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Разработана модель трёхосной системы стабилизации и управления ориентацией осей визирова-
ния наблюдательных устройств, эксплуатируемых на БПЛА. Рассмотрены особенности процедуры ро-
бастного структурного синтеза применительно к системе исследуемого типа. Представлены результаты
моделирования синтезированной системы.
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турный синтез, стабилизированная платформа, метод смешанной чувствительности.

Введение
Одной из актуальных проблем про-

ектирования оборудования беспилотных
летательных аппаратов (БПЛА) является
необходимость обеспечения стабилизации
эксплуатируемой на них аппаратуры
наблюдения. В состав типовой аппарату-
ры наблюдения, эксплуатируемой на со-
временных БПЛА, могут входить телека-
мера, цифровой фотоаппарат, лазерное
сканирующее устройство и т. д. Перечис-
ленные типы оборудования позволяют
решать задачи картографии и фотосъёмки
с помощью цифровой фотограмметрии и
аэровидеосъёмки с помощью телекамеры
высокого разрешения. Для картографиче-
ских съёмок может использоваться лазер-
ное сканирующее устройство (лазерный
локатор). Использование этого устройства
позволяет создать модель рельефа за счёт
посылки лазерных импульсов и анализа
отражённых сигналов [1]. Высокое каче-
ство изображения может быть достигнуто
за счёт использования системы стабили-
зации и управления ориентации осями ви-
зирования устройств, которые входят в
состав аппаратуры, устанавливаемой на
БПЛА и обеспечивающей процесс съёмок
[2].

В соответствии с классификацией,
принятой Международной ассоциацией
беспилотных систем и основанной на
взлётной массе, БПЛА разделяются на

микро-, мини-, лёгкие, средние и тяжёлые
[3]. В настоящее время для многих стран
характерна тенденция развития малых
БПЛА. При этом имеет место стабилиза-
ция эксплуатируемого на них оборудова-
ния. Например, гиростабилизированные
платформы используются в БПЛА рос-
сийской разработки ZALA 421-16EM для
повышения точности процессов наблюде-
ния [3]. Как правило, в аппаратах такого
типа используется сменная нагрузка,
например видеокамера, тепловизор или
фотоаппарат высокого разрешения, при
этом вес полезной нагрузки может дости-
гать 3 кг.

Эксплуатация аппаратуры наблюде-
ния на БПЛА выполняется в условиях
внешних возмущений, обусловленных,
прежде всего, воздействием ветра. При
этом имеют место значительные парамет-
рические возмущения. Современная тен-
денция проектирования систем стабили-
зации заключается в применении робаст-
ного управления, обеспечивающего вы-
полнение предъявляемых к системе тре-
бований в сложных условиях эксплуата-
ции, сопровождающихся воздействием
как внутренних параметрических, так и
внешних координатных возмущений. Ис-
пользование робастного управления обес-
печивает стабилизацию полезной нагруз-
ки в условиях углового движения лета-
тельного аппарата, обусловленного воз-
мущениями разного рода.
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Анализ последних исследований
и публикаций

Проектированию робастных систем
управления посвящено значительное ко-
личество работ, например, [4, 5]. Следует
отметить, что в современной научно-
технической литературе значительное ме-
сто уделяется проектированию робастных
систем управления движением летатель-
ных аппаратов, в том числе БПЛА. В то
же время вопросы создания робастных
систем стабилизации эксплуатируемого
на них оборудования ещё не получили
должного развития. Настоящая статья по-
священа решению этих проблем.

Математическое описание системы
стабилизации

Для обеспечения высокой точности
процессов наблюдения стабилизация со-
ответствующей аппаратуры должна осу-
ществляться по трём осям, связанным с
летательным аппаратом. Для этого стаби-
лизируемая платформа с установленными
на ней аппаратурой наблюдения и изме-
рительными устройствами размещается в
трёхстепенном кардановом подвесе. При

этом должна обеспечиваться возможность
разворотов в достаточно широком диапа-
зоне, а именно: 360о по углу рыскания и
±90о по углам тангажа и крена. В общем
случае система стабилизации может под-
держивать режимы предварительной и
точной стабилизации. Реализация этих
режимов требует применения измерите-
лей кинематических параметров в инер-
циальном пространстве, а именно: акселе-
рометров и гироскопических измерителей
угловой скорости. Для системы исследуе-
мого типа в качестве таких измерителей
могут использоваться маятниковые аксе-
лерометры и волоконно-оптические гиро-
скопы.

