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 ЗАСЕДАНИЕ I – ИНТЕГРИРОВАННЫЕ СИСТЕМЫ 

Результаты разработки и применения алгоритмов
интеграции низкоточной БИНС, СНС и одометра
в аппаратном комплексе дорожной лаборатории

Н.Б. Вавилова
МГУ имени М.В. Ломоносова

Москва, Россия

В.С. Вязьмин
МГУ имени М.В. Ломоносова

Москва, Россия
v.vyazmin@navlab.ru

А.А. Голован
МГУ имени М.В. Ломоносова

Москва, Россия

Аннотация — Целью работы является разработка и при-
менение в режиме постобработки алгоритмов коррекции низ-
коточной бескарданной инерциальной навигационной систе-
мы (БИНС), установленной на автомобиле-лаборатории, при
помощи данных одометра и позиционных, скоростных данных
приемника сигналов спутниковых навигационных систем
(СНС). В работе продемонстрированы результаты комплекс-
ной постобработки экспериментальных данных, полученных
в ходе типичной инспекционной съемки автомобиля-
лаборатории. Представлены результаты оценки точности
навигационных определений на основе сравнения с независи-
мым навигационным решением другого, эталонного, навига-
ционного комплекса, построенного на базе БИНС навигаци-
онного класса точности и приемников СНС геодезического
класса точности, работающих в фазово-дифференциально
режиме.

Ключевые слова — бескарданная инерциальная
навигационная система, спутниковая навигационная система,
одометр, корректируемые БИНС, фильтр Калмана

I. ВВЕДЕНИЕ

Работа посвящена построению алгоритмов комплексной
обработки данных низкоточной бескарданной инерциальной
навигационной системы (БИНС), установленной на дорож-
ном транспортном средстве (автомобиле-лаборатории), дан-
ных одометра, позиционных и (или) скоростных решений
приемника сигналов спутниковых навигационных систем

(СНС) GPS и ГЛОНАСС с целью определения параметров
траектории и углов ориентации установленного оборудо-
вания. При этом предполагается постобработка совокуп-
ной измерительной информации. Работа проводится
в рамках совместного проекта лаборатории управления
и навигации МГУ им. М.В. Ломоносова с НПО «Регион»
(г. Москва) и является продолжением аналогичных работ
2010 г. с этой компанией.

Особенностью задач такого типа является снижение
качества приема сигналов СНС в условиях городской за-
стройки, в связи с чем возникает необходимость привле-
чения дополнительной измерительной информации
о движении. Распространенным подходом является исполь-
зование измерений одометра (одометров) и так называемой
ZUPT-коррекции (коррекции по нулевой скорости во время
остановок объекта-носителя навигационного комплекса).
После чего ставится и решается стандартная задача коррек-
ции БИНС по данным приемника СНС, одометра и инфор-
мации о нулевой скорости объекта при остановках [1].

Отметим, что рассматриваемая задача информационно
эквивалентна задаче топопривязки наземных объектов,
решаемой путем комплексирования данных БИНС и одо-
метра, задачам навигации внутритрубных инспекционных
снарядов (дефектоскопов), и др. Подходы к решению дан-
ных задач хорошо разработаны и представлены в работах
различных коллективов авторов, например [1–7].

Работа выполнена при поддержке РФФИ (проект № 19-01-00179).
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Практической составляющей данной работы является
разработка интегрированных навигационных решений для
режима постобработки при использовании данных низко-
точной БИНС, позиционных и, возможно, скоростных дан-
ных одночастотного кодового приемника СНС и данных
одометра. Разработка связана с переходом компании «Реги-
он» к использованию недорогой БИНС на основе МЭМС.
Отличительной чертой решаемой задачи является необхо-
димость определения с высокой точностью углов крена
и тангажа носителя (с точностью до 0.1 град), без предъяв-
ления жестких требований к точности определения угла
курса. Строгие требования к точности определения углов
ориентации носителя обусловлены тем, что одной из задач,
выполняемых автомобилем-лабораторией, является инспек-
тирование геометрических параметров дорожного полотна.

