБН, рис. 2.4.), расположенными в этих

точках. Поэтому можно утверждать, что на стандартных маршрутах типа (рис. 2.5) приращение

угла ΔA на всем маршруте будет с высокой точностью равняться сумме приращений азимутов

(2.9) на каждом колене маршрута.

Итак, неголономная связь вида (1.3) привела к связи вида (2.6), которую можно тракто-

вать так: в любой момент времени величины A(t), ψГ(t), VXN (t), VYN (t) могут быть изменены

по закону (2.6) при заданной величине ψ(t) текущего угла курса самолета.

3.Формы представления выходной навигационной информации

Исчерпывающая навигационная информация заключена в следующих математических

величинах: матрицах навигации C E
N или C E

Ngeo , векторе скорости V
−N или V

−Ngeo и матрицах ори-

ентации CB
N

или CB
Ngeo

.

Матрицы C E
N (B, L, A) и CB

N
(ψ Г, ϑ, γ ), а также вектор V

−
связаны [1,2,3] с Эйлеровыми

углами навигации (B, L, A) и углами ориентации (ψГ, ϑ, γ ) соотношениями (3.1.-3.6). В (3.1-3.6)

учтены дефиниции для направлений координатных осей и углов, принятые на рис.1.1.

(3.1)

(3.2)

(3.3)

α ψ α ψ ψ ψ ψ α α2   1   2  2   1  
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Рис. 2.5. Стандартные полеты по маршрутам
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(3.4)

(3.5)

Для матриц C E
Ngeo , CB

Ngeo
имеют место очевидные соотношения

(3.6)

Из формул (3.6) следует, что по известным (например, от неинерциальных источников) данным

о: 1) матрице C E
B , 2) матрице C E

Ngeo (B, L) и 3) известному гироскопическому углу ψГ (здесь ψГ текущая

выходная величина БИНС, принимая за истинное значение) могут быть вычислены корректирующие

матрицы навигации C E
N (B, L, A) и ориентации CB

N
= (C E

N )
T C E

B . Схема вычислений здесь такова:

(3.7) 

В (3.7) предполагается, что координаты (B, L, h) и вектор скорости V
−N стандартным об-

разом (Arm Level Effect) [1, 2] пересчитываются от точки d (рис.1.1а) к точке M навигационного

центра БИНС.

4. Алгоритмы бортовых навигационных систем БИНС и СРНС-4

а) Основной алгоритм БИНС предназначен для вычисления матрицы ориентации CB
N

,

вектора скорости  V
−N и матрицы навигации C E

N . Его вид, записанный в форме непрерывных

обыкновенных дифференциальных уравнений, является хорошо известным [1,2] и состав-

ляется из трех вычислительных блоков: 1а), 2а) и 3а), представленных ниже.

1а) Вычисление матрицы ориентации CB
N
(t):

(4.1) 

где F N
C матрица кривизн эллипсоида [1, 3] в направлении горизонтальных осей XN, YN.

2а) Вычисление скорости V
−N(t):

(4.2)

3а) Вычисление матрицы навигации C E
N (t) и высоты полета h(t):

(4.3)
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Входными сигналами в алгоритм БИНС (4.1-4.3) являются: вектор угловой скорости

ω−B
IB (t) и вектор сигналов акселерометров  a−B

SF (t) (Specific force acceleration).

б) Основной алгоритм 4-антенной СРНС [5] предназначен для вычисления тех же нави-

гационных параметров, что и алгоритм БИНС, т. е. для определения матриц направляющих

косинусов CB
N
, C E

N и вектора скорости V
−N по сигналам СРНС. 

Пусть на борту самолета (рис. 1.1) в точках a, b, c, d с известными конструктивными коор-

динатами r−B
μ  = (rμXB, rμYB, rμZB)T, μ = a, b, c, d размещены четыре антенны спутникового нави-

гационного приемника. Антенну d условно будем считать ведущей.

Тогда матрицы CB
N
,C E

N и C E
B  = C E

N CB
N 

с помощью этих четырех антенн могут быть опреде-

лены описанным ниже способом [5].

Если волну от спутника в районе самолета (рис. 4.1) считать плоской, то из рис.1.1 и 4.1

следуют соотношения 

(4.4)

В уравнении (4.4 ) Δϕn
μd (t) представляет собой разность фаз радиосигнала от  n-го спутника

в точках μ и d, здесь λ — длина волны (18–20 см), а  Snd — расстояние от  n-го спутника до ан-

тенны d. Таким образом, величина Sn
μd — это разница длин путей от точки n -го спутника до

точек μ и d соответственно. В (4.4) считается, что фазовая неоднозначность [ 5 ] уже разрешена.

А это значит, что значения разностей фаз Δϕ N
μd могут лежать вне диапазона (0,2π).  Величины

r− E
n , R

− E
n , Snd в (4.4а) непосредственно измеряются или вычисляются приемником, так что век-

торы  a− E
n в (4.4b ) можно считать известными.

Уравнение (4.4b), записанное в скалярной форме для элементов вектора l
−
μ
E = (lμXE , lμYE ,

lμZE )T, принимает вид:

(4.5)

Определив из (4.5) векторы l
−

a
E, l

−
b

E, l
−

c
E, мы можем найти искомую матрицу C E

B(t) из урав-

нения
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(4.6)

так как матрица в правой части (4.6) является постоянной и известной.

Итак, 4-антенный приемник СРНС измеряет следующие величины: координаты (B, L, h)

точки M, скорость V
−Ngeo этой точки и матрицу C E

B .  А это означает, в соответствии с (3.7), что

тем самым измеряются и величины CB
N
, C E

N и V
−N , т. е. те же самые, что и в БИНС. А это в свою

очередь означает, что теоретически возможна как коррекция, так и выставка БИНС по сигна-

лам 4-СРНС за бесконечно короткое время (если при этом не ставится задача оценивания и

компенсации дрейфов и других инструментальных погрешностей).

Другими традиционными корректорами для БИНС являются оптические и радиолокацион-

ные системы наблюдения за поверхностью земли, ДИСС, радиосистемы ближней и дальней на-

вигации и астросистемы. Для них не удается построить полный ряд аналогичных выходных

сигналов, как это было получено выше для СРНС-4. Например, астросистема принципиально

дает возможность определить только матрицу CB
I

и, с учетом звездного Гринвичского времени,

Sгр(t) матрицу C E
B . Во всех этих случаях число корректирующих сигналов меньше размерности

модели, описывающей погрешности БИНС. Поэтому всегда приходится строить фильтр Калмана

для совместной обработки сигналов [1, 3] от перечисленных приборов. Однако выявленная не-

голономная особенность курсового канала может и должна учитываться во всех этих случаях.

Точная математическая формулировка учета неголономной связи сигналов БИНС состоит в

следующем:

1. Основной алгоритм (4.1-4.3) БИНС остается без изменений.

2. В стохастической модели погрешностей БИНС сигнал ψГ(t) считается детерминированной

функцией (то есть принимается, что ΔψГ(t) ≡ 0),

2. В правую часть дифференциального уравнения погрешности ΔA(t) добавляется угловая ско-

рость дрейфа «платформы» относительно вертикальной оси u−N
ZN .

При таком подходе две фазовые координаты (ΔψГ, ΔA) в модели погрешностей ИНС за-

меняются на одну видоизмененную фазовую координату ΔA  ΔA + ΔψГ, для которой (здесь

без доказательства, см. [3 , стр. 348-350]) дифференциальное уравнение будет иметь вид:

(4.7)

В (4.7) углы α, β, γ — это малые углы ошибочных поворотов «платформы», задаваемые мат-

рицей CN
∼

N . При этом поворот на угол β осуществляется вокруг оси XN, на угол (−γ ) вокруг оси YN,

а на угол α (курсовой дрейф «платформы») вокруг оси ZN, ω−dr — скорость дрейфа гироскопов.

Интересно отметить, что при предлагаемом подходе фазовые координаты A и ψГ, которые

рассчитываются в разных контурах 4.1 и 4.3 основного алгоритма, остаются в прежнем клас-

сическом виде. В то время как в дифференциальных уравнениях погрешностей фазовые коор-

динаты ΔA и ΔψГ получают новое толкование (4.7). 

Вопросы построения стохастической модели погрешностей курсового канала БИНС рас-

смотрены в [7] из других исходных позиций, при этом получены результаты, близкие к изло-

женным в данной работе.

29

«Навигация и управление летательными аппаратами»                   

№4, 2011 год                  

⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎜ ⎟ ⎜ ⎟

⎛ ⎞ ⎛ ⎞ 

,
aXE bXE cXE aXB bXB cXB

E
aYE bYE cYE B          aYB bYB cYB

aZE bZE cZE                              aZB bZB cZB

l l l l l l

l l l C l l l

l l l l l l

= ⋅

+ − + + ⋅ Δ    = =

A a tgB V A V A V A a B V BΔ = Δ + Δ + Δ + Δ + 1 2 1

1 1

(         cos sin ) ( cos )

( ),                    0.

XN YN YNgeo XNgeo

N
YN XN dr ZNa V a V uγ β ω ψ    α

− −

− −

�

Г

21-31_Babich2_ok:Layout 1  15.02.2012  17:32  Page 29



5.«Следящее» аналитическое управление ортогональной матрицей 

по данным об ее идеальном значении

Пусть имеется точное значение матрицы C E
N  (t) и пусть имеется также искаженное (с

ошибками) ее значение C
∼

N
E (t), вычисляемое по алгоритму Пуассона в бортовом компьютере

БИНС по неточным данным. Тогда имеют место следующие соотношения (здесь значок ∼
символ ошибки)

(5.1)

Вектор  ε–N малого поворота (ошибки), соответствующий преобразованию CN
N
, естественно,

записывается в системе координат N. Если матрицу ΔC E
N  с учетом (3.1) представить в виде

, (5.3)

то косо-симметричная матрица (ε–N ×) малого поворота может быть вычислена по формуле

(5.2) и тем самым выражена через ΔB, ΔL, ΔA. После указанных выкладок получаются следую-

щие выражения для проекций вектора ε–N:

(5.4)

Выражения (4.4) имеют прозрачный геометрический смысл (см. рис. 1.1) и могли бы быть

получены из элементарных соображений по малым поворотам ΔB, ΔL, ΔA навигационного

трехгранника XN, YN, ZN.

Переходим к главной задаче этого пункта – как «заставить» матрицу C
∼

N
E (t) стремиться к мат-

рице C E
N (t)? Из (5.1) ясно, что для этого нужно к угловым скоростям ω–∼N

EN(t), вырабатываемым

основным алгоритмом БИНС, добавить еще дополнительную угловую скорость, пропорциональ-

ную угловому рассогласованию ε–N(t) и направленную в противоположную сторону. При этом с

учетом малости ε–N и  ΔC E
N , мы получим искомый алгоритм «слежения», записанный в двух экви-

валентных формах:

(5.5) 

Заметим, что выражение (5.5б) имеет абсолютную форму Калмановской оценки, если

матрицу коэффициентов усиления K рассматривать как переменную и вычисляемую из урав-

нения Риккати, которое должно соответствовать принятым гипотезам о погрешностях БИНС

и корректоров.

Алгоритм вида (5.5б), естественно, имеет общий характер и может быть использован и

для коррекции матрицы  C
∼

B
N . 

В заключение приведем полный алгоритм коррекции БИНС по сигналам от 4-антенной

СРНС. В (5.6) сигналы, поступающие от СРНС, помечены индексом (*), а оптимальные вы-

ходные сигналы комплексной системы индексом ( ∼)  

(5.6)
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Коэффициенты усиления K в (5.6) не раскрыты, так как для их обоснования требуется

модель погрешностей (в том числе инструментальных) как для БИНС, так и для СРНС. Вы-

числение коэффициентов усиления в фильтре Калмана является в некотором смысле стан-

дартной процедурой [1, 3], при этом в число оцениваемых и компенсируемых величин могут

включаться дрейфы гироскопов и акселерометров, углы не ортогональности осей и т. д. В

число учитываемых обстоятельств могут входить колебательные движения на старте (ветер,

погрузка) или вибрации в полете. Обычно величины, обратные к элементам k-1 матрицы   —

«постоянные времени» в разных каналах, — составляют величины порядка 10–40 с.
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При использовании бесплатформенной навигационной системы (БИНС) для навигации

объектов, совершающих интенсивное угловое маневрирование, повышаются требования к

точности алгоритма определения ориентации. Это означает, что алгоритмы, эффективные для

определения ориентации объектов, совершающих сравнительно медленные угловые эволю-

ции, могут оказаться недопустимо грубыми. 

Для исследования точности определения ориентации при помощи выбранного алгоритма

рассматривается движение основания типа регулярной прецессии [3]. При таком движении

проекции угловой скорости на связанные оси и любые параметры ориентации – известные

функции времени. Это позволяет сформировать сигналы идеальных датчиков угловой скоро-

сти (ДУС), соответствующие заданному движению, затем по этим сигналам вычислить ори-

ентацию при помощи некоторого алгоритма, после чего сопоставить ее с точной.  