В общем случае объект управления
представляет собой платформу с установ-
ленными на ней аппаратурой наблюдения
и измерительными устройствами. Мате-
матическое описание объекта управления
должно включать описание его динамики
и кинематики.

Динамика платформы с установлен-
ной на ней полезной нагрузкой и измери-
тельными устройствами может быть опи-
сана уравнениями Эйлера [6]:

2 2( ) ( ) ( ) ( ) ;x x y z z y y z yz x y z xz x z y xy xJ J J J J J Mω ω ω ω ω ω ω ω ω ω ω          

2 2( ) ( ) ( ) ( ) ;y y x z x z z x xz z y x xy x y z yz yJ J J J J J Mω ω ω ω ω ω ω ω ω ω ω           (1)
2 2( ) ( ) ( ) ( ) ;z z x y y x x y xy x z y yz x z x xz zJ J J J J J Mω ω ω ω ω ω ω ω ω ω ω          

где zyx ωωω ,, – проекции угловой скоро-
сти платформы на её собственные оси;

zyx JJJ ,, – моменты инерции платформы
с установленной на ней полезной нагруз-
кой и измерительными устройствами от-
носительно осей подвеса; xyxzyz JJJ ,, –
центробежные моменты инерции относи-
тельно осей подвеса; zyx ωωω  ,, – проек-
ции углового ускорения платформы на её
собственные оси; zyx MMM ,, – моменты,
действующие по осям подвеса. Следует
отметить, что моменты инерции zyx JJJ ,, ,
входящие в состав выражения (1), пред-
ставляют собой эквивалентные моменты

инерции, которые учитывают как момен-
ты инерции платформы с установленной
на ней полезной нагрузкой и измеритель-
ными устройствами, так и моменты инер-
ции двигателей стабилизации mJ . Экви-
валентные моменты инерции определяют-
ся выражениями

mrpii JnJJ 2 , zyxi ,, , (2)
где piJ , mJ – моменты инерции платфор-
мы с установленной на ней нагрузкой и
измерительными устройствами и двигате-
ля стабилизации соответственно; rn – пе-
редаточное отношение редуктора [7]. Со-
отношения для центробежных моментов
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инерции платформы могут быть получены
аналогично выражениям (2).

Моменты, действующие на плат-
форму, включают следующие составляю-
щие: моменты сухого трения в шарико-
подшипниковых опорах карданового под-
веса; моменты, развиваемые двигателями
стабилизации, и моменты возмущения.

При создании математического опи-
сания системы в режиме точной стабили-
зации необходимо учитывать, что в состав
каждого её контура управления входят
двигатель стабилизации, широтно-
импульсный модулятор (ШИМ) и гиро-
скопический измеритель угловой скоро-
сти [8].

Составляющие моментов, действу-
ющих по осям карданового подвеса, опре-
деляются следующим образом [9]

ifri MM ωsign1  ; aaimi RUсM /2  ;

idisti MM 3 ; zyxi ,, , (3)
где frM – номинальный момент трения в
шарикоподшипниковых опорах, установ-
ленных в осях карданового подвеса; mс –
коэффициент нагрузки на валу двигателя;

aiU – напряжения управляющих обмоток
якорей двигателей; aR – сопротивление
обмотки цепи якоря двигателя, idistM –
моменты возмущения.

Формирование напряжения в управ-
ляющей обмотке якоря двигателя описы-
вается выражением [7, 9]

ierPWDiPWDaiaia cnUkUUT ω ,
zyxi ,, , (4)

где aT – постоянная времени цепи якоря
двигателя; eс – коэффициент пропорцио-
нальности между угловой скоростью дви-
гателя стабилизации и ЭДС; PWDk – коэф-
фициент передачи линеаризованного
ШИМ; PWDiU – напряжения на входе
ШИМ.