В данной работе приведены основные математические
модели, использованные при разработке алгоритма ком-
плексной постобработки измерений низкоточной БИНС,
одночастотного двухсистемного кодового приемника СНС
и одометра. Дано описание разработанного алгоритма ин-
теграции, основу которого составляют процедуры калма-
новской фильтрации и сглаживания с использованием об-
ратных корректирующих связей (методически близких
к моделям расширенного фильтра Калмана) [8], [9]. Пред-
ставлены результаты обработки реальных данных, получен-
ных в ходе типичной инспекционной съемки автомобиля-
лаборатории. Полученные результаты оценки траекторных
параметров сравниваются с интегрированным навигацион-
ным решением, предоставленным другим, эталонным, нави-
гационным комплексом разработки компании NovAtel.
Основу эталонного комплекса составляют БИНС навига-
ционного класса точности, двухчастотные двухсистемные
приемники сигналов СНС, функционирующие в фазово-
дифференциальном режиме при относительно малых зна-
чениях (до 15 км) базовых линий. Интегрированные нави-
гационные решения эталонного комплекса рассчитывают-
ся штатным программно-математическим обеспечением.
Полученные результаты сравнения с эталонным решением
сопровождаются теоретическими оценками точности раз-
работанного алгоритма, полученными на основе ковариа-
ционного анализа. Показано, что применение низкоточной
БИНС в рассматриваемой задаче позволяет определять
параметры траектории движения объекта-носителя навига-
ционного комплекса в условиях городской застройки с точ-
ностью до первых метров по плановым координатам и вы-
соте, до 0.1 град по углам крена и тангажа и до 1.5 град по
углу курса, что удовлетворяет техническим требованиям.

II. МАТЕМАТЧЕСКИЕ МОДЕЛИ ЗАДАЧИ ИНТЕГРАЦИИ БИНС,
СНС И ОДОМЕТРА

A. Уравнения идеальной работы БИНС. Модельные
уравнения БИНС
Опорными уравнениями являются уравнения движения

приведенного центра (точка M) блока акселерометров
БИНС, записанные в проекциях на оси сопровождающего
географического трехгранника Mx, и кинематические урав-
нения счисления координат и определения матрицы пере-
хода zxL от Mx к приборному трехграннику Mz БИНС [10]:
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где rx – радиус-вектор точки M (отсчитываемый от геомет-
рического центра Земли) в проекциях на оси географиче-
ского трехгранника Mx, Vx – вектор скорости точки M от-
носительно Земли в проекциях на оси Mx, fz – внешняя
удельная сила, действующая на точку M, в проекциях на
оси приборного трехгранника Mz, gx – вектор силы тяжести
в проекциях на оси Mx, Ωx – вектор угловой скорости вра-
щения трехгранника Mx относительно Земли в проекциях
на оси Mx, ux – вектор абсолютной угловой скорости вра-
щения Земли в проекциях на оси Mx, ωz – вектор абсолют-
ной угловой скорости вращения приборного трехгранника
Mz в проекциях на оси Mx. Под ˆ xu понимается кососим-
метрическая матрица, составленная из компонент вектора
ux так, что произведение ˆ xu и произвольного 3×1-вектора
d равно векторному произведению d×ux .

Далее выпишем модельные уравнения БИНС, получае-
мые из уравнений идеальной работы (1) заменой неизвест-
ных величин, удельной силы fz и угловой скорости ωz, их
измерениями, доставляемыми акселерометрами и датчи-
ками угловой скорости (ДУС) соответственно [10]:


,
.

z z z

z z z
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Здесь ,z zf ν – погрешности измерений акселерометров и
ДУС соответственно. Измерение y zω ω понимается как
вектор абсолютной угловой скорости вращения так назы-
ваемого модельного трехгранника M'y (числового образа
приборного трехгранника Mz) в проекциях на оси M'y, где
M’ – числовой образ точки M. Модельные уравнения
БИНС в проекциях на оси модельного географического
трехгранника M'yx имеют вид:
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где ,x xy y r V – векторы модельных координат и модельной

скорости точки M', xyyL – матрица перехода от модельно-
го географического трехгранника M'yx к трехграннику M’y,

xyg – вектор нормальной силы тяжести в осях M'yx,

(0,0, )x
T

y g  g , g' – абсолютное значение нормальной

силы тяжести в точке M', xyΩ – вектор угловой скорости
вращения M'yx относительно Земли в проекциях на оси
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M'yx, xyu – вектор угловой скорости вращения Земли
в проекциях на оси M'yx.