В статье исследован один из четырехшаговых алгоритмов определения ориентации, рас-

смотренный в [1] и показавший максимальную точность по сравнению с другими алгорит-

мами, рассматривавшимися в [1]. 

Была выбрана частота вычисления параметров ориентации, равная 40 Гц, и угловые ско-

рости прецессии и собственного вращения порядка одного оборота в секунду. Выбранные ве-
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УДК 621.391.14

THE FOUR-STEP ORIENTATION
ALGORITHM ANALYSIS FOR 

PRECESSIONAL MOVEMENT 

A.V.FOMICHEV, PhD in Physics and Mathematics,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

This article represents a research of an algorithm which calculates orientation while the
base is in motion in regular precession type. For this class of motions has been found the
series of error dependencies in orientation identification from motion parameters.

ИССЛЕДОВАНИЕ ЧЕТЫРЕХШАГОВОГО 
АЛГОРИТМА ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ 

НА ПРЕЦЕССИОННОМ ДВИЖЕНИИ

А.В. ФОМИЧЕВ к.ф.-м.н.,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Исследуется точность одного из алгоритмов вычисления ориентации при  движении
основания типа регулярной прецессии. Для рассмотренного класса движений уста-
новлен ряд зависимостей погрешности определения ориентации от параметров дви-
жения.
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личины угловой скорости по порядку величины соответствуют максимальным угловым ско-

ростям маневренных летательных аппаратов (ЛА). Частота вычисления параметров ориента-

ции выбрана из тех соображений, чтобы точность определения ориентации при помощи

исследуемого алгоритма была еще достаточной высокой, но ошибки ее определения уже имели

«осязаемые» величины.

Вначале при фиксированных значениях параметров прецессии исследована зависимость

ошибки определения ориентации от времени. Для выбранных параметров прецессии найдено

время, при достижении которого погрешность достигает максимума.

Затем для этого времени, наихудшего с точки зрения накопленной погрешности, иссле-

дуется зависимость этой погрешности от угла нутации. Для заданных угловых скоростей пре-

цессии и собственного вращения найден угол нутации, соответствующий максимальной

погрешности. 

Исследован вопрос о погрешности, вносимой в алгоритм определения ориентации раз-

ложением кватернионов в ряды Тейлора по модулю вектора конечного поворота. 

1. Задание прецессионного движения 

и соответствующих сигналов датчиков угловой скорости

Зададим ориентацию твердого тела при помощи углов Эйлера ψ, ϕ, ϑ . При движении тела

типа регулярной прецессии углы Эйлера подчиняются уравнениям 

Кватернион ориентации твердого тела выражается через углы Эйлера по формуле [3, 5]

Таким образом, при движении типа регулярной прецессии зависимость кватерниона ори-

ентации от времени оказывается следующей:

(1)

Используя кинематические уравнения Пуассона, 

,

где ω — вектор угловой скорости твердого тела, можно вычислить следующие проекции

угловой скорости на оси, жестко связанные с телом:

Теперь предположим, что с твердым телом связан идеальный блок датчиков угловой ско-

рости (ДУС), измеряющих интеграл от проекции угловой скорости на ось чувствительности

за такт съема h . Тогда для определения сигналов ДУС на такте съема используются формулы 

33

«Навигация и управление летательными аппаратами»                   

№4, 2011 год                  

 const,const,const 0 =====Ω= ϑϑωϕψ .

 

2
cos

2
cos

2
sin

2
sin

2
cos

2
sin

2
cos

2
cos 321

ϕψϑϕψϑϕψϑϕψϑ +
+

−
+

−
+

+
=Λ iii .

2

)(
cos

2
cos

2

)(
sin

2
sin

2

)(
cos

2
sin

2

)(
cos

2
cos)( 321

tttt
t

ωϑωϑωϑωϑ +Ω
+

−Ω
++

−Ω
+

+Ω
=Λ iii .

 
ω�� Λ=Λ

2

1

 

ωϑ
ϑω
ϑω

+Ω=
Ω=
Ω=

cos

sincos

sinsin

r

tq

tp ;

;

.

 

∫

∫
+

+

+
=

+
=

hn

nh

hn

nh

hhn
tdt

hhn
tdt

)1(

)1(

2
sin

2

)12(
sin

2
sin

,
2

sin
2

)12(
cos

2
cos

ωω
ω

ω

ωω
ω

ω

.

32-37_Fomichev_ok:Layout 1  15.02.2012  17:33  Page 33



В исследуемом алгоритме определения ориентации кватернион ориентации Λ((k) на мо-

мент окончания k- го такта расчета ориентации длительностью 4h вычисляется следующим

образом. Вначале по четырем интегралам от вектора угловой скорости S(i) за последователь-

ные 4 такта h определяется вектор конечного поворота [1,4,6]: 

за время 4h . Затем по этому вектору строится кватернион поворота

,                                (2)

Для определения Λ ((k) кватернион λ(k) умножается на кватернион Λ ((k−1) , вычисленный

на предыдущих шагах:

Начальное значение кватерниона Λ ((k) определяется по формуле (1) при подстановке t = 0. 

Точное значение кватерниона, соответствующего вектору конечного поворота ϕ, опреде-

ляется по формуле:

,

таким образом, формула (2) представляет собой разложение тригонометрических функций,

фигурирующих в последней формуле, в ряды. 

Такту с номером  k соответствует интервал времени длительностью 4kh . Точная ориента-

ция в этот момент времени может быть вычислена по формуле (1) при подстановке t = 4kh .

Ошибку, допущенную при вычислении ориентации при помощи алгоритма, удобно ха-

рактеризовать вектором малого поворота β . Пусть Λ — точное значение кватерниона ориен-

тации, Λ ( — определенное при помощи алгоритма. Тогда в линейном приближении между

описанными объектами существует связь

(3)

где волной обозначена операция сопряжения кватерниона. Поскольку кватернион Λ ( может

содержать вычислительные погрешности, и для кватерниона ошибки 1+ β/2 применено ли-

нейное приближение, кватернион                    может иметь отличную от нуля скалярную часть.

Поэтому для выделения вектора малого поворота применяется операция выделения векторной

части соответствующего кватерниона.

2. Исследование зависимости погрешности вычисления ориентации от времени

Рассматривалось движение с параметрами                                                                     . В соот -

ветствии с вышеизложенными процедурами, для различных моментов времени движения

определялся вектор ошибки определения ориентации β. 

В качестве наглядной характеристики погрешности определения ориентации естественно

выбрать β = |β| . На рисунке 1 представлена зависимость β от времени, полученная при моде-

лировании. 
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Из этих результатов следует, что величина погрешности зависит от фазы движения. Мак-

симальная погрешность достигается при t = 0.5 с, что соответствует половине периода рас-

смотренного движения. 

Моделирование при несоизмеримых угловых скоростях прецессии и собственного враще-

ния, например,                                                                           , показывает, что зависимость β (t) имеет

колебательный характер, и ошибка ориентации не имеет тенденции к накоплению со временем.

Как было отмечено выше, при вычислении кватерниона поворота за такт использовалось

разложение (2). Моделирование при использовании этого разложения и точной формулы, вы-

ражающей кватернион через вектор конечного поворота, для угловых скоростей порядка од-

ного оборота в секунду приводит к фактически одинаковым результатам.

Погрешность, обусловленную разложением (2), нагляднее исследовать на более простом

движении, представляющем собой равномерное вращение относительно одной из осей. Оно

может быть описано при помощи формул, задающих прецессионное движение, если в них

подставить                                                    .

Вычисление кватерниона ориентации по точной формуле дает практически нулевую по-

грешность. Удобной характеристикой ошибки при использовании разложения является по-

грешность, накапливаемая за один оборот  на 2π .  Погрешность при выполнении n оборотов

будет в n раз большей. 

Моделирование при             4π c-1  показывает, что накопление ошибки составляет примерно

0.029" на оборот. На рисунке 2 изображена соответствующая зависимость β (t). 

Важно отметить, что величина данной погрешности очень быстро убывает при уменьше-

нии угловой скорости вращения. Так, например, при                2π c-1 за 60 с накапливается ошибка

порядка 0.03" .  

3. Зависимость погрешности от угла нутации

Рассматривалась погрешность определения ориентации при угловых скоростях прецессии

и собственного вращения                                                     , накапливаемая к моменту  t = 0.5 c в за-
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Рис. 1. Зависимость ошибки определения ориентации от времени

 4/,3,2 11 πϑπϕπψ === −− cc ��
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висимости от угла нутации ϑ . Выше было показано, что именно этот момент времени соответ-

ствует максимальной величине ошибки ориентации при ϑ = π/4. Моделирование пока зывает, что

и при любом другом значении ϑ этот же момент времени также соответствует максимальной по-

грешности. Моделирование проводилось следующим образом. Фиксировалось определенная ве-

личина угла нутации, по формуле (3) вычислялся вектор β на момент времени  t = 0.5 c . Модуль

этого вектора откладывался по вертикальной оси на графике, представленном на рис. 3.

Из графика видно, что максимум ошибки достигается при ϑ ≈ 60°. Полученный результат

допускает качественное объяснение. Погрешность оказывается максимальной на том интервале

значений угла нутации, где велики угловые скорости в совокупности с угловыми ускорениями.

При использовании любого численного метода интегрирования кинематических уравнений при-

меняются некоторые приближения, такие, как разложения в ряды, аппроксимации точного дви-

жения некоторым модельным движением, для которого точное решение кинематических

уравнений известно и т.п. Эти предпосылки теряют точность именно при больших угловых ско-

ростях и ускорениях. 

Вычисление погрешности определения ориентации при использовании разложения (2) и

точной формулы приводит к фактически одинаковым результатам. 
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Рис. 2. Зависимость ошибки определения ориентации от времени

Рис. 3. Зависимость ошибки определения ориентации от угла нутации
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Как и для погрешности, обусловленной использованием разложения (2), для данной по-

грешности также характерно быстрое убывание при уменьшении угловых скоростей. Например,

при ψ. = 1.5π c-1, ϕ. = 1.5π c-1 за время 0.75 с., и величине ϑ = 60° соответствующим половине периода

обращения и максимальной ошибке определения ориентации, накапливается погрешность  β = 1".

А при угловых скоростях ψ. = π c-1, ϕ. = π c-1 максимальная величина ошибки равна β = 0.15" . 

Примечательно, что величина рассмотренной погрешности тем меньше, чем движение

ближе к чистому вращению относительно неподвижной оси. При выполнении летательным

аппаратом быстрых угловых маневров, таких как «бочки», «петли» и координированные раз-

вороты, движение может быть достаточно близким к вращению относительно некоторой оси.

Поэтому при выполнении таких угловых маневров погрешности определения ориентации не

столь существенны.

Выводы

Моделирование показало, что:

• Погрешности определения ориентации при помощи исследованного алгоритма обуслов-

лены двумя факторами – методом вычисления вектора конечного поворота по интегралам

от проекций угловой скорости на связанные оси за такт опроса ДУС и применением раз-

ложения кватерниона конечного поворота.

• Метод вычисления вектора конечного поворота имеет максимальные погрешности на рас-

смотренном классе движений в том случае, когда максимальны угловые скорости в сово-

купности с угловыми ускорениями. Погрешность зависит от характера движения. При

движении типа регулярной прецессии погрешность не имеет тенденции к накоплению при

любых параметрах прецессии. 

• Погрешность, обусловленная использованием разложения, может накапливаться со вре-

менем, однако существенных величин достигает при фактически не реализуемых угловых

скоростях. 

• Обе погрешности быстро убывают при уменьшении модуля угловой скорости блока ДУС.

В [1] показано, что точность определения ориентации при помощи исследованного алго-

ритма определяется отношением длительности такта расчета ориентации к характерному

периоду движения. Таким образом, увеличение тактовой частоты расчета также будет при-

водить к существенному уменьшению погрешностей.
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УДК 621.391.14 

ALGORITHMS OF ACCELEROMETERS 
OUTPUTS CONVERSION TO THE NAVIGATIONAL 

STRAPDOWN INS (SINS) CENTER
O. A. BABICH, DSc in Engineering,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

Three accelerometers of SINS should measure the specific force vector  a−O(t) in the fixed
point O of the moving body. This point is commonly called “navigation center of inertial unit”.
In strict sense, SINS must measure velocity vector and geographic coordinates of this point.
In some problems the unit frame coordinates of this point must be known with millimeter’s
precision. There might occur а situation, in witch due to the wrong design and absence of nec-
essary algorithmic compensation this fixed point does not exist. This article will show how to
exactly estimate the specific force vector in the fixed point O using constructive and algorithmic
methods with three volumetric accelerometers. The author also analyses the cases, when one
can adjust the structurally given arranged accelerometers measurements to the only point
using the algorithmic methods. The unit frame coordinates of this point are previously un-
known and are subject to research. 