Управляющие напряжения на выхо-
де датчика угловой скорости iUω могут
быть описаны следующим образом [8]

igiigig kUUTUT ωξ ωωω   22 ,
zyxi ,, , (5)

где gT – постоянная времени гироскопи-
ческого датчика угловой скорости; ξ –
коэффициент затухания; gk – коэффици-
ент передачи гироскопического датчика
угловой скорости.

Для описания кинематики системы
стабилизации исследуемого типа необхо-
димо ввести в рассмотрение системы ко-
ординат, описывающие положение стаби-
лизируемой платформы в инерциальном
пространстве.

Положение связанной с платформой
системы координат О XYZ в инерциаль-
ном пространстве относительно исходной
системы координат О ЛАЛАЛА ZYX определя-
ется последовательностью трёх поворотов
на углы ψ , ϑ , γ , как это показано на
рис. 1. 
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Рис. 1. Последовательность поворотов,
определяющая положения платформы

с установленной на ней полезной нагрузкой
и измерителями

При этом соответствующие матрицы
направляющих косинусов принимают вид:
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1
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222
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Z
Y
X

ZYX

A


 ; (7)

100
0cossin
0sincos

2

2

2
3

Z
Y
X

ZYX

A
γγ
γγ 

 . (8)

На основании соотношений (6) – (8) матрицы направляющих косинусов от осей
XYZ к осям ЛАЛАЛА ZYX и от осей ЛАЛАЛА ZYX к осям XYZ становятся такими:

ϑψγϑψγψγϑψγψ
ϑγϑγϑ

ϑψγϑψγψγϑψγψ

coscossinsincossinsinsinsincoscossin
sincoscossincos

cossincossinsinsincossinsinsincoscos
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ЛА


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Z
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ZYX

A ; (9)

ϑψϑϑψ
γϑψγψγϑγϑψγψ
γϑψγψγϑγϑψγψ

coscossincossin
sinsincossinsincoscoscossinsinsincos
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ЛАЛАЛА

T







Z
Y
X

ZYX

A . (10)

Определение угловых скоростей, за-
даваемых регулятором системы стабили-
зации, осуществляется следующим обра-
зом. Если ω – угловая скорость платфор-
мы, на которой устанавливается аппара-
тура наблюдения и устройства измерения
угловой скорости платформы в инерци-
альном пространстве, а Ω – угловая ско-
рость платформы, обусловленная дей-
ствием моментов управления, то условие
точной стабилизации принимает вид [10]

0ωΩ . (11)

Если считать, что переход к новому
положению платформы в инерциальном
пространстве в соответствии с рис. 1 осу-
ществляется поворотами на углы γϑψ ,, ,
то угловые скорости всех рамок кардано-
вого подвеса с учётом матриц направля-
ющих косинусов (6) – (8) будут опреде-
ляться следующим образом
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Следует отметить, что угловые ско-
рости платформы определяются выраже-
ниями (12) – (14), если оси карданового
подвеса в начальный момент времени
совпадают с осями БПЛА. С учётом этого
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обстоятельства последовательность пово-
ротов платформы с установленным на ней
оборудованием и измерительными
устройствами во время стабилизации бу-
дет соответствовать рис. 2. 

2Y
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







Рис. 2. Последовательность поворотов осей
карданового подвеса

в процессе стабилизации платформы

Условие точной стабилизации (11) в
проекциях на оси платформы принимает
вид

0 XX ωΩ ;
0 YY ωΩ ; (15)
0 ZZ ωΩ .

Проекции угловой скорости стаби-
лизации платформы на её собственные
оси в соответствии с рис. 2 могут быть
определены следующими соотношениями

ϕβαϕβΩ sincoscos  X ;
ϕβαϕβΩ coscossin  Y ; (16)

βαϕΩ sin Z .

На основании соотношений (16) с
учётом уравнений (15) можно получить
выражения для угловых скоростей плат-
формы в процессе её стабилизации

ϕβαϕβω sincoscos   X ;
ϕβαϕβω coscossin   Y ; (17)

βαϕω sin  Z .