B. Уравнения ошибок БИНС и корректирующих
измерений СНС
При выводе уравнений ошибок БИНС и уравнений

корректирующих измерений СНС будем следовать [10],
[8]. Обозначим через βy вектор малого поворота, характе-
ризующий ошибку определения ориентации приборного
трехгранника Mz по измерениям ДУС. Иными словами,
матрица ориентации Mz относительно модельного трех-
гранника M'y, введенного выше, предполагается предста-
вимой в виде ˆ ,yI  β где I – единичная 3×3-матрица. Вве-

дем также вектор малого поворота xx yy yLβ β , который
характеризует взаимную ориентацию модельного геогра-
фического трехгранника M'yx и так называемого квазипри-
борного трехгранника, базис которого выражается через
базис Mz при помощи матрицы перехода x

T
yyL . Уравнения

ошибок БИНС запишем, вводя вектор динамических оши-
бок скорости δ xyV (разность модельной относительной
скорости и истинной, спроектированной на оси квазипри-
борного трехгранника), который связан с вектором полной
ошибки относительной скорости x x xy y y  V V V соот-
ношением

 ˆ= δ .x x xxy y y V V β V  

Обозначим через xyr полную ошибку координат

x x xy y y  r r r и запишем уравнения ошибок БИНС в про-
екциях на оси модельного географического трехгранника:
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где G – диагональная 3×3-матрица, имеющая вид
2
0ω diag(1,1, 2)G   , ω0 – частота Шулера, ,x xz zf ν –

перепроектированные векторы погрешностей акселеро-
метров и ДУС: x x zz y yL  f f , x x zz y yLν ν . В работе рас-
сматривается упрощенная модель инструментальных по-
грешностей Δfz, νz откалиброванных инерциальных датчи-
ков (другие модели погрешностей обсуждаются, например,
в [11]):

 ,      ,z f f z      f b q ν b q  

где ,f b b – 3×1-векторы смещений нулевого сигнала ак-
селерометров и ДУС соответственно, предполагаемые слу-
чайными процессами типа интеграла от белого шума:

 ,      ,b b
f f   b q b q   

где векторы ,  ,  ,b b
f f q q q q – центрированные белые

шумы с известными интенсивностями.

Используя позиционное и скоростное решения прием-
ника СНС x

gnss
yr и x

gnss
yV составим векторы корректирую-

щих измерений координат и скорости posz и velz в виде

 = ,        .x xx x
gnss gnss

pos vely yy y
   z r r z V V  

Тогда уравнения корректирующих измерений СНС могут
быть записаны в виде:


=  ,

ˆδ  ,

x

x x

pos posy

vel x vely y

 

  

z r e

z V V β e
 

где epos, evel – погрешности кодового позиционного и ско-
ростного решений СНС соответственно. Для простоты из-
ложения пренебрегаем смещением антенны приемника
относительно приведенного центра M БИНС.

При постановке задачи стохастического оценивания в
работе используются упрощенные модели погрешностей
данных СНС (8) в виде белого шума с нулевым средним и
известной интенсивностью. В реальных погрешностях при-
сутствуют также систематические составляющие, вызван-
ные влиянием атмосферы, многолучевости, понижением
числа видимых спутников и др. [11], а также, в случае по-
грешности скоростного решения СНС rvel, дифференциро-
ванием данных. Влияние указанных погрешностей на ком-
плексированное навигационное решение возможно частич-
но снизить за счет постобработки данных (см. Раздел III).

C. Уравнения корректирующих измерений одометра
Исходными данными одометра являются целочислен-

ные импульсы, переводимые в приращения пройденного
пути умножением на масштабный коэффициент. В данной
работе используются скоростные измерения одометра,
получаемые на основе приращения пути. Далее принима-
ется, что направление вектора скорости автомобиля совпа-
дает с его продольной осью, совмещенной со второй осью
приборного трехгранника, и скалярные скоростные изме-
рения одометра V  используются для составления вектор-
ного измерения в проекциях на оси модельного географи-
ческого трехгранника [12]:

 (0  0) .d x
T T

y yyL V V  
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Таким образом, предполагается, что движение происходит
без проскальзывания, автомобиль постоянно сцеплен
с дорогой и отсутствует снос.