АЛГОРИТМЫ ПРИВЕДЕНИЯ ПОКАЗАНИЙ 
МАЯТНИКОВЫХ АКСЕЛЕРОМЕТРОВ  

К НАВИГАЦИОННОМУ ЦЕНТРУ БИНС

О.А. БАБИЧ, д.т.н.,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Тройка акселерометров бесплатформенной инерциальной навигационной системы
(БИНС)  должна  измерять вектор кажущегося ускорения a−O(t) в некоторой фиксиро-
ванной точке O движущегося тела, которую принято называть  навигационным цент-
ром инерциального блока. Строго говоря, БИНС определяет вектор скорости и
географические координаты именно этой точки тела. В некоторых задачах повышенной
точности, когда, например, требуется ввести вектор, соединяющий центр БИНС с
центром антенны спутниковой радионавигационной системы (СРНС) или с центром
антенны радиолокатора синтезированной апертуры (РСА), координаты навигационного
центра  относительно корпуса БИНС должны быть известны с миллиметровой точ-
ностью. Возможны случаи,  когда такой точки  при неудачном конструировании  и от-
сутствии должной алгоритмической компенсации не существует вовсе. В  статье
будет показано, как конструктивными и алгоритмическими мерами обеспечить изме-
рение вектора ускорения  в фиксированной точке O тремя акселерометрами конечных
размеров. Также будут  рассмотрены случаи, когда при конструктивно-заданном рас-
положении акселерометров возможно алгоритмическими мерами привести их показа-
ния к одной точке, координаты которой относительно блока  в этом случае заранее не
известны и также являются предметом исследования.
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1. Уравнения движения маятникового акселерометра

Схема маятникового акселерометра, предназначенного для измерения  полезного сигнала

aOξ по оси Oξ , показана на рис. 1.1. Здесь XYZ - инерциальная система координат,   Oξηζ –
система координат, связанная с корпусом БИНС, точка O – навигационная точка БИНС. Эта

точка может быть номинирована заранее при конструировании блока, а в некоторых случаях,

в уже реализованных конструкциях с заданным расположением акселерометров, она может

быть разумно назначена в результате исследований. Сейчас мы будем считать ее заданной. 

На рис. 1.1 изображено:  C — центр масс маятника,  O1(ξO1, ηO1, ζO1) — точка подвеса ма-

ятника,  m — масса маятника, l⎯ = O1C — плечо маятника, система координат Cξ ′η′ζ ′, жестко

связанная с телом мятника. 

Будем предполагать, что в инерциальном пространстве центральная  точка O движется с

абсолютной скоростью                                 и  абсолютным ускорением                                       , а

система координат Oξηζ вращается относительно инерциального пространства со скоростью

и угловым  ускорением                                         . Будем  также предполагать,

что гравитационное поле в зоне блока БИНС  является плоско-параллельным, а это означает,

что вектор g−(t) одинаков во всех точках системы Oξηζ (градиентом вектора g− в зоне БИНС

пренебрегаем). Отсюда также вытекает тот факт, что равнодействующая гравитационной силы

mg− прикладывается  в этом случае в  центре масс C маятника. 

Далее имеют место соотношения:

А) Уравнения движения (рис. 1.1) центра масс   маятника  (по теореме  о количестве дви-

жения) имеют вид 

(1.1)

где                                           — сила реакции в оси подвеса маятника,

— абсолютное ускорение точки C .

Б) Уравнения вращения маятника вокруг оси η (по теореме о моменте количества движе-

ния  G
−

):
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Рис. 1.1. Схема маятникового акселерометра
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(1.2)

В уравнениях (1.2) введены обозначения: A, B, C — главные центральные моменты инер-

ции маятника,                           —  управляющие моменты, создаваемые следящим контуром си-

стемы (рис. 1.1). Сигнал                        считается выходным электрическим сигналом акселеро-

метра. Тип акселерометра в этом случае иногда называют астатическим.

В) Уравнения вращения (1.2) будут замкнуты, если  входящие в них и пока неизвестные

реакции  (1.1)

будут выражены в соответствии с теоремой Кориолиса через другие параметры движения:

(1.3)  

В результате перехода от векторного выражения  (1.3) к скалярной форме получим 

(1.4)

Из  (1.2) и (1.4) следуют полные (точные) уравнения движения маятника

(1.5)

где                                                                             — вектор кажущегося ускорения ( Specific Force Ac-

celeration) в центральной точке O блока акселерометров – вектор, подлежащий измерению;

J = B+ml2 — момент инерции маятника относительно оси η подвеса,
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Собственная  частота движения маятника  современных акселерометров лежит в диапазоне  [1,4 ]

800 Гц, а частота выдачи сигналов в быстром цикле составляет 1-4 кГц, поэтому во многих случаях  можно

принять, что маятник все время находится в состоянии равновесия, и поэтому выполняются равенства

.                                                       (1.6)       

Заметим, что условия (1.6) могут нарушаться только при наличии линейных или угловых

вибраций корпуса БИНС со сверхбольшими  частотами (более 300 Гц), например, при меха-

нических колебаниях лазерного гироскопа в корпусе БИНС.

При выполнении условий (1.6) и дополнительного условия  ηO1= 0 уравнение (1.5) при-

водится к виду

(1.7)   

В уравнениях  (1.7)  символ  (  )*   означает реальное измерение величины (  ), а δαOξ  — по-

грешность данного способа измерения. 

Постоянные величины M, N и L будем называть коэффициентами погрешностей размещения.

Проанализируем уравнение (1.7).

При выполнении условий ξO1= 0, ηO1= 0 в положении равновесия, когда ϕ = 0,  маятник

будет направлен в центральную точку O. В этом случае, как это следует из (1.5) и (1.7), в по-

грешности исчезает центробежный член                               .

Если выполняется условие ζO1 = r = J/ml = B/ml + l , то в погрешности исчезает член, вы-

званный наличием  углового ускорения εη . Точка P, находящаяся на линии маятника и уда-

ленная от точки  O1 подвеса (рис. 1.1) на расстояние r = J/ml, называется [1] «центром удара»

(Center of Percussion). Точка P перкуссии может находиться как внутри корпуса акселерометра,

так и вне его. Для маятников с противовесом (рис. 1.2) она всегда находится вне маятника [2] .

Например, для известного акселерометра А-15 (РПКБ)  доказано [3], что центр  перкуссии   у

этого прибора лежит вне его геометрических размеров (рис. 1.3):

OP  = r = J/ml = 29,8 мм > OR  = 12 мм.
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Рис. 1.3. Чувствительный элемент акселерометра А-15
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Для акселерометров, у которых центр перкуссии находится  вне их конструкции, воз-

можна самая оптимальная геометрическая расстановка тройки акселерометров (см. рис. 1.4 и

рис.1.5).

Из  рис 1.4 и 1.5  видно, какое большое значение играет знание величины r радиуса пер-

куссии в правильном конструировании блока акселерометров. Из формулы (1.7) , являющейся

основополагающей для разработки алгоритмов компенсации, также вытекает необходимость

в знании следующих механических параметров маятника акселерометра: его массы m , плеча

l и главных центральных моментов инерции A, B и C.

Из сказанного следует, что эти параметры  должны включаться в паспортные данные при-

бора.      

Если одновременно выполняются три условия оптимального размещения: 

1)ξO1= 0,    2)ηO1= 0,     3)ζO1 = r = J/ml,                                             (1.8)

то уравнения (1.7) акселерометра принимают наиболее простой вид:

.                                   (1.9)

Коэффициент kanξ = (B + C − A)/ml принято [1,4 ]  называть коэффициентом анизоинер-

ции. Он завит только от формы маятника. Неравенство B + C − A ≥ 0 выполняется для всех

объемных тел. Равенство B + C − A = 0 имеет место только для плоских тел относительно оси ξ.

В этом смысле почти плоская конструкция типа (рис. 1.3) является рациональной, т.к. обес-

печивает малость коэффициента анизоинерции.

Во многих уже реализованных конструкциях  БИНС  (рис.1.6) одновременно все три усло-

вия оптимальности (1.8) для каждого из акселерометров не выполняются, и в этих случаях

приходится задавать условный центр О блока и обеспечивать компенсацию ошибок  в (1.7) от-

носительно этой точки алгоритмическими методами. При этом, конечно, нужно так выбирать

точку О, чтобы алгоритмы компенсации были по возможности более простыми.
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Покажем на примере,  как можно назначить положение центра О и ввести опорную си-

стему координат Oξηζ для уже реализованной конструкции БИНС (рис.1.6).

Предлагается за опорную систему координат Oξηζ  выбрать систему, смещенную по оси

ζ на величину радиуса перкуссии r = O′O акселерометров 1 и 2 относительно исходной кон-

структивной системы.

При таком задании системы  Oξηζ коэффициенты погрешностей (1.7) для акселерометров

1,2 и 3, как это следует из рис.1.1 и 1.6, будут соответственно равны

(1.10)

Выражения для погрешностей (1.7) акселерометров 1,2 и 3, измеряющих ускорения по

осям Oξ ,  Oη  и Oζ  (рис.1.6), в рассматриваемом случае принимают вид 

(1.11) 

Соотношения (1.11) являются основой для компенсации погрешностей алгоритмическим

путем.

2. Алгоритмы учета геометрии размещения маятниковых  акселерометров                                

В алгоритмах современных  БИНС обычно применяют  [4 ] два  темпа (рис.2.1) обработки

сигналов: умеренный — с периодом повторения Tm и быстрый — с периодом повторения Tl .

Частоты повторения этих процессов лежат в диапазонах: 

Tm
-1 = 50-200 гц, Tl

-1 = 1-4 кгц . 

Внутри умеренного цикла Tm = [ tm-1, tm ] лежит около 20 быстрых цикловTl .  Когда Tl =Tm,

заканчивается текущий  m-цикл и начинается следующий  m-цикл с той же программой. За-

метим, что параметры угловой ориентации: курс, крен, тангаж и навигационные параметры
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положения выдаются с темпом Tm . Однако, в некоторых случаях (например, при совместной

работе БИНС с РСА или с СРНС) необходима выдача информации и с быстрым темпом Tl .

Перейдем теперь к решению поставленной  задачи о разработке алгоритмов компенсации

для погрешностей, возникающих за счет того, что акселерометры всегда рассредоточены от-

носительно центральной точки блока ( Size effect). Далее будем пользоваться векторными вы-

ражениями, относя их к  трем каналам БИНС. 

Будем предполагать, что  выходные сигналы Δα−l интегрирующих гироскопов

(2.1) 

являются известными.

Будем предполагать также, что в алгоритме вычисления скорости  выходные сигналы

a−O
B*

= a−O
*(t) акселерометров, заданные в системе координат  Oξηζ тела (Body), непосредственно

(т.е. без какой-либо коррекции)  подаются на входы непрерывных интеграторов, представ-

ляющих собой генераторы управляемой частоты. В таком случае для этих сигналов имеют

место соотношения

(2.2)

Величины                   принято называть инкрементами углов и скоростей, именно они и

являются входными величинами для алгоритмов БИНС. 

Реальные показания  a−O
*(t) тройки акселерометров, входящие в (2.2), возмущены погреш-

ностями δa−O(t) (1.7) (здесь мы рассматриваем только погрешности, обусловленные размеще-

нием акселерометров вне центральной точки!).  Влияние этих погрешностей должно быть

скомпенсировано алгоритмическим путем. Соотношения (2.2) можно представить в виде

.                                  (2.3)

Из (2.3) и (2.2) следует, что ошибки и в умеренном и в быстром цикле будут скомпенсиро-

ваны, если на каждом быстром l-ом шагу внутри цикла [ tm-1, tm ] из величины Δυ−l
* вычитать ве-

личину

,                                                                   (2.4)

где δa−O определено в соответствии с (1.7).                                            

Тогда скорректированная величина инкремента скорости не будет иметь погрешности и

принимает вид
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Δυ−l = Δυ−l
* − δυ−l .                                                                 (2.5)

Непосредственное вычисление интеграла δυ−l на основании (2.4) затруднено тем, что в

формулу (1.7) входят выражения для угловой скорости ω− — величины, которая сама нам не

известна, а известны лишь дискретные интегралы от нее в виде инкрементов углов (2.1).

При построении двухчастотных алгоритмов часто принимается  [4 ], что угловая скорость

на временном отрезке [tl-2, tl ] изменяется линейно (с одним шагом назад)

ω− = A−l+B−l(t−tl−1) . (2.6)

(Возможны и более сложные представления, чем в (2.6), в виде полиномов более высоких

степеней, которые учитывают показания с несколькими шагами назад). Однако, такие пред-

ставления применяются редко, и при необходимости читатель может самостоятельно проде-

лать выкладки, аналогичные представленным здесь ниже.

Из (2.6) имеем  

(2.7)

Из уравнений (2.7) и (2.6)  следует

(2.8)

В соответствии с (1.7) искомый поправочный член δυ−l
ξ для акселерометра с измеритель-

ной осью ξ на  l-ом  шагу будет равен

(2.9)

где  

(2.10)

Точные (в рамках принятой гипотезы 2.6) выражения для интегралов в (2.9) имеют вид  

(2.11)

В формулах (2.11) все  величины Al и Bl выражаются через сигналы гироскопов Δα−l−1, Δα−l

в соответствии с (2.8).

