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Введение. Основным недостатком способа автономного определения собственной ориен-

тации и построения вертикали на борту летательного аппарата (ЛА) при помощи инерциальных 
измерителей является неограниченное возрастание погрешностей со временем. В связи с этим 
решения, полученные с помощью алгоритма определения местной вертикали, часто объеди-
няют с информацией от других измерителей, находящихся на борту ЛА. 

Более всего распространен вариант комплексирования информации инерциальных на-
вигационных систем с информацией от спутниковой навигационной системы (СНС) [1—3]. 
Комплексирование с СНС не всегда возможно из-за подверженности спутниковых навигаци-
онных систем влиянию внешних помех. В этой связи исследование автономных интегриро-
ванных навигационных систем без использования СНС является актуальной задачей. 

Во многих работах предлагается выполнять корректировку параметров ориентации по 
двум известным неколлинеарным векторам: индукции магнитного поля Земли и силы тяго-

                                                 
*© Суров И. Л., Алексеева К. С., Сизова А. А., Лемешонок Т. Ю., 2023 



638 И. Л. Суров, К. С. Алексеева, А. А. Сизова, Т. Ю. Лемешонок 

ИЗВ. ВУЗОВ. ПРИБОРОСТРОЕНИЕ. 2023. Т. 66, № 8                                                      JOURNAL OF INSTRUMENT ENGINEERING. 2023. Vol. 66, N 8 

тения. Для измерения первого вектора используется триада магнитометрических преобразо-
вателей (МП), для измерения второго вектора используются акселерометры при допущении о 
равномерном движении в целом или в низкочастотной области измерений [2, 4—11]. Указан-
ное допущение позволяет определить параметры ориентации с высокой точностью, но оно 
неприменимо при наличии собственных ускорений ЛА. Часть алгоритмов предполагает учет 
собственных ускорений при помощи измерения вектора скорости и последующей компенса-
ции [12, 13]. Результаты измерения МП необходимо сравнивать с известными значениями 
проекций вектора индукции магнитного поля Земли, что затруднительно в условиях авто-
номного полета. Чаще МП используют качестве магнитного компаса для корректировки угла 
курса [2].  

В работе предложен алгоритм комплексирования измеренных данных бесплатформен-
ной инерциальной гировертикали (БИГВ), указателя скорости и высотомера при помощи 
фильтра Калмана для ЛА самолетной схемы (рис. 1).  
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Рис. 1 
Для измерения путевой скорости ЛА относительно стартовой системы координат воз-

можно использовать измерители истинной воздушной скорости или приборной скорости в 
допущении об отсутствии скорости ветра. Такими измерителями могут служить аэрометриче-
ский, манометрический или термодинамический указатель скорости. В качестве измерителя 
высоты в настоящей работе рассмотрен барометрический высотомер, но также возможно ис-
пользование радиотехнического высотомера. 

Направление местной вертикали определено углами тангажа и крена. В качестве метода 
исследования используется математическое моделирование.  

Описание математической модели. Определим стартовую систему координат (СК) 
OXnYnZn (OXnYn  — плоскость стрельбы) и связанную СК OXYZ (по ГОСТ 20058-80). Для опи-
сания алгоритма определим промежуточную СК OX´Y´Z´, полученную из стартовой при по-
мощи положительного поворота вокруг OYn на угол рыскания ψ  [14].  

Модель опорной траектории. Моделирование проводится на основе опорных данных 
телеметрии, полученных при натурных испытаниях. Опорные данные получены при помощи 
высокоточной навигационной системы для двух различных траекторий. Опорный угол рыс-
кания изменяется в пределах 180  , опорные углы тангажа и крена — в пределах 40   (на 
рис. 2 приведены опорные данные телеметрии для траектории № 1).   

В математическую модель сигналов акселерометров и гироскопов помимо зашумленной 
информации о векторе угловой скорости и кажущегося ускорения, полученного по телемет-
рическим данным, добавлены систематические погрешности смещения нулей.  

При моделировании не учитываются кривизна и вращение Земли, что обусловлено ис-
пользованием акселерометрических измерений в векторе состояния (маятниковой коррек-
ции). Кажущееся ускорение действует избирательно по направлению к определяемой местной 
вертикали [5, 10]. 
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Рис. 2  

В работе принято допущение об отсутствии боковой составляющей линейной скорости 
в промежуточной СК OX´Y´Z´, что характерно для ЛА самолетной схемы. 

