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Запропонована нова версія неінваріантної 
компенсаційної схеми комплексування інерціальних 
датчиків первинної інформації з бортовим 
навігаційним коректором. Основу схеми складають 
процедура нелінійної дискретної фільтрації для 
уточнення оцінок навігаційних параметрів з 
використанням інформації від навігаційних 
коректорів і екстраполяції цих оцінок з 
урахуванням показань інерціальних датчиків, а 
також лінійна регресійна процедура ідентифікації 
параметрів моделей систематичних похибок 
інерціальних датчиків на заданому початковому 
інтервалі часу з використанням інформації від 
навігаційного коректора, що побудована за 
допомогою апарату теорії чутливості   
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Серед бортових навігаційних засобів літальних апаратів (ЛА) можна виділити 

дві основні групи: 

системи зчислення координат; 

засоби позиційної, швидкісної і кутової корекції (навігаційні коректори). 

У якості основного варіанту систем зчислення координат на сьогодні широко 

застосовуються  інерціальні  навігаційні  системи  безплатформного  типу (БІНС),  в 

яких датчиками первинної інформації є акселерометри і датчики кутової швидкості 

(ДКШ). До переваг БІНС можна віднести високу інформативність, повну 

автономність і абсолютну завадозахищеність, а до недоліків – необхідність 

задавання початкових значень навігаційних параметрів, а також наростання похибок 

у визначенні навігаційних параметрів у часі. Саме ця остання обставина викликає 

необхідність у комплексуванні БІНС з бортовими навігаційними коректорами 

позиційного, швидкісного і кутомірного типів.  
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Схеми комплексної обробки навігаційної інформації, як і самі навігаційні 

комплекси, можна класифікувати, перш за все, за такою ознакою, як глибина 
інтеграції бортових навігаційних засобів (на рівні підсистем, на рівні каналів 
підсистем, на рівні первинних датчиків). Ще однією ознакою класифікації є склад 
навігаційних параметрів, що оцінюються.  

В традиційних схемах комплексування систем зчислення координат, зокрема 
БІНС, відбувається оцінювання похибок систем зчислення координат за допомогою 
поточної інформації від навігаційних коректорів, які використовуються для 
внесення поправок до вихідної навігаційної інформації. Ці схеми в останні роки 
отримали назву інваріантних схем комплексування [2]. Особливістю таких схем є 
формування вимірювань у вигляді різниць складових показань систем зчислення 
координат і коректорів, що забезпечує практичну незалежність (інваріантність) 
оцінок похибок систем зчислення від самих навігаційних параметрів. В інваріантних 
схемах комплексування у якості моделей еволюції похибок систем зчислення 
координат використовуються лінійні диференціальні моделі похибок, а для 
оцінювання похибок застосовують процедури лінійної фільтрації калманівського 
типу. 

Відмінною рисою так званих неінваріантних схем комплексування є пряме 
оцінювання самих навігаційних параметрів (а не похибок їх визначення системами 
зчислення) з використанням інформації від навігаційних коректорів. В роботі [1] 
запропоновані неінваріантні компенсаційні схеми комплексування інерціальних 
датчиків первинної інформації і бортових навігаційних коректорів. Ці схеми 
передбачають оцінювання навігаційних параметрів і поправок до показань 
інерціальних датчиків за допомогою процедури нелінійної дискретної фільтрації на 
основі поточної інформації від навігаційних коректорів. В розширений вектор стану 
фільтра включаються навігаційні параметри (складові шляхової швидкості, 
координати, параметри орієнтації), а також поправки до показань інерціальних 
датчиків. В якості основи для побудови моделі еволюції шуканих навігаційних 
параметрів використовуються рівняння ідеальної роботи БІНС, а в якості 
спостережень для фільтру використовується поточна вихідна інформація 
навігаційних коректорів. Основними операціями процедури нелінійної дискретної 
фільтрації в таких схемах є операція уточнення оцінок навігаційних параметрів і 
поправок до показань інерціальних датчиків з використанням поточної інформації 
від навігаційних коректорів і операція екстраполяції оцінок навігаційних параметрів 
з використанням поточних показань інерціальних датчиків з урахуванням 
отриманих оцінок поправок.  

Необхідно відмітити, що при реалізації операції екстраполяції навігаційних 

параметрів, безумовно, враховується наявний досвід побудови ефективних 

обчислювальних алгоритмів БІНС. 

Крім оцінок навігаційних параметрів і поправок до показань датчиків у 

процедурі нелінійної дискретної фільтрації коригується і екстраполюється 

відповідна коваріаційна матриця оцінок похибок.  