Аналогично (2.11) выглядят поправки и для δυl 
η и δυl

ξ.

В позиционной части алгоритма, где вычисляются текущие геодезические координаты

центральной точки О, используются вторые непрерывные интегралы от показаний акселеро-

метров 
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.                                          (2.12)

Известно [4], что при линейной гипотезе об изменении кажущегося ускорения на вре-

менном отрезке [tl-1, tl ]

дискретный алгоритм вычисления двойного интеграла Sυm имеет вид

(2.13)

Таким образом, внося поправки δυ−l  = (δυl
ξ, δυl 

η, δυl
ζ) за расположение акселерометров в

соответствии с (2.5 и 2.9) и далее проводя вычисления по формулам (2.13), мы скомпенсируем

ошибки размещения как в первом (2.3), так и во втором (2.12) интегралах.

3. Анализ точности учета поправок за эффект размещения 

Как видно из (1.7), погрешности, вызываемые разнесенным размещением акселеромет-

ров, определяются набором из 9 постоянных  величин M−, N−, L− и параметрами углового дви-

жения тела ω−(t) и ε−(t). Величины M−, N−, L− являются постоянными и зависят только от

конструктивных параметров акселерометров и геометрии их размещения в блоке, все они

имеют размерность длины и лежат в пределах от 2 до 15 сантиметров. Для анализа влияния  ω−

и ε− удобно разбить эти величины на две составляющие – одна из которых обусловлена манев-

рами самолета, а другая – вибрациями основания БИНС.

Какие погрешности можно рассматривать как малые, а какие как значительные? Для ра-

боты БИНС, например, в составе РСА выдвигается [4] требование, чтобы флуктуации  в опре-

делении позиции центральной точки О на временном отрезке 5-10 секунд лежали в диапазоне,

не превышающем  1 мм. Конечно, требования к    точности БИНС могут сильно разниться в

зависимости от концепций ее применения.

Рассмотрим сначала погрешности, обусловленные маневрированием самолета. При вы-

полнении правильного виража (рис.3.1) имеет место соотношение tgγ = ωBV/g, где γ — крен,
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ωB — угловая скорость виража,  V — скорость полета. В таком случае, при γ = 45° и V = 100 м/с

угловая скорость составит величину ωB  ≈ 0.1с-1. Заметим, что в формулу погрешностей (1.7)

проекции вектора ω− входят в виде квадратичных членов.

Обозначим буквой l среднее значение коэффициентов M, N, L и примем l = 0.15 м. Тогда

за t = 10 с секунд такого движения погрешность в определении позиции приблизительно со-

ставит величину ΔS:

ΔS ≈ lωB
2 ⋅ t2/2 = 7.5 см.         

Рассмотрим теперь погрешности от размещения, которые вызываются вибрациями ос-

нования. Рассмотрение будем вести на уровне определения порядка величин. При испытании

конкретной БИНС исследование таких погрешностей должно учитывать ее реальные  алго-

ритмы и опираться на подробные математические модели и сложные физические экспери-

менты.

Пусть вокруг одной из осей основания происходят угловые колебания вида

θ(t) = θO sinΩt, ω(t) = θO ΩcosΩt, ω2(t) = (θO Ω)2 0.5(1+cos2Ωt) ≈ 0.5(θO Ω)2.

При  θO = 0.4⋅10−3 рад и Ω =2π⋅ 50Гц ≈ 300 рад/с погрешность в определении позиции за

время t = 10 с составит величину

ΔS ≈ l ⋅  0.5(θO Ω)2⋅ t2/2 ≈ 5.4 см.

Из приведенных примеров ясно, что в случаях повышенной требовательности к точности

БИНС не учет погрешностей размещения акселерометров не допустим.

Выводы

1.При создании высокоточных БИНС желательно применять оптимальные механические

конструкции блока акселерометров.

2.Аналитически доказана возможность создания  алгоритмов для компенсации эффекта

распределенного размещения акселерометров.

3.Необходимо создание и непрерывное развитие точной математической модели БИНС

в процессе ее разработки и эксплуатации для совершенствования ее алгоритмического

обеспечения.
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При разработке системы автоматической посадки необходимо выполнить ряд требований к

динамическим характеристикам, а также требования к точности посадки при действии случайных

возмущений. Все рассматриваемые случайные возмущения могут быть сведены к двум типам:

• случайные величины, не меняющиеся в процессе посадки (вектор параметров K);

• аддитивные гауссовские случайные процессы.

Такая структура возмущений позволяет определить характеристики случайного вектора

фазовых координат при фиксированном значении независимой переменной, в качестве ко-

торой рассматривается дальность или время.
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УДК 629.7.051-52

DETECTION OF ALGORITHM 
PARAMETERS OF SIDEWARD FLIGHT CONTROL 

OF HEAVY, NONMANOEUVRABLE AIRCRAFT 
DURING AUTOMATIC LANDING

V. N. MAZUR, PhD in Engineering
E. A. MELNICOVA, PhD in Engineering,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

The authors show a methodology of derivation on choice of aircraft lateral movement con-
trol algorithms parameters in the situation of automatic landing with inadvertent distance
of touch-down.
The laws of probability distribution of different lateral movement coordinates are also de-
fined here.

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ 
АЛГОРИТМА УПРАВЛЕНИЯ БОКОВЫМ ДВИЖЕНИЕМ 

ТЯЖЕЛОГО НЕМАНЕВРЕННОГО САМОЛЕТА 
ПРИ АВТОМАТИЧЕСКОЙ ПОСАДКЕ

В. Н. МАЗУР, к.т.н. 
Е.А. МЕЛЬНИКОВА, к.т.н.,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

Приведена методика расчета по выбору параметров алгоритмов управления боковым
движением самолета при автоматической посадке с учетом случайной дальности
приземления.
Определяются законы распределения вероятностей различных фазовых координат
бокового движения.
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При оценке точности управления боковым движением в момент касания ВПП существен-

ным является случайный характер времени или дальности приземления, которая определяется

продольным движением самолета. Момент приземления определяется условием Н = 0, где

Н — высота нижней точки шасси. Решение задачи по оценке точности в общем случае очень

сложно, даже при использовании приближенных методов [1].

В данной работе законы распределения вероятностей фазовых координат определяются

для линейной системы со случайными параметрами при использовании рассмотренных ниже

упрощающих предположений.

Структурные схемы алгоритмов управления автоматической посадкой могут быть построены

на основе минимума входной информации, включающей геометрическую высоту HРВ, измеряе-

мую радиовысотомером, угловое положение относительно равносигнальных зон курса и глиссады

εk и εГ с выхода бортовых радиоприемников, а также гироскопических датчиков  γ,  ψ, υ, ωx , ωy ,

ωz , определяющих угловое положение и угловые скорости относительно земной поверхности.

Однако, для достижения требуемых характеристик точности автоматического захода на

посадку и особенно автоматического приземления, необходимо использование информации,

получаемой от инерциальной системы, и применение нелинейных методов обработки инфор-

мации, повышающих помехозащищенность системы.

Рассмотрим один из вариантов алгоритма управления боковым движением при заходе на

посадку.

Для оптимизации процесса захода на посадку он разбит на два этапа: выхода и стабили-

зации линии курса.

Каждому из этих этапов соответствует свой алгоритм формирования команды траектор-

ного управления — заданного значения угла крена (γзад). Команда управления отрабатывается

системой угловой стабилизации. Смена алгоритмов осуществляется по сигналу, полученному

в алгоритме коммутации.

Непосредственно перед приземлением на высоте H ≈ 2 м может быть выполнен этап доворота

для устранения угла сноса перед приземлением. На этапе выхода на линию курса управляющий

сигнал γзад формируется как линейная комбинация сигналов курсового приемника εk и откло-

нения от посадочного путевого угла Δϕ , пропущенных через соответствующие фильтры:

,                                               (1)

где γзад — заданное значение крена,

, — передаточные коэффициенты по соответствующим сигналам,

F1, F2, F3, F4 — символы нелинейных функций,

εk — выходной сигнал курсового приемника,

Δϕ  = ϕ −ψ ВПП — отклонение от посадочного путевого угла.

При отсутствии ветровых возмущений и нелинейных функций закон управления (1) эк-

вивалентен так называемому статическому закону управления [2]:

,                                                         (2)

где Δψ  = ψ −ψ ВПП — отклонение от посадочного курса.
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Как известно, статический закон обладает повышенной помехозащищенностью (из-за

отсутствия дифференцирования сигнала курсового приемника) и хорошими динамическими

характеристиками в спокойной атмосфере, а также хорошим качеством выхода самолета на

линию курса при значительном разбросе начальных условий (по дальности и боковому откло-

нению). Однако этот закон не обеспечивает астатический выход самолета на заданную траек-

торию при действии постоянного бокового ветра и требуемой динамической точности

стабилизации при порывах бокового ветра. Замена Δψ сигналом Δϕ позволяет сохранить до-

стоинства статического закона, исключив указанные выше недостатки.

Величина и скорость изменения заданного значения угла крена, допустимая эксплуата-

ционными характеристиками самолета, реализуется с помощью нелинейных элементов F3, F4

соответственно. Величины F1, F2 выбираются таким образом, чтобы обеспечить оптимальный

путевой угол подхода к линейной зоне курсового радиомаяка, порядка 30°.

На этапе стабилизации курсовой зоны управляющий сигнал γзад формируется как линей-

ная комбинация трех сигналов:

• линейного бокового отклонения от линии курса ZK ;

• боковой скорости Z
.
K (Δϕ);

• интеграла от бокового отклонения               .

Сигнал интеграла                  вводится для устранения статической ошибки, связанной с по-

грешностью измерений Δϕ .

Сигнал ZK , который в первом приближении можно считать линейным боковым откло-

нением от линии курса, формируется по информации курсового приемника и радиовысото-

мера.

Выходной сигнал курсового приемника поступает на множительное устройство (аттенюа-

тор), уменьшающее коэффициент усиления в этой цепи от значения, равного 1,0 на высоте

круга, до величины порядка 0,25 в момент касания самолетом ВПП.

Дальнейшая обработка сигнала бокового отклонения осуществляется с помощью ком-

плексирующего фильтра, позволяющего отфильтровать радиотехническую помеху без внесе-

ния искажений в полезную составляющую сигнала.

Выходной сигнал комплексирующего фильтра формируется в виде:

(3) 

где Tz = 6 ÷15 с — постоянная времени фильтра.

Боковая скорость самолета связана с отклонением от посадочного путевого угла соотно-

шением:

Z
. 

= −Vп⋅ sinΔϕ ,                                                                    (4)

где Vп — путевая скорость.

При незначительных отклонениях путевой скорости от расчетного значения (Vп = const)

и малых значений угла Δϕ на этапе стабилизации справедливо соотношение: 

Z
. 

≈ −Vп⋅ Δϕ .  (5)

При KΔϕ  = TZVПKZ выражение (3) с учетом (5) можно преобразовать к виду:
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,                                               (6)

то есть полезная составляющая сигнала Z проходит без искажений.

Сигнал  включения фазы «стабилизация» формируется при одновременном выполнении

следующих условий:

(7)

ε0 = 0,04 ÷ 0,06 ргм, Δϕ0 = 5 ÷ 15°, γ0 = 5 ÷ 10°. 

Для обеспечения безударного перехода алгоритма из фазы «выход» в фазу «стабилизация»

предусмотрена синхронизация команд управления, формируемых обоими алгоритмами. Для

этой цели используется устройство интегрирования сигнала бокового отклонения. В фазе «ста-

билизация» оно обеспечивает отсутствие статической ошибки стабилизации самолета на

линии курса при неточной выставке посадочного курса, постоянных погрешностях измерения

путевого угла, а также при наличии инструментальных погрешностей отработки заданного

крена и действии постоянного моментного возмущения относительно продольной оси.

Алгоритм управления элеронами имеет вид:

(8)

Кроме элеронов в качестве органов поперечного управления могут применяться интер-

цепторы.

Отклонение интерцепторов в зависимости от отклонения элеронов определяется соот-

ношением:

(9)

где εинт — зона нечувствительности в системе управления интерцепторами.

Наличие зоны нечувствительности в отклонении интерцепторов, обладающих существенно

большей эффективностью, чем элероны, делает суммарную эффективность органов поперечного

управления существенно нелинейной. Поэтому для приближенного анализа замкнутой системы

рассматриваются два значения эффективности, соответствующей только элеронам, и суммарная

эффективность элеронов и интерцепторов без зоны нечувствительности.

При приближенном анализе рассматривается линеаризованная система уравнений боко-

вого движения, имеющая вид:

(10)                             
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где                                                                                                       — постоянные аэродинамические ко-

эф фициенты, определяемые аэродинамическими характеристиками самолета.

где x1 = β — угол скольжения;

x2 = ωx и x3 = ωy — угловые скорости углов крена и рыскания;

x4 = γ — угол крена;

x5 = ϕ — путевой угол;

x6 = Z — отклонение самолета от оси ВПП;

U — вектор управления;

δН — угол отклонения руля направления;

δэ — угол отклонения элеронов.