Алгоритм оценивания углов тангажа и крена на основе расширенного фильтра Калма-
на. Алгоритм объединения результатов измерения гировертикали, приборной скорости и ба-
рометрической высоты строится на основе расширенного фильтра Калмана (РФК) [15, 16]. 
Используем уравнения этапа экстраполяции: 

 T T
| 1 1k k k k k k k k  P F P F G Q G , (1) 

где kF  — переходная на шаге k матрица динамики системы; kG  — матрица, определяющая 

влияние вектора выходных шумов с ковариациями kQ ; | 1k kP  — априорная матрица ковариа-

ций системы на шаге k; 1kP  — апостериорная матрица ковариаций системы на шаге k – 1. 

Определим и пронумеруем элементы вектора состояния X  размерности (12,1) (см. таб-
лицу). 

Вектор состояния РФК 
Элемент 
вектора 

Обозначение,  
единица измерения 

Параметр 

Х1 , ... Угол тангажа 
Х2 , ... Угол крена 
Х3 Vx, м/c Проекция вектора скорости ЛА на ось OX´ 
Х4 Vy, м/c Проекция вектора скорости ЛА на ось OY´ 
Х5 Vz, м/c Проекция вектора скорости ЛА на ось OZ´ 
Х6 h, м Высота ЛА 

Х7 0х, рад/c 
Систематическое в запуске смещение нуля гироскопа, установленного по 
оси OX связанной СК 

Х8 0у, рад/c 
Систематическое в запуске смещение нуля гироскопа, установленного по 
оси OY связанной СК 

Х9 0z, рад/c 
Систематическое в запуске смещение нуля гироскопа, установленного по 
оси OZ связанной СК 

Х10 а0х, м/c2 
Систематическое в запуске смещение нуля акселерометра, установленного 
по оси OX связанной СК 

Х11 а0у, м/c2 
Систематическое в запуске смещение нуля акселерометра, установленного 
по оси OY связанной СК 

Х12 а0z, м/c2 
Систематическое в запуске смещение нуля акселерометра, установленного 
по оси OZ связанной СК 

 
Система дифференциальных уравнений для получения априорной оценки вектора 

состояния | 1
ˆ

k kX  формируется на основе численного интегрирования дифференциальных 
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кинематических уравнений изменения взаимного расположения связанной и промежуточной 
СК с учетом переносного ускорения, возникающего при развороте на угол рыскания: 

ˆ ˆ ˆˆ ˆ ˆω ω sin ω cosγ cos ω sinγ cosb b b
y x y z     ; 

 ˆ ˆ ˆω sinγ ω cosγb b
y z  

; (2) 

 ˆˆ ˆ ˆγ ω tg ω cosγ ω sinγb b b
x y z    ; 

 
ˆ ˆ 0
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00ˆ
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ˆ ˆ
yh V  ; 

0 0 0ω 0; 0; 0;x y z        

0 0 00; 0; 0,x y za a a      

где , , b b b
x y za a a  — проекции кажущегося ускорения на оси связанной системы координат, изме-

ряемые акселерометром; , , b b b
x y z    — проекции вектора абсолютной угловой скорости вра-

щения ЛА на оси связанной системы координат, измеряемые гироскопами; 

 
ˆ0 0

ˆ  0 0 0

ˆ 0 0

y

y

 
 

   
   

ψ  — кососимметрическая матрица относительного вращения промежу-

точной СК вокруг стартовой; '
bC  — матрица направляющих косинусов перехода от связан-

ной к промежуточной СК; 

0

0

g

 
 
 
 
 

 — ускорение силы тяжести в проекциях на оси промежу-

точной СК. 
Начальные условия для решения системы (2) определены при помощи опорных значе-

ний заданной траектории, ошибки начальной выставки в работе не учитываются. 
Элементы матрицы динамики системы kF  вычисляются на каждом шаге при помощи 

линеаризации с использованием уравнений (2). 
Оценка РФК выполняется при помощи следующих известных уравнений: 

 
T

| 1
T

| 1

,k k k
k

k k k k k








P H
K

H P H R
 (3) 

  | 1k k k k k P E K H P , 

| 1
ˆ ˆ

k k k k k X X K I , 

где kK  — матрица усиления РФК на шаге k; kH  — матрица измерений РФК на шаге k;  

kR  — матрица ковариаций шумов измерений на шаге k; ˆ
kX  — апостериорная оценка векто-

ра состояния на шаге k; kI  — вектор невязки измерений на шаге k. 
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Ковариационная матрица P в начальный момент времени инициализирована при помо-
щи квадратов среднеквадратических отклонений (СКО) следующих параметров: 