Используя выражения (17), после
некоторых преобразований можно полу-
чить дифференциальные уравнения угло-
вых скоростей стабилизации рамок карда-
нового подвеса

)cossin(
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ϕωϕωβ sincos YX  ; (18)

ZYX ωϕωϕω
β
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cos
sin

 .

При создании математического опи-
сания системы стабилизации необходимо
учитывать, что моменты управления,
формируемые в регуляторе, управляют
движением рамок карданового подвеса, а
модель динамики системы (1) определяет-
ся в проекциях на её собственные оси.
Выражения для составляющих моментов
управления могут быть определены на ос-
новании следующих преобразований
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На основании выражений (19) – (21)
проекции моментов управления платфор-
мой на её собственные оси принимают
вид

ЛАYX
i

iXX MMMM ϕβϕ sincoscos
1

3

1
)( 


;

ЛАYX
i

iYY MMMM ϕβϕ coscossin
1

3

1
)( 


;

ЛАYZ
i

iZZ MMMM βsin
2

3

1
)( 


. (22)
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Соотношения (1) – (5), (9), (10) и
(18), (22) представляют собой математи-
ческое описание системы стабилизации
аппаратуры наблюдения, эксплуатируе-
мой на БПЛА. В современной теории
управления проектирование робастных
систем принято осуществлять в два этапа.
На первом этапе осуществляется робаст-
ный синтез, основанный на использова-
нии линеаризованной модели, представ-
ленной в пространстве состояний. На вто-
ром этапе выполняется проверка синтези-
рованной системы при помощи имитаци-
онного моделирования. В зависимости от
полученных результатов первый этап мо-
жет выполняться повторно после внесе-
ния изменений в начальные условия и ве-
совые передаточные функции, входящие в
критерий оптимизации.

Реализация робастного синтеза тре-
бует использования линеаризованной мо-
дели в пространстве состояний. Такая мо-

дель может быть получена на основании
соотношений (1) – (5), (9), (10) и (18), (22)
с учетом:

1) пренебрежения центробежными
моментами платформы и разницей осевых
моментов, что позволяет значительно
упростить выражения (1);

2) наличия только малых углов по-
ворота платформы, что позволяет упро-
стить выражения (9), (10), (18), (22);

3) замены нелинейных моментов
трения линеаризованными моментами [7];

4) использования линеаризованной
модели ШИМ;

5) пренебрежения моментами воз-
мущения, действующими на платформу, в
выражении (1).

На основании выражений (1) – (8),
(9), (10), (18), (22) и перечисленных пред-
положений линейная модель объекта ста-
билизации для вектора состояний

][ 12 dZdYdXZYXaZaYЛАaXZYX UUUUUUUUUxT
  (23)

может быть представлена четвёркой матриц DCBA ,,, в пространстве состояний
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Математическое описание (23), (24)
может быть положено в основу процеду-
ры проведения робастной структурной
оптимизации.

Алгоритм структурного синтеза
робастной системы стабилизации
Одним из современных подходов к

структурному синтезу робастных систем
стабилизации является H -синтез. Его
основные принципы представлены во
многих работах, например, [4], [5]. Стан-
дартная конфигурация системы, проекти-
руемой средствами H -синтеза, показана
на рис. 3. 

Такая система состоит из объекта
управления G и регулятора K и может
быть охарактеризована выходным векто-
ром параметров z , подлежащим оптими-
зации, вектором внешних входных сигна-
лов w , вектором сигналов управления u
и вектором измеряемых сигналов y , по-
ступающим на вход регулятора [4, 5]. По-
становка проблемы H -синтеза исполь-
зует понятие так называемой взаимосвя-
занной системы [5].

Рис. 3. Стандартная H -конфигурация

Рассмотрим систему, представлен-
ную на рис. 4 [4].

yuer


1z

2z

3z

Рис. 4. Структурная схема проектируемой
системы

Для такой системы взаимосвязь
между сигналами может быть описана
следующими выражениями [4]
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(25)

здесь P – передаточная функция взаимо-
связанной системы.