В путевом канале рассматривается только демпфер рысканья                        .

Коэффициент          демпфера рысканья определяется из условия обеспечения требуемых

переходных процессов изолированного движения рысканья. Характеристическое уравнение

изолированного движения рысканья имеет вид:

(11)

Для определения       подставляем численные значения в (11), приняв p = iω и учитывая

условия примерного равенства действительной и мнимой части. Это приближенное значение

используется в дальнейшем.

При выборе передаточных чисел Kγ и        рассматривается изолированное движение

крена. Передаточная функция при этом имеет вид:

(12)
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Как следует из [3], для эффективной стабилизации заданного значения крена необходимо

выполнение условия

(13)

Условие (13) не зависит от эффективности органов управления. Связь между углом крена

и его заданным значением определяется из соотношения:

(14)

Как следует из работы [3], можно определить соотношения для передаточных чисел KZ и

KZ
. , когда

(15)

Для обеспечения хорошего качества переходных процессов при максимальном быстро-

действии, необходимо выполнение условий:

(16)

Связь между коэффициентами усиления при линейном отклонении Z и угловом εk опре-

деляется соотношениями:

(17)

где L0 ≈ 12000 м — дальность до курсового маяка.

Принимая потребное значение быстродействия траекторного движения TZ = 20 ÷ 30 с,

получим, что для обеспечения хорошего качества переходных процессов при изменении от-

носительного значения крутизны курсовой зоны [4]:

необходимо быстродействие при отслеживании заданного значения угла крена Tγ ≈ 0,7 ÷ 0,9 с.

Если рассматривать суммарную эффективность элеронов и интерцепторов для управле-

ния боковым движением, такое быстродействие может быть обеспечено при относительно не-

больших значениях передаточных чисел Kγ и         :

(18)

При небольших отклонениях органов поперечного управления их эффективность суще-

ственно уменьшается и, соответственно,  уменьшается быстродействие в движении крена при

постоянных коэффициентах усиления Kγ и        .
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Так, для значений коэффициентов Kγ и        , удовлетворяющих (18), Tγ составляет 1,4 ÷ 2 с.

Для того, чтобы увеличить быстродействие, нужно, прежде всего, увеличить коэффициент Kγ ,

что приведет к увеличению колебательности переходных процессов при больших возмуще-

ниях. Таким образом, при выборе коэффициентов Kγ и            необходимо обеспечивать качество

переходных процессов при больших возмущениях и достаточное быстродействие при управ-

лении только элеронами.

Эффективным методом оценки точности линеаризованных систем при действии случай-

ных возмущений является метод корреляционного анализа [5]. Этот метод используется и для

определения влияния различных параметров системы управления на точность движения.  Рас-

сматриваемая линейная система уравнений бокового движения самолета имеет вид:

,                                                (19)

где X — n-мерный вектор фазовых координат;

ξ — m-мерный вектор гауссовских шумов;

K — r-мерный вектор случайных параметров;   

C — n-мерная вектор-функция;

A, B — матричные функции размерностей соответственно n×n и n×m.

Для определения влияния на точность движения находится корреляционная матрица

R(t,K). При фиксированном значении K возмущениями являются аддитивные гауссовские

белые шумы, и, следовательно, случайный процесс является гауссовским и полностью

определяется вектором математических ожиданий Mx(t,K) и корреляционной матрицей

R(t,K) [1].

Корреляционная матрица R(t,K) при фиксированном значении K находится из решения

векторно-матричного уравнения:

(20)

где G(t) — матрица интенсивностей белых шумов.

Математическое ожидание Mx(t,K) и корреляционная матрица R(t,K) определяются путем

интегрирования системы уравнений (19), (20). После этого R(t,K) и Mx(t,K) определяются с

учетом случайности вектора K.

(21)

Практически определяется только корреляционная матрица, так как средние значения

фазовых координат равны нулю в силу симметрии задачи. При фиксированном значении век-

тора K возмущениями являются только гауссовские белые шумы, и, следовательно, распреде-
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ление координат будет также гауссовским. Поэтому формула для одномерной плотности ве-

роятности произвольной фазовой координаты:

(22)

где f(K) — плотность совместного  распределения компонент вектора K.

Соотношения (21), (22) позволяют определить корреляционную матрицу и одномерные

плотности вероятности в любой фиксированный момент времени. Определение точности бо-

кового движения в момент касания ВПП зависит от точности продольного движения.

При интегрировании уравнений (20) в качестве возмущения наиболее существенным яв-

ляется вектор K, включающий для бокового движения три случайных параметра с распреде-

лениями, отличными от гауссовских:

где S — крутизна курсовой зоны,  

Ux, Uz — составляющие скорости ветра в функции высоты.

Два некоррелированных белых шума, входящие в уравнение (19), подаются на входы фильт-

ров для моделирования боковой составляющей турбулентности и радиотехнических помех.

Модель возмущений аналогична приведенной в работе [6].

Выражения (21), (22) позволяют определить корреляционную матрицу и одномерную

плотность вероятности в любой фиксированный момент времени.

Однако, определение точности бокового движения в момент касания ВПП зависит от точ-

ности продольного движения, поэтому задача точности бокового движения сводится к задаче

со случайным временем окончания. Распределение вероятностей момента приземления tкас

будет зависеть от некоторых компонентов вектора K, и, следовательно, величины K и  tкас

будут зависимыми.

Для определения безусловной плотности вероятности и корреляционной матрицы не-

обходимо провести осреднение по случайному вектору К:

(23)

Аналогично определяются одномерные плотности вероятности фазовых координат:

(24)

Плотность распределения f(K) задается исходными данными для моделей возмущений [6],

а распределение ft(t) находится из решения задачи оценки точности продольного движения.

Таким образом, несмотря на разделение движения на продольное и боковое, точности про-

дольного и бокового оказываются зависимыми.

Осреднение по времени касания приводит к необходимости вычисления интегралов вида:

(25)
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Если функция ϕ(tk) в окрестности среднего значения t-k может быть представлена в виде:

(26)

то величина ϕ
_

будет зависеть только от математического ожидания Mtk
и дисперсии Dtk

и не

будет зависеть от закона распределения f(tk).

Иногда необходимо определить вероятность попадания или не попадания в некоторую

область касания ВПП, для которой происходит выкатывание самолета за боковую кромку

ВПП.

Пусть f(tk, K) — плотность вероятности случайного времени приземления при фиксиро-

ванной величине K, тогда условная вероятность события xi > xi0
в момент приземления опре-

делится из выражения:

(27)

где                                — диагональный элемент корреляционной матрицы.

— интеграл Лапласа.                                             (28)

Для определения безусловной вероятности необходимо провести осреднение по случай-

ному вектору K:

(29)

Рассмотрим пример оценки распределений вероятностей фазовых координат бокового

движения магистрального самолета в момент касания ВПП. Алгоритм управления элеронами

имеет вид (8):

где                                            .

Величина Tδz
для обеспечения разделения траекторного движения и движения вокруг

центра масс должна выбираться примерно равной величине Tδz
= 1,5 c. При расчетах коэффи-

циент K∫
ε
выбирался таким образом, чтобы существенно не ухудшалось качество переходных

процессов:

.

Коэффициент Kϕ определялся из условия компенсации запаздывания, вносимого фильт-

ром с постоянной времени Tε. :
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.

На рис. 1 приведено изменение среднеквадратических отклонений по дальности от начала

ВПП и в зависимости от коэффициентов усиления. 

57

«Навигация и управление летательными аппаратами»                   

№4, 2011 год                  

 

0

VT
K

L
ε

ϕ = �
�

Рис. 1.

48-61_Mazur_Melnikova_ok:Layout 1  15.02.2012  17:36  Page 57



Если интервал от момента начала стабилизации нулевого крена (γзад = 0)  до момента ка-

сания ≈ 4 с, то разброс значений бокового отклонения, путевого угла и угла крена в момент

касания ВПП при номинальной протяженности траектории зависит только от коэффициентов

Kγ и       (рис.2). Таким образом, если команда γзад = 0 подается с некоторой высоты H = H0 , то,
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исходя из анализа траекторий продольного движения, следует выбирать H0 ≤ 5 м. При уве-

личении высоты команды γзад = 0 практически не будет увеличиваться точность по углу крена,

но будет существенно ухудшаться точность по боковому отклонению (Z).

Определяющее влияние на точность бокового движения оказывают радиотехнические 

помехи, поэтому при уменьшении отношения        точность движения по линии курса уве-

личивается. Однако при этом уменьшается быстродействие при отработке начальных условий,

что может быть существенным при выходе на курсовую линию.

В дальнейшем коэффициенты усиления выбирались таким образом, чтобы обеспечить:

Увеличение Kε. в диапазоне Kε. =160 ÷260 с  при постоянном отношении            увеличивает 

точность по боковому отклонению Z точки касания, но ухудшает точность по боковой скоро-

сти Z
.
(Δϕ).

При аппроксимации гистограмм, полученных методом Монте-Карло, часто используется

нормальный закон распределения фазовых координат [7]. Из результатов, приведенных на

рис. 3, следует, что законы распределения близки к нормальному до уровня вероятностей [8]:

.

В то же время для малых вероятностей ≈10-6 ÷10-8 соответствующие отклонения фазовых

координат, как правило, больше [7], чем для нормального закона, иногда в два и более раза.

Таким образом, для оценки вероятностей отклонения фазовых координат менее 10-2 не

могут быть использованы подходы, изложенные в данной статье, поскольку аналитическое

выражение вероятности отличается от нормального даже в случае линейной гауссовской мо-

дели системы.

Оценка вероятности менее 10-2 может быть получена методом статистического модели-

рования Монте-Карло, учитывающим математическое описание цифровой системы, про-

странственного движения самолета и одновременного учета действия всех возмущений.

Выводы

1.Рассмотрены принципы построения алгоритмов управления боковым движением са-

молета при автоматической посадке.

2.Приведены методика и результаты расчетов по выбору параметров алгоритмов автома-

тической посадки.

3.Рассмотрена задача оценки точности автоматического управления боковым движением

с учетом случайной дальности приземления.

4.Показано, что законы распределения фазовых координат в области малых вероятностей

могут существенно отличаться от нормальных.
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Рис. 3.

Функция распределения дальности касания Dкас

Функция распределения бокового отклонения Z
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Введение

Успешность посадки во многом определяется точностью следования по равносигнальным

зонам курсового и глиссадного маяков. В связи с этим жестко определяются высокие требо-

вания к качеству переходных процессов захода на посадку и точности полученных траекто-

рий.

В соответствии с техническим заданием (ТЗ) на Ан-148, а также международным нормам

[1], к качеству процесса автоматического захода на посадку предъявляются следующие требо-

вания:

1) должен обеспечиваться выход на глиссаду с перерегулированием не более 0,035 ргм (в

штилевых условиях) и с началом маневра до пересечения глиссады. В процессе выхода

вертикальное ускорение не должно превышать 0,15 g (по модулю);

2) по крайней мере, 95% заходов на посадку должны соответствовать следующим требо-

ваниям по точности стабилизации:
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УДК 629.7.051-52

FORMULATION OF THE ALGORITHM OF INSTRUMENT
LANDING SYSTEMS RADIO TECHNICAL NOISE PROTECTION,

IN THE AUTOMATIC LANDING MODE

V. N. MAZUR, PhD in Engineering
S. V. CHLGATYAN, PhD in Engineering, A. E. ARDALIONOVA,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

This article shows the mathematical simulation results of nonlinear discrete algorithm
of instrument landing systems radio technical noise protection of in the automatic landing
mode and imitation of this algorithm in AN-148 software.

РАЗРАБОТКА АЛГОРИТМА 
ЗАЩИТЫ ОТ РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ ПОМЕХ 
КУРСОГЛИССАДНЫХ СРЕДСТВ В РЕЖИМЕ 
АВТОМАТИЧЕСКОГО ЗАХОДА НА ПОСАДКУ

В. Н. МАЗУР, к.т.н. 
С.В. ХЛГАТЯН, к.т.н.; А. Е. АРДАЛИОНОВА,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

В статье приведены результаты математического моделирования и внедрения
в программное обеспечение самолета Ан-148 нелинейного дискретного алгоритма
защиты от радиотехнических помех курсоглиссадных средств в режиме автомати-
ческого захода на посадку  с имитацией различных типов радиотехнических помех.
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 — точность стабилизации самолета на линии глиссады должна быть не более |εг| ≤ 0,0875

ргм в диапазоне высот с 90 до 30 м;

 — точность стабилизации самолета на линии курса должна быть не более |εк| ≤ 0,026 ргм

в диапазоне высот с 90 до 0 м.

Существенным недостатком используемых в настоящее время радиосредств типа ILS яв-

ляется наличие помех и искривлений равносигнальных зон. Кроме обычных высокочастотных

шумов, в канале радиотракта могут возникать аномальные изменения амплитуды радиосиг-

нала. Подобные помехи связаны с наличием отражений от неподвижных и перемещающихся

объектов.