0 γ0σ σ 10      — начальной неопределенности углов тангажа и крена; ' '
0 0

σ σ
x yV V
   

'
0

σ 1  м / c
zV

   — начальной неопределенности проекций линейной скорости; 0σ 5  мh   — 

начальной неопределенности высоты; 
0 0 0ω ω ωσ σ σ 0,2  ° / c

x y z
    — систематического 

смещения нуля гироскопов в запуске; 
0 0 0

2σ σ σ 0,2 м / c
x y za a a    — систематического 

смещения нуля акселерометров в запуске.  
В постоянной матрице ковариаций шумов системы Q  размерности (12,1) учтен вине-

ровский случайный процесс для моделирования шумов элементов вектора состояния Х. Мат-
рица Q  сформирована при помощи квадратов СКО следующих параметров: ωσ 0,5 ° / c

wn
  

— белого шума измерений гироскопов; 2σ 0,5 м c
wnа   — белого шума измерений акселе-

рометров; 
wien

5 2
ωσ 5 10 ° / c     — порождающего шума винеровского случайного процесса 

измерений гироскопов; 6 3σ 2 10  м / c
wiena

   — порождающего шума винеровского случай-

ного процесса моделирования измерений акселерометров. 
Матрица ковариаций шумов измерений R сформирована при помощи квадратов СКО 

следующих параметров: 
ind

σ 1 м / cV   — измерений приборной скорости; 
0

σ 2  м/c
zV 

  — 

отклонений от нулевого значения для боковой составляющей линейной скорости; 
bar

σ 2 мh   

— измерений барометрической высоты. Предложенный алгоритм предполагает увеличение 
значения 

0
σ

zV 
 при развороте, наличие которого фиксируется при возрастании абсолютного 

значения ω̂y .  

Основой алгоритма объединения навигационной информации является выражение для 
формирования вектора невязки измерений kI  размерностью (3,1) в допущении об отсутствии 

боковой составляющей линейной скорости в OX´Y´Z´: 

 
ind

| 1

bar

ˆ ˆˆ ˆcos sin

ˆ ˆ0

ˆ
k k k k

x y

zk

V VV

V

h h



                     

I Z H X , (4) 

где indV  — приборная скорость, м/c; barh  — барометрическая высота, м; Z — вектор измере-

ний. 
Элементы матрицы измерений H размерностью (3,12) вычисляются при помощи линеа-

ризации с использованием уравнений (4). Соответствующие ненулевые элементы матрицы 
измерений записываются следующим образом: 

 1,1
ˆ ˆˆ ˆsin cosx yV V    H ; 

 1,3
ˆcos H ; 1,4

ˆsin H ;  (5) 

 2,5 1H ; 3,6 1H . 

Результаты математического моделирования. Моделирование начинается с момента 
появления достоверных данных приборной скорости. Выборка опорных данных сформирова-
на на частоте 1 кГц. Обработка данных выполнена с прореживанием на частоте 200 Гц.  
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Выборка данных по измерениям сформирована на частоте 10 Гц. В представленных результа-
тах все полученные данные синхронизированы и обрабатываются одним вектором.    

Ошибки определения углов тангажа   и крена γ , полученные в результате сравне-
ния с опорными значениями углов, для траекторий № 1 и 2 представлены соответственно на 
рис. 3, а и б. 

 , , … 
 
 

Ошибки оценки углов тангажа и крена (траектория № 1) 
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б) 

 
Рис. 3 

Полученные оценки и заданные значения систематического смещения нуля гироскопов 
для траекторий № 1 и 2 представлены соответственно на рис. 4, а и б. 
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Рис. 4 
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Полученные оценки и заданные значения систематического смещения нуля акселеро-
метров для траекторий № 1 и 2 представлены соответственно на рис. 5, а и б.  

а, м/c2 
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Рис. 5 

Заключение. В работе предложен алгоритм комплексирования измерений БИГВ, указа-
теля скорости и высотомера. Для имеющихся опорных траекторий погрешность оценки углов 
тангажа и крена в установившемся режиме работы фильтра не превышает 3°. При оценке по-
грешности определения углов тангажа и крена статистическими методами получено значение 
среднеквадратического отклонения 0,8°. Такой результат является хорошим для длительной 
работы (52 мин) автономной системы ориентации на подвижном объекте с использованием 
инерциальных датчиков средней точности. Оценки систематического смещения нулей гиро-
скопов и акселерометров сходятся к истинным значениям.  

Усовершенствование алгоритма возможно путем: 
— добавления условий при изменении характера движения ЛА; 
— изменения матриц ковариации фильтра в процессе движения; 
— добавления алгоритма работы БИГВ в отсутствие данных о приборной скорости на 

базе комплементарного фильтра [5—7].  
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