У цій роботі запропонована нова версія неінваріантної компенсаційної схеми 

комплексування інерціальних датчиків первинної інформації і бортового 

навігаційного коректора ЛА. В запропонованій схемі комплексування, як і в 

неінваріантних компенсаційних схемах, що розглянуті в [1], також 

використовується процедура нелінійної дискретної фільтрації. Однак, в 
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запропонованій версії у вектор стану нелінійного фільтра включаються тільки 

навігаційні параметри (складові шляхової швидкості, координати, параметри 

орієнтації). Процедура нелінійної дискретної фільтрації в запропонованій версії 

реалізує операцію уточнення оцінок навігаційних параметрів і відповідної 

коваріаційної матриці похибок оцінок з урахуванням поточної інформації від 

навігаційного коректора і операцію екстраполяції оцінок навігаційних параметрів і 

коваріаційної матриці похибок з використанням поточних показань інерціальних 

датчиків. 

Для оцінювання параметрів моделей систематичних похибок інерціальних 

датчиків на заданому початковому інтервалі часу ]Tt,t[ 00   з використанням 

інформації від навігаційного коректора пропонується спеціальна лінійна регресійна 

процедура, що побудована на основі методології теорії чутливості [6].  

Нехай векторне представлення рівняння ідеальної роботи БІНС має такий 

вигляд:  

                                                0X)0(X),t,Z,X(fX   ,                                           (1) 

де TTTT ))t(),t(R),t(V()t(X   – вектор-стовпчик навігаційних параметрів; 

     TTT ))t(),t(a()t(Z   – вектор-стовпчик поточних складових уявного 

прискорення і абсолютної кутової швидкості  в осях  зв’язаної (приладової) системи 

координат.  

Модель, що відповідає моделі (1), і побудована із урахуванням похибок 

інерціальних датчиків і похибок задавання початкових умов, має вигляд:  

                                       00 XX)0(X
~

),t()t),t(Z
~

),t(X
~

(f)t(X
~




 ,                      (2) 

де )]t(Z,[)t(Z)t(Z
~

 ;     – вектор-стовпчик параметрів моделей систематичних 

похибок інерціальних датчиків (зміщення показань, похибки масштабних 

коефіцієнтів, параметри нелінійності та ін.);  )t(  –  вектор-стовпчик випадкових 

збурень із-за шумових складових похибок датчиків і похибок обчислень. 

Узагальнену модель вихідної інформації бортового навігаційного коректора 

можна представити у вигляді: 

                                               )t(]t),t(X[h)t(Y iiii   ,                                            (3) 

де ],[h   – в загальному випадку нелінійна вектор-функція; )t( i  – вектор-стовпчик 

похибок навігаційного коректора.  

Запропонована версія неінваріантної компенсаційної схеми комплексування 

передбачає реалізацію таких етапів: 

Етап 1. Уточнення оцінок вектора-стовпчика навігаційних параметрів і 

коваріаційної матриці похибок оцінок в початковій точці включення навігаційного 

коректора 0tt  . Ця операція реалізується за допомогою відомих процедур [1]: 

                                    ]}t),t(X
~

[h)t(Y{K)t(X
~

)t(X̂ 000000  ,                               (4) 
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H 00

0



 ; 

0P  – початкове значення коваріаційної матриці похибок оцінок; 0R  – 

коваріаційна матриця, що відповідає вектору похибок  )t( 0 .  

Етап 2. Цей етап реалізується на заданому початковому інтервалі часу 

]Tt,t[ 00    і передбачає роботу процедури нелінійної дискретної фільтрації тільки в 

режимі екстраполяції оцінок навігаційних параметрів і матриці коваріації P (без 

корекції цих  оцінок). Формально відповідні операції можна представити у вигляді: 

                                t]t),t(Z
~

),t(X̂[f)t(X̂)t(X̂ iiii1i  ;                                           (5) 

                                 )t(Q)t(Ô)t(P)t(Ô)t(P ii
Ò

ii1i ,                                            (6) 

де  t
X

]t),t(X[f
E)(tÔ̂ ii

i 



 ;   )t(Q i – коваріаційна матриця, що відповідає вектору 

випадкових збурень )t( .  

Фактично реалізація операції (5) передбачає використання відомих 

ефективних обчислювальних алгоритмів БІНС для розрахунку кватерніона 

орієнтації, приросту уявної швидкості, складових шляхової швидкості і координат 

за показаннями інерціальних датчиків, які опитуються, як правило, з високою 

частотою [1].  

Для побудови лінійної регресійної процедури ідентифікації параметрів 

моделей систематичних похибок інерціальних датчиків   використовується матриця 

функцій чутливості 





)t(X
~

)t(U i
i , що розраховується шляхом інтегрування такого 

рівняння:   
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.                                      (7) 

Значення матриці )t(U   для дискретних моментів часу Tjtt 0  , j = 1, 2, …, 

N,  TTNt0   використовується для побудови функцій лінійної регресії такого 

виду   

                                                            YG  ,                                                        (8) 
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Операція ідентифікації вектора параметрів   для моделі регресії (8) 

представляється у такому вигляді: 

                                                    

 YG   ,                                                              (9) 

де   – символ операції псевдообертання матриці G  методом Гревілля [1]. 