Высокая плотность движения самолетов в зоне аэропорта, обусловленная интенсив-

ностью движения, а также появление аэробусов с большой отражающей поверхностью резко

ухудшает качество сигналов радиотехнических средств типа ILS (курсовых и глиссадных мая-

ков), принцип работы которых базируется на свойствах распределения радиоволн.

В процессе летных испытаний и эксплуатации самолетов выявлены случаи ухудшения ка-

чества управления из-за возникновения резко меняющейся помехи. Так, помеха, вызванная

впереди взлетающим самолетом, может привести к существенному ухудшению качества ав-

томатической посадки самолета, приземляющегося на ту же полосу. Увеличение интервала

между взлетающим и заходящим на посадку самолетом не может служить приемлемым реше-

нием вопроса, учитывая возрастающую интенсивность движения, в связи с чем возникла

необходимость подавления помехи на основе использования дополнительных средств. По-

добные изменения сигнала не только приводят к предельному движению управляющих по-

верхностей самолета, но и внезапному отключению автоматического режима захода на

посадку вблизи аэродрома, что является недопустимым.

Сигналы отклонения от линии курса и глиссады являются основными управляющими

сигналами, по которым задается траектория захода на посадку. Поэтому определение и ис-

ключение аномальных изменений сигналов от радиотехнических средств позволяет улучшить

точность управления и стабильность работы системы автоматической посадки.

Определение на фоне действия высокочастотных шумов и исключение автоматической

системой управления аномальных изменений сигнала отклонения от линии курса и глиссады

позволяет улучшить точность управления и стабильность работы системы.

1. Виды радиотехнических помех

В основном помехи связаны с наличием в принимаемом сигнале составляющей, отра-

женной от неподвижных и перемещающихся объектов, в частности, пролетающий вблизи

маяка самолет или взлетающий впереди возбуждает в принимаемых сигналах от маяка значи-

тельную помеху. Уровень таких помех существенно возрастает в условиях современного сильно

загруженного воздушного пространства, а также с появлением аэробусов, имеющих большую

отражающую поверхность. 

По экспериментальным данным, помехи такого рода имеют следующий характер: вначале

амплитуда и частота нулевые, затем они возрастают, после чего амплитуда резко падает. По-

меха может иметь несинусоидальный характер, а также вид синусоиды с частотой, нарастаю-

щей по экспоненциальному закону. Время действия помехи принято порядка 10 секунд,

причём частота за первые 5 с возрастает от 0 до 1 герц, а за оставшиеся 5 с – от 1 до 10 гц. Ам-
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плитуда за первые 5 с увеличивается до 75 мка  (0,0875 ргм) и затем остается практически по-

стоянной. Помеха синусоидального типа имеет вид (рис. 1):

Кроме того, могут иметь место помехи в виде ступенчатых изменений  с резким измене-

нием амплитуды сигнала до  0.075 ргм (рис. 2).

Самым неблагоприятным видом помех являются высокочастотные помехи в виде резкого

изменения сигнала отклонений от глиссады и курса (рис. 3).
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Рис. 1. Помеха синусоидального типа
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Рис. 2. Помеха ступенчатого типа
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2. Модель радиотехнической системы КРМ-КРП (маяк-приемник) 

Выходной сигнал курсового радиомаяка (КРМ) представляет собой сумму полезной со-

ставляющей и помехи 

Модель курсового канала посадочных радиотехнических систем посадки можно предста-

вить в виде структурной схемы, представленной на рис. 4. 

Модель включает в себя три последовательно соединенных блока:

– блок вычисления углового положения средней линии курса (СЛК);

– модель курсового радиоприемника;

– модель курсового радиомаяка.

Блок вычисления от СЛК

Входной информацией для рассматриваемого блока являются координаты центра тяжести

самолета Х, Z и отклонение от посадочного курса Δψ = ψ −ψ ВПП . Выходной информацией

блока является угловое отклонение антенны от СЛК  εЛК .

.
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Рис. 3. Помеха высокочастотного типа
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Модель курсового маяка

Входным сигналом КРМ является εЛК, поступающий из модели динамики движения са-

молета. Выходным является εКРМ —  сигнал, излучаемый в пространстве. Он измеряется в

единицах разности глубин модуляции (РГМ).

Полезная составляющая сигнала (выходной сигнал маяка при отсутствии описываемых

ниже искажений) является нелинейной функцией SКРМ и εЛК, заданной в нормативных доку-

ментах следующим образом:

– РГМ должна в основном линейно возрастать при угловом отклонении в горизонтальной

плоскости от линии курса, где РГМ = 0, до углов, где РГМ = 0,18;

– от углов, где РГМ = 0,18, до углов ±10° РГМ должна быть не менее 0,18;

– от углов ±10° до углов ±35° в горизонтальной плоскости РГМ должна быть не менее

0,155 ргм.

Факторы, влияющие на параметры систем посадки диапазона типа ILS, можно разделить на

два вида – внутренние и внешние. К внутренним факторам относят нестабильность амплитудно-

фазовых соотношений и коэффициентов глубины модуляции, приводящую к нестабильности

положения ЛК. К внешним факторам относят неровности рельефа местности, строения, стоянки

самолетов, а также взлетающие с ВПП самолеты, на которую другой самолет совершает посадку.

Учитывая эти факторы и их случайный характер, нормы ICAO регламентируют на уровне

2σилк погрешность измерения углового положения, вызванную искривлениями ЛК.

Для маяков II и III категорий

Модель курсового приемника

Входными сигналами являются εКРМ и разовая команда нахождения самолета в зоне дей-

ствия маяка. Выходом является сигнал εКРП :

.

3. Нелинейный дискретный алгоритм формирования защиты от помех

Блок-схема алгоритма формирования защиты от помех представлена на рис. 5, 6. В основу

алгоритма управления боковым движением самолета при автоматическом заходе на посадку

положена идея совместного использования информации от инструментальной системы по-

садки типа ILS и инерциальной навигационной системы БИНС.

Эта идея базируется на том, что спектр ошибок этих систем лежит в различных частотных

диапазонах. Сигнал с инструментальных систем посадки содержит шум, имеет небольшую

ошибку смещения и не имеет дрейфа.

Заход на посадку осуществляется в два этапа: 1-й этап – функция «Выход на курсовую

зону» и 2-й этап – функция «Стабилизация курсовой зоны». Переключение функции про-

изводится, если отклонение путевого угла от курса ВПП не превышает 10° (|Δϕ| ≤ 10°), угол от-

клонения от линии курса |εк| ≤ 0,0525 ргм и угол крена |γ| < 7° .
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Рис. 5. Нелинейный дискретный алгоритм формирования защиты от помех
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Рис. 6. Нелинейный дискретный алгоритм формирования защиты от помех
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Сигнал отклонения от линии курса εк является основным управляющим сигналом при

выполнении режима захода на посадку в горизонтальной плоскости в фазе стабилизации на

курсовой линии.

Сигнал εк формируется, если произведена настройка на выбранную радиотехническую

систему посадки ILS (ПКБ = 1). В зоне действия КРМ при отклонении путевого угла от за-

данного курса посадки (|Δϕ| > 115° ) формируется признак Включение режима «Посадка», что

означает возможность включения фазы «Выход на курсовую зону».

Дискретный алгоритм защиты от помех предназначен для формирования сигнала εк без

резких скачков и изменений амплитуды на фазе стабилизации на курсовой линии. 

Сигнал εк и скорость изменения этого сигнала ε.к в линейной зоне КРМ характеризуют

отклонение самолета от заданного курса ВПП, что позволяет выработать сигнал крен γЗАД для

компенсации ухода самолета от линии курса.

Определение резкого изменения сигнала εк и его сглаживание предусмотрено только на

фазе стабилизации курсовой зоны, т. е. вблизи аэродрома посадки. По окончании фазы выхода

на курсовую зону запускается счетчик для вычисления времени переходного процесса с фазы

выхода на линию курса на фазу стабилизации. В переходном процессе пороговое значение для

определения аномального значения радиотехнического сигнала выше, т.к. интенсивней из-

меняются параметры посадки.

Подавление помехи производится по критерию – скорости изменения сигнала курсовой

зоны. Срабатывание защиты формируется по следующему пороговому условию производной

зоны на этапе стабилизации курсовой зоны:

εк
ПОР = 0,06 ргм/с – в течение 20 с (600 тактов) после начала фазы стабилизации;

εк
ПОР = 0,01 ргм/с – спустя 20 с (600 тактов) от начала фазы стабилизации.

Вычисление производной сигнала εк формируется по скорости приближения к курсовой

линии:

, где Δt — шаг дискретности.

При превышении производной ε.к заданного порога (                           ) запоминается послед-

нее достоверное значение εк на время не более ~17 с (Сч < 550 тактов), далее опять берется те-

кущее значение сигнала курсовой зоны. Обнуление счетчика происходит либо по окончанию

действия помехи, либо по истечении 550 тактов.

Величина порога выбрана по результатам летных испытаний и моделирования с учетом влия-

ния высокочастотных помех радиотракта и полезной составляющей изменения сигнала εк .

Резкие изменения сигнала εк в процессе стабилизации на курсовой линии могут повторяться

несколько раз, но длительность аномального изменения сигнала не должна превышать 17с (550

тактов). При их обнаружении система управления будет сглаживать резкие изменения сигнала

εк для формирования плавного управляющего воздействия на элероны и руль направления.

При длительном аномальном изменении радиосигнала (более 550 тактов) система управ-

ления будет воспринимать отклонение от линии курса εк как изменения соответствующим

воздействием на управляющие органы.

Отфильтрованный и сглаженный нелинейным алгоритмом защиты от помех сигнал с ра-

диомаяка пересчитывается из РГМ (разность глубин модуляции) в градусы и подается как ос-
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новной управляющий сигнал в алгоритм захода на посадку в боковом канале для формирова-

ния заданного крена γЗАД .

4. Детерминированное математическое моделирование 

с учетом алгоритма защиты от помех

Для оценки влияния порога срабатывания защиты от помехи, возникающей в различные

моменты времени фазы стабилизации на линии курса, на посадочные характеристики само-

лёта, было проведено математическое моделирование на примере самолета Ан-148.

Моделировалось движение самолёта при выполнении автоматического захода на посадку

из начальных условий: 

Х0 впп= 14 км   Z0 = 2 км    Δϕ0 = 90°.

Крутизна канала курса (КК) – номинальная.

В соответствии с ТЗ точность стабилизации самолёта на линии курса должна быть не

хуже  ±0,026 ргм (25 мка) в диапазоне высот от 90 до 15 м.

Моделирование выполнялось на математической модели пространственного движе-

ния самолёта.

На рис. 7-9 видно, что резкое увеличение сигнала под действием помехи приводит к

срабатыванию защиты. 
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Рис. 7. Влияние помехи ступенчатого типа

Рис. 8. Влияние помехи синусоидального типа
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Без защиты от помех колебания элеронов  –16°< δЭ < 16°, с алгоритмом защиты отклоне-

ния элеронов незначительны (рис. 10).

5. Статистическое моделирование с учетом алгоритма защиты от помех 

и статистическая обработка результатов моделирования

Целью проведения статистического моделирования являлась оценка правильности вы-

бора порога срабатывания сглаживания сигнала εк при воздействии случайных радиопомех и

турбулентных ветровых возмущений. По результатам статистического моделирования (n=100)

были определены средние характеристики сигнала εк, математическое ожидание mx и средне-

квадратическое отклонение σx при включенном алгоритме защиты от помех (таблица 1, 2).

Результаты показали, что средние характеристики очень близки к нормальным, и введе-

ние алгоритма защиты от помех не привело к искажению полезной составляющей сигнала и

ухудшению посадочных характеристик. 
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Таблица 1. Оценка математического ожидания в сечениях высот

Рис. 9. Влияние помехи высокочастотного типа

Рис. 10. Влияние помехи высокочастотногоого типа

H [м] εг [ргм] εк [ргм] Vy [м/с ] υ [град ] Z[м ] γ [град ]

90 0,0009 – 0,0001 –2,966 0,82 – 0,07 0,01

60 0,0009 0,0001 –2,965 0,89 – 0,02 – 0,02

30 0,0008 – 0,0001 –2,977 0,96 0,02 0,05
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По результатам статистического моделирования построена гистограмма   контролируемых

параметров касания, демонстрирующая близость к нормальному закону в пределах отклоне-

ния ±2σ  (рис. 11).

По результатам статистического моделирования построена функция распределения конт-

ролируемого параметра εк с учетом действия алгоритма защиты от помех, демонстрирующая

близость к нормальному закону в пределах отклонения  ±2σ , что соответствует нормам летной

годности (рис. 12).