При этом передаточная функция от
входа w к выходу z принимает вид

21
1

221211 )( PKPIKPPT z
w

 .
Постановка оптимизационной зада-

чи робастного структурного синтеза мо-
жет быть представлена в следующем виде
[4, 5]
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допопт

опт KGJK
KK 
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Оптимизационная задача (26) может
быть решена при помощи метода смешан-
ной чувствительности [4, 5]. Современ-
ный подход к решению проблемы робаст-
ной структурной оптимизации основыва-
ется на формировании желаемых частот-
ных характеристик системы (loop shaping)
при помощи расширения объекта за счёт
введения весовых передаточных функций,
как это показано на рис. 5 [5].

1W

2W

3W

K uer


1z

2z

3z

G y

Рис. 5. Структурная схема
проектируемой системы, расширенной

при помощи весовых передаточных функций
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При использовании метода смешан-
ной чувствительности в качестве критерия
оптимизации вместо формулы (27) может
быть использовано выражение, которое
представляет собой H -норму функции
смешанной чувствительности расширен-
ной системы [4, 5]
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где 321 ,, WWW – весовые передаточные
функции; TRS ,, – функции чувстви-
тельности по заданному сигналу и управ-
лению, а также комплементарная функция
чувствительности.

Реализация процедуры H -синтеза
методом смешанной чувствительности
основана на решении двух уравнений
Риккати, проверке некоторых условий и
минимизации H -нормы функции сме-
шанной чувствительности системы (28)
[4, 5]. Следует отметить, что существуют
автоматизированные средства решения
этой проблемы, основанные на использо-
вании вычислительной системы MatLab.
Соответствующая процедура оптимиза-
ции требует применения математического
описания взаимосвязанной системы (25).

Процедура H -синтеза включает та-
кие этапы, как создание математического
описания системы (как линеаризованного,
так и с учётом нелинейностей, присущих
реальным системам), выбор весовых пе-
редаточных функций, расширение объек-
та управления и собственно структурный
синтез. Эти стадии могут быть реализова-
ны посредством использования пакета
расширения Robust Control, входящего в
состав вычислительной системы MatLab.

Одним из наиболее ответственных
этапов процедуры робастного структурно-
го синтеза является выбор весовых пере-
даточных функций на основании эвристи-
ческих подходов. В процессе синтеза ис-
следуемой системы были получены выра-

жения для весовых передаточных функ-
ций следующего вида
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Структура синтезированного ро-
бастного регулятора может быть описана
в пространстве состояний следующей чет-
вёркой матриц:
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Результаты моделирования синтези-
рованной системы представлены на
рис. 6, 7. 
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Рис. 6. Результаты моделирования движения платформы в режиме предварительной стабилизации:
а – отработка заданной угловой скорости; б – ошибка определения углового положения
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Рис. 7. Результаты моделирования движения платформы в режиме точной стабилизации:
а – отработка заданной угловой скорости; б – ошибка определения углового положения

На представленных графиках в каче-
стве возмущения рассматривалась угловая
скорость БПЛА, на котором устанавлива-
ется аппаратура наблюдения. Представ-
ленные результаты свидетельствуют о
возможности достижения приемлемых
показателей по точности стабилизации и
быстродействию в условиях воздействия
внешних возмущений.

Выводы
В статье представлены основные

подходы к робастному структурному син-

тезу системы стабилизации аппаратуры
наблюдения, эксплуатируемой на БПЛА.
Получено математическое описание гиро-
скопической системы стабилизации, обес-
печивающей стабилизацию и управление
ориентацией осей визирования аппарату-
ры наблюдения. Выбраны матрицы весо-
вых передаточных функций, обеспечива-
ющие робастный структурный синтез си-
стемы исследуемого типа. Эффективность
предложенных подходов подтверждается
результатами моделирования синтезиро-
ванной системы.
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A model of a triaxial system for the stabilization and control of sight axis orientation of observation de-
vices operated at unmanned aircraft is developed. The features of the robust structural synthesis procedure as
applied to a system of the type analyzed are discussed. The results of the simulation of a synthesized system are
presented.
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