Етап 3. При Ttt 0    процедура нелінійної дискретної фільтрації реалізує як 

операцію уточнення оцінок коваріаційної матриці похибок )t(P̂ i  і вектора 

навігаційних параметрів )t(X̂ i    за інформацією від навігаційного коректора  )t(Y i , 

так і операцію екстраполяції оцінок матриці )t(P̂ i  і вектора навігаційних параметрів 

)t(X̂ i  з використанням поточних показань інерціальних датчиків із урахуванням 

поправок до цих показань 

                                        )]t(Z
~

,ˆ[)t(Z iiÏ  .                                                        (10) 

В окремому випадку, коли в моделях похибок датчиків враховуються тільки 

зміщення показань  

                                                     ẐZÏ  ,                                                             (11) 

де T
1z1y1x1z1y1x )ˆ,ˆ,ˆ,â,â,â(Ẑ   – вектор оцінок зміщення показань 

інерціальних датчиків у зв’язаному базисі OX1Y1Z1. 

На підставі відомих результатів теорії чутливості [6] можна показати, що 

умовою вирішення задачі лінійної регресії (спостережуваності компонент      

вектора  ) є невиродженість матриці Грама:  

                                          




Tt

t

T
0

0

d)(U)(UÃ ,                                                          (12) 

що побудована на вектор-функціях чутливості, тобто лінійна незалежність вектор-

функцій чутливості на інтервалі спостереження  ]Tt,t[ 00  .  

При моделюванні розглядалась задача комплексування блока мікромеханічних 

інерціальних датчиків (акселерометрів та ДКШ) з бортовим навігаційним 

коректором типу мультиантенної супутникової навігаційної системи при виборі 

геотопічної опорної системи координат OXYZ [1]. Для цього випадку вектор-

стовпчик навігаційних параметрів мав вигляд T
ZYX ),,,Z,Y,X,V,V,V(X   . 

Відповідно, вектор спостережень від навігаційних коректорів мав такий 

вигляд: )iii t()t(X)(tY  .  

В якості рівнянь ідеальної роботи БІНС використовувались співвідношення, 

що описані в [1].  

Враховувались систематичні похибки інерціальних датчиків типу зміщення 

показань на рівнях g10 3  і  2,0 мрад/с. Частота опитування датчиків відповідала 

100 Гц. Середньо-квадратичні значення випадкових помилок навігаційного 

коректора приймались на рівнях 03,0V  м/с; 3R  м; 1  мрад, а частота 

оновлення інформації від мультиантенної супутникової системи приймалась 10 Гц.  
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Для екстраполяції значень навігаційних параметрів по інформації від інерціальних 

датчиків використовувались алгоритми, що приведені в [1, с. 186…190].  

Моделювалась траєкторія польоту ЛА типу “змійка” в площині OXZ зі 

швидкістю 250…300м/с з періодом 100 с і амплітудою 5 000 м, а також маневр із 

набором висоти і спуском по координаті Y.  

Обчислювальні похибки екстраполяції навігаційних параметрів 

характеризувались приведеним значенням кутової швидкості дрейфу моделі опорної 

системи координат  0,03  град/год і приведеної похибки за прискоренням         
510  м/с

2
.  

При вирішенні регресійної задачі була використана матриця функцій 

чутливості 
Z

)t(X
)t(U i

i



 , що задовольняла такому рівнянню: 

                                  ,0)0(U),X
~

(B)t(U)X
~

(F)t(U                                       (13) 

де T
ZYXZYX ),,,Z,Y,X,V,V,V(X  ; ZYX ,,   – похибки 

моделювання опорного геотопічного базису; )X
~

(F  і )X
~

(B – матриці в правій частині 

рівняння похибок такого виду: 

                                    Z)X
~

(B)t(X)X
~

(F)t(X   .                                        (14) 

Відповідно, при формуванні варіацій параметрів орієнтації в правій частині 

моделі регресії використовувались оцінки ZYX ˆ,ˆ,ˆ  , що отримані на основі 

розрахованих оцінок кватерніона орієнтації зв’язаної системи координат відносно 

опорного геотопічного базису та поточних параметрів орієнтації  ~,~  і  , що 

вимірюються навігаційним коректором.   

При реалізації лінійної регресійної процедури параметри приймались такими:  

N = 5;  T  = 20 с;   Т = 100 с.  

Отримані оцінки значень поправок до показань акселерометрів і ДКШ 

характеризуються такими рівнями точності: за поправками до показань 

акселерометрів 410 g , а за поправками до показань ДКШ  1  кут. хв./хв.  

При відключенні супутникового коректора на відрізку часу 300 … 400 c 

спостерігався ріст похибок за складовими шляхової швидкості на рівні до 0,2 м/с, за 

координатами – до 20 м та за параметрами орієнтації – до 1 кут. хв.  

Результати моделювання підтверджують працездатність запропонованої версії 

неінваріантної компенсаційної схеми комплексування інерціальних датчиків і 

бортових навігаційних коректорів ЛА. 
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