72

Московский институт электромеханики и автоматики

№4, 2011 год                  

Таблица 2. Оценка среднеквадратичного отклонения в сечениях высот

H [м] εг [ргм] εк [ргм] Vy [м/с ] υ [град ] Z[м ] γ [град ]

90 0,0048 0,0018 0,393 0,96 2,62 0,41

60 0,0061 0,0018 0,359 0,92 2,35 0,40

30 0,0094 0,0020 0,335 0,89 1,99 0,90

Рис. 11. Гистограмма параметров касания

Рис. 12. Функция распределения отклонения от курсовой зоны εк
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Управление движением самолетов в зоне аэродрома является наиболее сложной задачей

пилотирования. Это объясняется плотностью движения в условиях близости земли и ответ-

ственностью режимов взлета и посадки. Современные системы автоматического управления

заходом на посадку обеспечивают выход самолета на высоту круга и захват глиссады «снизу»

с траектории горизонтального полета. 

В условиях сильно загруженного пространства в зоне аэродрома вывод самолета в точку

начала предпосадочного маневра может осуществляться диспетчером «сверху» от глиссады без

предварительного выхода на высоту круга. Посадка «сверху» предполагает снижение к глис-

саде, выход на глиссаду и снижение по ней. Такие посадки обладают рядом несомненных пре-

имуществ, а именно:
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УДК 629.7.051-52

DESIGN OF THE GLIDESLOPE CAPTURE ALGORITHM,
FORMED ACCORDING TO COORDINATES FROM INTEGRATED
NAVIGATION SYSTEM, DURING STEEP APPROACH LANDING

(ABOVE STANDARD GLIDESLOPE)

V. N. MAZUR, PhD in Engineering
S. V. CHLGATYAN, PhD in Engineering, N. P. SKRIPNIK,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

In this article was examined the algorithm of glideslope capture, when the aircraft is higher
then the glideslope. The algorithm is formed with respect to coordinates, received from the
integrated navigation system. Comparison of the motion paths along the glideslope, while
capturing the glideslope according to the radar beacon’s signals and coordinates calculated by
the integrated navigation system, was carried out according to mathematic simulation results. 

РАЗРАБОТКА АЛГОРИТМА ЗАХВАТА ГЛИССАДЫ, 
ФОРМИРУЕМОГО ПО КООРДИНАТАМ 
ОТ НАВИГАЦИОННОГО КОМПЛЕКСА 

ПРИ ВЫПОЛНЕНИИ ПОСАДКИ «СВЕРХУ»

В. Н. МАЗУР, к.т.н. 
С.В. ХЛГАТЯН, к.т.н.; Н.П. СКРИПНИК,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

В статье рассмотрен алгоритм захвата глиссады при нахождении самолета выше
глиссады, формируемый по координатам от навигационного комплекса. По резуль-
татам математического моделирования проведено сравнение траекторий движения
по глиссаде при выполнении функции захвата глиссады по сигналам радиомаяков и по
координатам, рассчитываемым в навигационном комплексе.
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1) расширяется зона автоматизации на режиме посадки;

2) сокращается время пребывания самолета в зоне аэродрома;

3) увеличивается пропускная способность взлетно-посадочной полосы (ВПП);

4) уменьшается уровень шума в районе аэродрома.

Подобные посадки «сверху» предусмотрены на некоторых зарубежных самолетах, однако,

этот достаточно сложный маневр полностью не автоматизирован, а осуществляется летчиком

вручную до пересечения глиссады. В данной работе были предложены алгоритмы и методика

пилотирования при автоматическом заходе на посадку без выхода на высоту круга при нахож-

дении выше глиссады для самолета Ан-148.

1. Основные положения, принятые при исследовании движения самолета, 

выполняющего маневр посадка «сверху»

Посадка без предварительного выхода на высоту круга – посадка «сверху» – предполагает

снижение к глиссаде с максимально допустимой скоростью с высоты эшелона Н = 1000 ÷2000 м,

выход на глиссаду и снижение по ней. Снижение возможно в режиме стабилизации вертикальной

скорости (VY)  и в режиме стабилизации угла наклона траектории (θзад). Пространственная кри-

волинейная траектория посадки формируется в зависимости от курса подхода, высоты и даль-

ности от ВПП, с которой начинается снижение к аэродрому посадки.

Для выполнения маневра посадка «сверху» предложены два варианта реализации:

1) Снижение посредством САУ, расчет точки захвата глиссады по сигналам радиомаяков (рас-

чет функционала). Зона приема глиссадного маяка ограничивается дальностью 18-20 км –

на большем расстоянии расчет функционала невозможен.

2) Снижение в режиме вертикальной навигации, формирование исполнительной команды

(ИКобщ) для включения посадки по координатам от навигационного комплекса. При формирова-

нии исполнительной команды боковое отклонение должно быть меньше 500 м, путевой угол

не должен привышать ±10°, а удаление от точки FAF (контрольной точки конечного этапа за-

хода на посадку) – быть не более 500 м. 

Первый из предложенных вариантов отлажен на летном стенде, установлен в программ-

ном обеспечении самолета Ан-148 и успешно эксплуатируется. Второй вариант является

новым предложением и темой для дальнейших исследований и испытаний. 

2. Алгоритм захвата глиссады, формируемый по сигналам радиомаяков 

(расчет функционала)

Алгоритм захвата глиссады, формируемый по сигналам радиомаяков, обеспечивает захват

глиссады при любых пространственных траекториях движения. На основании анализа угловых

отклонений самолета от глиссады и скорости приближения к глиссаде точка захвата глиссады

рассчитывается с помощью функционала Δзах: 
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Расчет функционала  Δзах для захвата глиссады в алгоритме РТС в продольном канале начи-

нается при нахождении самолета в половине линейной зоны ГРМ (εГ  ≤ 0,0875 ргм) при выпол-

нении условия сближения с глиссадой или удаления от глиссады со скоростью                                                        

и наличии признака завершения разворота Пр(ПРО) = 0 (признак, обеспечивающий защиту от

«ложных» глиссад, используемый при формировании признака захвата глиссады):

.

При выполнении условия захвата сверху  Δзах ≤ 0,00985 ргм осуществляется переход на

функцию «Выход на глиссаду» и затем к функции «Управление по глиссаде». Алгоритм фор-

мирования признака выхода на глиссаду с помощью функционала приведен на рис.1. 

Пр(ЗГ) =1  —  признак, по которому начинается расчет функционала.
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Рис. 1. Алгоритм формирования признака ЗГ с расчетом функционала
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3. Алгоритм захвата глиссады, 

формируемый по координатам от навигационного комплекса

В отличие от САУ, навигационный комплекс не располагает информацией об угловых от-

клонениях (εГ ) и скорости сближения с глиссадой (ε.Г). Однако, используя параметры, рассчи-

тываемые в навигационном комплексе, возможно аналитически определить текущее

положение самолета относительно глиссады ε∼Г и область вблизи ЗГ εГз . 

Для определения точки захвата глиссады определим расчетное угловое отклонение ε∼Г

(в соответствии с рис. 2): 

[ргм],

где – настроечная крутизна канала глиссады,

θГ  – угол наклона глиссады [град];

θ0  – начальное значение угла наклона траектории в момент появления команды ИКобщ и вы-

числения признака захвата глиссады [град].

εГз рассчитывается геометрически из системы уравнений:

,
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Рис. 2. Заход на посадку при начальном положении над глиссадой
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где ΔX – расстояние, пройденное самолетом от момента захвата глиссады (εГз ) до пересечения

с глиссадой [м];

Dнакл  ≈ DВПП – дальность до глиссадного маяка (до начала ВПП) [м];

h
..

– вертикальное ускорение маневра выхода на глиссаду           . 

Рекомендуемое значение h
..

∼ 0,3 м/с2.

VП  – путевая скорость            , 

t – время [c].

θ0  – начальный угол наклона траектории [град].

Разрешая уравнения относительно εГз , получим

[град].

Для перевода VП из            в             :

[град].

Для перевода  из [град] в [ргм]:

Получим признак захвата глиссады в навигационном комплексе:

ргм.

Алгоритм захвата глиссады, формируемый по координатам от навигационного комплекса,

приведен на рис. 3.

4. Порядок выполнения посадки по команде от навигационного комплекса

4.1. Включение захвата глиссады по расчетной формуле из навигационной системы

При движении самолёта в режиме вертикальной и горизонтальной навигации включение

кнопки «ПОС» на пульте управления и передача управления САУ происходит по исполни-

тельной команде ИКобщ, вырабатываемой навигационным комплексом. В этот момент от-

ключается режим горизонтальной навигации («ГорНАВ») и управление выполняется в

режиме АЗПбок. Алгоритм взаимодействия навигации и САУ и переключения сигнализации

на пульте управления САУ и на контрольно-проверочную индикацию (КПИ)приведен на

рис. 4.

На ПУ-56 продолжает гореть кнопка-табло «ВЕРТНАВ» и табло «Нэш», а кнопка-табло

«ГОРНАВ» гаснет. Загорается кнопка-табло «ПОС». На КПИ продолжает формироваться

«Вертикальная навигация», «Горизонтальная навигация» снимается и формируется «Выход

на курсовую зону» или «стабилизация курсовой зоны», а также «Глиссада подготовлена».
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Рис. 3. Алгоритм формирования признака ЗГ по координатам от навигационного комплекса
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В соответствии с методикой включения режима «Посадка» по команде ВСС должны быть

включены следующие условия (обусловленные дальностью действия маяков и требованиями

по безопасности):
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Рис. 4. Алгоритм взаимодействия и сигнализации навигационного комплекса и САУ
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1. Дальность включения посадки 11 км <DВКЛ «ПОС»<20 км;

2. Высота включения посадки 300 м < НВКЛ «ПОС»< 1000 м;

3. Боковое отклонение при включении посадки |ZВКЛ «ПОС»| <500 м;

4. Путевой угол | Δϕ | < 10°;

5. Удаление от т. FAF (контрольная точка конечного этапа захода на посадку) более 500м;

6. Получение от САУ команды «Глиссада подготовлена». 

По выполнении этих условий формируется исполнительная команда ИКобщ и вычис-

ляется признак захвата глиссады                          , формируемый в навигационном комплексе.

4.2. Включение захвата глиссады в режиме «ВертНав» по расчетному функционалу из САУ

В режиме «ВертНав» самолет выполняет снижение к глиссаде с заданным углом наклона

траектории θзад , назначенным в навигационной системе.

При сближении с глиссадой самолет входит в зону действия глиссадного радиомаяка

(ГРМ) и при выполнении условий включения режима «Посадка» в продольном канале на КПИ

загорается надпись «Глиссада подготовлена», далее в САУ рассчитывается функционал [см. п.

2] и включается функция «Захват глиссады».

Для контроля скорости сближения с глиссадой при выбранном навигационном угле на-

клона траектории θзад необходимо вычислить производную величины                                 :

При выполнении условия              < 0,01 ргм/с в случае нахождения самолета выше глисса -

ды обеспечивается сближение с глиссадой и включение сигнализации «Глиссада подготов-

лена», что гарантирует появление функции захвата глиссады.

При невыполнении условия сближения с глиссадой (             ≥ 0,01 ргм/с) следует скоррек-

тировать угол наклона траектории, увеличив угол наклона θзад (по модулю). Такая коррекция

позволит исключить случаи невключения захвата глиссады, а также «поздние захваты» в случае

ошибок навигационного комплекса.

Переходные процессы с коррекцией угла наклона траектории для сближения с глиссадой

и дальнейшим захватом глиссады приведены на рис. 5.

5. Результаты математического моделирования

Моделировались заходы на посадку при нахождении самолета Ан-158 выше  глиссады

(εГ > 0). В процессе исследования были выполнены заходы на посадку для различных началь-

ных удалений от глиссады. Снижение выполнялось с разных высот эшелона (1000 м, 1500 м,

2000 м) в режиме стабилизации вертикальной скорости (VY) либо в режиме стабилизации угла

наклона траектории (θзад ). При этом рекомендуемые значения:

— Vy = -6…-8 м/с;

— θзад =-4°..-7°.

Захват глиссады выполнялся как в соответствии с расчетным функционалом, так и по

ИКобщ, формируемой навигационным комплексом.

Заданные значения приборной скорости на снижении, выбираемые в зависимости от

массы самолета и положения закрылков, приведены в таблице 1.
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Оба предлагаемых алгоритма позволяют успешно выполнять заходы на посадку при на-

чальном положении самолета выше глиссады в рекомендуемом диапазоне дальностей и высот.

Все полученные переходные процессы плавные, с перерегулированиями, не превышающими

требования технического задания (0,035 ргм).

Сравнение процессов при использовании различных алгоритмов, но при идентичных на-

чальных условиях представлено на рисунке 6.

На рисунке 6:

εГСАУ   
– угловое отклонение от глиссады, полученное посредством радиотехнической си-

стемы в САУ;

ΔεГнав
– угловое отклонение от глиссады, полученное при вычислении с помощью нави-

гационного комплекса;
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Рис. 5. Коррекция угла наклона траектории для сближения с глиссадой

Закрылки
Скорость, км/ч при посадочных массах, т

26 28 30 32 34 36,25

δз=20° 240 260

δз=40° 202 210 215 225 231

Таблица 1. Скорости захода на посадку
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ЗГ навигац. комплекс – признак захвата глиссады, полученный в навигационном комплексе;

ЗГ САУ – признак захвата глиссады, полученный в САУ;

θНАВ. КОМПЛ. – изменение угла наклона траектории при использовании алгоритма из на-

вигационного комплекса;

θСАУ – изменение угла наклона траектории при использовании алгоритма из САУ;

VyНАВ. КОМПЛ.
– вертикальная скорость при использовании алгоритма из навигационного

комплекса;

VyСАУ
– вертикальная скорость, используемая в алгоритме САУ;

VПР – приборная скорость.

На рисунке видно, что полученные графики практически идентичны.

Можно сделать вывод, что алгоритм включения, формируемый в навигационном комплексе,

по полученным видам переходных процессов не отличается от алгоритма, формируемого в САУ.

Области включения посадки совпадают, что позволяет успешно выполнять заходы на посадку

при формировании признака захвата глиссады по координатам от навигационного комплекса.
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Введение

Для обеспечения безопасного самолетовождения большое значение имеет знание летно-

технических характеристик, которые для каждого типа воздушного судна уникальны. К ним

относятся [1]: взлетные и посадочные скорости, потребные дистанции взлета и посадки, мак-

симально допустимые градиенты набора высоты и снижения, максимальный взлетный и по-

садочный веса, диапазон эксплуатационных скоростей. Летно-технические характеристики

(ЛТХ) воздушного судна (ВС) определяются и уточняются в процессе летных испытаний и

представляются в виде номограмм. Характерный вид одной из номограмм приведен на рис. 1 .

Эта номограмма используется для определения максимально допустимого градиента набора

высоты, который является функцией высоты полета, температуры наружного воздуха или ее

отклонения от стандартной атмосферы (СА), полетного веса ВС, отношения приборной ско-

рости к скорости сваливания (V/VS1).
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COMPARATIVE ANALYSIS OF NON-LINEAR FUNCTIONS 
INTERPOLATION METHODS OF TAKE-OFF AND LANDING

CHARACTERISTICS PARAMETRIZATION

M.R. ALKINA; I.V. DUBOVA; I.V. KALININA, PhD in Engineering,
‘Moscow Institute of Electromechanics and Automatics’ JSC

In this article, the authors raise a problem of choosing the optimal way to determine the take-
off and landing characteristics according to the nomograms, which are shown in the tabular
form. The author carries out the comparative analysis of the existing methods of interpolation
from the calculation speed and accuracy point of view and grounds the rightness of selected
method usage. 

СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ МЕТОДОВ 
ИНТЕРПОЛЯЦИИ НЕЛИНЕЙНЫХ ФУНКЦИЙ 

ПРИ ОПРЕДЕЛЕНИИ ПАРАМЕТРОВ 
ВЗЛЕТНО-ПОСАДОЧНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК

М. Р. АЛКИНА, И. В. ДУБОВА, И. В. КАЛИНИНА к.т.н.,
ОАО «Московский институт электромеханики и автоматики»

В статье ставится задача выбора оптимального способа определения взлетно-
посадочных характеристик по номограммам, представленным в табличном виде.
Проводится сравнительный анализ существующих методов интерполяции с точки
зрения быстродействия и точности расчета. Дается обоснование использования вы-
бранного метода.
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В бортовом вычислителе эти данные образуют электронную базу данных ЛТХ, содержа-

щую номограммы в табличном виде. Номограмма в табличном виде представляет собой мас-

сивы точек  Хi (i = 1..n) и Yj (j = 1..m), называемых узловыми. Значения функции известны

только в узловых точках:

Zij = f(Хi, Yj),  i=1..n,  j=1..m.

Встает задача определения параметров ЛТХ в случае, когда исходные данные находятся

не в узловых точках, а в промежутках между ними. 

Данная статья посвящена выбору оптимального метода интерполяции номограмм, пред-

ставленных в табличном виде.

Анализ методов интерполяции

Наиболее простой метод – метод линейной интерполяции [2], способ нахождения про-

межуточных значений величины по имеющемуся дискретному набору известных значений,

когда допускается, что между точками номограммы можно провести прямолинейные зависи-

мости (рис. 2) .
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Рис. 1. Номограмма для определения градиента набора высоты

Z

Y

Z12=f(X1, Y12)

R1=F (X1, y)

Z21=f(X2, Y21) Z22=f(X2, Y22)
R2=F (X2, y)

z(x,y)

y Y22Y12Y21Y11

Х1

Х2

x

Z11=f(X1, Y11)

Рис. 2. Определение требуемого параметра методом линейной интерполяции
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Алгоритм определения величины z = F(x,y) выглядит так:

1. Определяются значения функций в окружающих z узлах интерполяции:

Z11 = f (X1,Y11), Z12 = f (X1, Y12), Z21 = f (X2, Y21),  Z22 = f (X2, Y22).

2. Интерполируется (линейно) значение вспомогательных точек R1 = F (X1,y) и R2 = F(X2,y)

вдоль оси Y, 

где:

3. Далее проводится линейная интерполяция между вспомогательными точками R1 = F (X1,y)

и R2 = F(X2,y) вдоль оси X. Формула определения z = F(x,y) имеет вид:

.

Этот способ достаточно быстрый, не требует большого объема вычислений и обеспечивает

необходимую точность при работе с номограммами линейного вида (например, взлетные и

посадочные скорости). 

Однако большинство летно-технических характеристик представляют собой совокуп-

ность линейных и нелинейных зависимостей (рис. 1), при последовательной обработке каж-

дого графика номограммы методом линейной интерполяции при определенных условиях

ошибка накапливается, что может быть критично при расчете некоторых характеристик.

Таким образом, встала задача выбора нелинейного способа интерполяции. 

Наиболее известным из методов является полиномиальная интерполяция — построение

многочлена PN(x) степени меньшей или равной N, принимающего в узлах интерполяции x1,

x2, ..., xN значения f (xi):

.
Однако она имеет один серьезный недостаток. Хотя полином проходит через все указан-

ные точки, между точками наблюдается значительное отклонение от функции. Чем больше

N, тем сильнее интерполяционный полином будет отклоняться от функции по мере прибли-

жения к границам отрезка. Кроме того, время построения и вычисления интерполяционных

полиномов высокой степени может оказаться чрезмерным. 

Так как узлы интерполяции определены номограммой и не могут быть изменены, то вместо

полиномиальной интерполяции предлагается воспользоваться кусочно-кубической интерпо-

ляцией, когда функция F(X,Y) на каждом отрезке является многочленом третьей степени

(рис. 3). Основными достоинствами кубической интерполяции являются:

• ее устойчивость: кусочно-кубическая интерполяция позволяет избежать осцилляций;

• малая трудоемкость, поскольку как при построении алгоритмов решения задач, так и при

дальнейшей работе с аппроксимантами используются многочлены невысоких степеней;

• улучшение качества приближения: при одинаковых вычислительных затратах абсолют-

ные погрешности кусочно-кубической интерполяции меньше, чем погрешности интер-

поляции многочленами, а при одинаковых погрешностях уменьшается объем вычис-

  лений. 
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Общая схема построения кусочно-кубической функции состоит в следующем [3]:

Пусть заданы точки x1 < x2 < ... < xN и значения функции в этих точках f(x1), f(x2) ,…, f(xN).

Интерполирующая функция F(x) строится таким образом, что на каждом отрезке [xi : xi+1] яв-

ляется многочленом Pi третьей степени, удовлетворяющим условиям:

,

где di – свободные параметры, способ выбора которых определяет метод кусочной интер-

поляции кубическими многочленами.

Полученная функция F совпадает с f во всех точках xi для любого набора параметров di .

Коэффициенты многочлена Pi , записанного в форме 

,

могут быть вычислены по интерполяционной формуле Ньютона с кратными узлами:

Алгоритм определения величины z = F(x,y) методом кусочно-кубической интерполяции

может быть представлен следующей последовательностью операций.

1.Так же как в случае линейной интерполяции методом бинарного поиска в массиве Х на-

ходим два ближайших к x значения, удовлетворяющих условию:

X1 ≤ x ≤ X2.

87

«Навигация и управление летательными аппаратами»                   

№4, 2011 год                  

⎫ 
1 1

1 1

( ) ( ),      ( ) ( ),
   1, 2,..., 1

( ) ,           ( ) ,  
i i i i i i

i i i i i i

P x f x P x f x
i N

P x d P x d
+ +

+ +

= =
= −⎬′ ′= = ⎭

 3
,4

2
,3,2,1 )()()()( iiiiiii xxaxxaxxaaxPi −+−+−+=

,

),(

,2

i,1

ii

i

da

xfa

=

=
 

( )
.

);(2

,
2);(3

2
1

1i1
,4

1

11i
,3

ii

iii
i

ii

iii
i

xx

xxfdd
a

xx

ddxxf
a

−
−+

=

−
−−

=

+

++

+

++

 

Z

Y

Z12=f(X1, Y12)

R1=F(X1, y)

Z21=f(X2, Y21)

Z22=f(X2, Y22)R2=F(X2, y)

z(x,y)

y Y22Y12Y21Y11

Х1

Х2

x
Z11=f(X1, Y11)

Рис. 3. Определение требуемого параметра методом кубической интерполяции
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2. Далее для каждого из значений X1 и X2 вышеописанным методом находим коэффици-

енты кубических уравнений для функций  Z = F(X1,Y) и Z = F(X2,Y).

3. После этого методом бинарного поиска вдоль оси  Y для X1 и X2 находим ближайшие 

к y точки Y11, Y12 и Y21, Y22 соответственно, удовлетворяющие следующим условиям:

Y11 ≤ y ≤ Y12 ;

Y21 ≤ y ≤ Y22 ,

соответствующие этим отрезкам коэффициенты кубического уравнения ai,j. Подставляя

в найденные кубические уравнения параметр y, находим вспомогательные точки

R1=F(X1,y)  и R2=F(X2,y), где

4. Далее проводится линейная интерполяция между полученными вспомогательными точ-

ками. Формула определения z = F(x,y) имеет вид:

Данный метод показывает хорошие результаты при работе с монотонными функциями

при относительно равномерном шаге между узлами интерполяции (рис. 4). 

Это можно показать, если взять за эталон существующие точки номограммы, удалить одну

из них и рассчитать в этой точке значение характеристики методами линейной и кусочно-ку-

бической интерполяции. При этом кубическая функция пройдет гораздо ближе к заданной

точке. Таким образом, можно утверждать, что при относительно равномерно заданных точках

кусочно-кубическая интерполяция дает меньшую ошибку, чем линейная интерполяция, и ин-

терполирующая функция получается гладкой, но достаточно простой по сравнению с интер-

поляцией многочленами высоких степеней. 
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Однако у функций, имеющих неравномерный перепад значений в соседних узлах, интер-

полирующая функция сильно колеблется в окрестностях точки, существенно отличающейся

от своих соседей. 

На рис. 5 показан пример кусочно-кубической интерполяции для функции зависимости

потребной дистанции прерванного взлета от проекции скорости ветра на направление

взлетно-посадочной полосы (ВПП). Здесь мы видим на отрезке от 0 до 5 м/с перепад значений

номограммы, почти в 2 раза превышающий перепады на остальных участках. При этом на сле-

дующем участке между точками 0 м/с и -5 м/с разность в определении дистанции между ли-

нейной интерполяцией и кубической достигает 100 м, что может оказаться критичным при

взлете с коротких ВПП.

Похожий эффект наблюдается при неравномерном распределении узлов интерполяции.

На рис. 6 приведен пример для одного из графиков номограммы,  учитывающего зависимость

градиента снижения от высоты полета и  температуры наружного воздуха. Здесь шаг между

первыми двумя точками существенно отличается от шага межу остальными. Погрешность на

данном отрезке достигает 16,5 %. Это может отрицательно сказаться при выполнении схемы

прибытия на аэродром посадки.
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Рис. 5. Функция с неравномерным перепадом значений в узлах
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Приведенные примеры интерполяции как линейной, так и кубической показывают, что

они не могут быть применены к номограмме в целом, если она представляет собой совокуп-

ность линейных и нелинейных областей. Для обработки таких зависимостей предлагается раз-

делять линейный и нелинейный участки номограммы и обрабатывать их отдельно. Таким

образом, в первом случае у нас получается два линейных участка и зависимость может быть

полностью обработана методом линейной интерполяции (рис. 7а). Во втором случае предла-

гается использовать комбинацию  методов линейной и кусочно-кубической интерполяции

(рис. 7б). 
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Рис. 7. Выбранный метод интерполяции: а) линейный, б) комбинированный

а)                                                                                                          б)

Рис. 6. Функция с неравномерным распределением узлов
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Заключение

Сравнительный анализ методов интерполяции, применяемых к номограммам различного

вида, показал, что использование одного метода интерполяции для нахождения точки между

двумя узловыми приводит к значительным погрешностям. Наиболее точные результаты дает

комбинация методов линейной и кусочно-кубической интерполяции.
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