При выводе уравнений ошибок одометрического счис-
ления в модель погрешностей измерений одометра могут
входить погрешность масштабного коэффициента, по-
грешность, обусловленная целочисленностью первичной
измерительной информации, геометрические погрешности
из-за несоосности связанной и приборной систем коорди-
нат, а также погрешность, вызванная смещением точки
контакта колеса с дорогой относительно приведенного
центра M БИНС [12]. В данной работе предполагается, что
углы несоосности связанной и приборной систем коорди-
нат известны с достаточной точностью и, таким образом,
могут быть учтены в модели измерений одометра. Из
остальных погрешностей измерений одометра в данной
работе учитывается погрешность масштабного коэффици-
ента κ, описываемая уравнением:

 κκ ,q  

где κq – центрированный белый шум с известной интен-
сивностью.

Модель корректирующих измерений одометра имеет
вид [12]:

 δ κ ,x d x d x
d d
vel vely y y y y yL      z V V V V e  

где d
vele – случайная погрешность скоростных показаний

одометра, сформированных при помощи его первичных из-
мерений, представляемая упрощенной моделью в виде бело-
го шума с нулевым средним и известной интенсивностью.

III. АЛГОРИТМ КОМПЛЕКСИРОВАНИЯ БИНС, СНС И
ОДОМЕТРА

Сводная система уравнений ошибок и корректирующих
измерений включает уравнения (5)-(9), (11)-(12). В состав
вектора состояния полученной системы входят:

 полные ошибки географических координат точки M
(ошибки широты, долготы, высоты);

 3 компоненты вектора динамических ошибок ско-
рости δ xyV ;

 3 компоненты вектора угловых ошибок xβ ;

 смещения нулевых сигналов (7) акселерометров и
ДУС (6 компонент).

Общее число компонент вектора состояния системы –
15. Переписав уравнения ошибок (5)-(7), (11) и корректиру-
ющих измерений (9), (12) в дискретной форме, поставим
задачу оптимального стохастического оценивания. Предпо-
лагается, что данные одометра и СНС синхронизированы со
шкалой времени данных БИНС. Решение задачи оценивания
определяется фильтром Калмана в варианте с обратными
корректирующими связями и сглаживанием [9]. Основные
элементы алгоритма представлены на схеме (рис. 1).

Рис. 1. Схема алгоритма слабосвязанной интеграции БИНС, СНС и одометра

Общая последовательность этапов алгоритма следующая:

 начальная выставка;

 решение модельных уравнений БИНС и одометри-
ческого счисления на одном такте;

 определение априорной оценки вектора состояния
в текущий момент времени (этап прогноза фильтра
Калмана);

 определение апостериорной оценки вектора состоя-
ния в текущий момент времени по данным одометра
и (при наличии) данных СНС (этап коррекции
фильтра Калмана);

 компенсация ошибки в оценке вектора состояния
при помощи корректирующей обратной связи
в фильтре Калмана;

 повторение предыдущих этапов на всем интервале
движения;

 сглаживание оценок вектора состояния.

На последнем этапе (сглаживании) сначала проводится
оценивание вектора состояния фильтром Калмана в обрат-
ном времени. Затем по оценкам вектора состояния в пря-
мом и обратном времени и матрицам ковариаций ошибок
оценок вычисляются оценки траекторных параметров –
географических координат, компонент вектора относитель-
ной скорости в географических осях, углов ориентации
корпуса БИНС, и соответствующие матрицы ковариаций
ошибок оценок. После чего определяются сглаженная
оценка траекторных параметров и матрица ковариаций их
ошибок как взвешенная сумма оценок, полученных в пря-
мом и обратном времени [12], [8].

Отметим, что алгоритм предназначен для постобработ-
ки данных, однако возможно использование и в режиме
фильтрации.

A. Обработка данных СНС в алгоримте
комплексирования
Для снижения влияния на точность решения погрешно-

стей СНС, характерных для функционирования приемника
в условиях городской застройки (потеря сигналов от спут-
ников, многолучевость, уменьшение числа видимых спут-
ников и др.), в алгоритме комплексирования предусмотрен
контроль измерительной информации, использующий пре-
имущества постобработки. До начала работы основного
алгоритма (фильтра Калмана) проводится предварительный
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расчет интеграционного решения, сопровождаемый вычис-
лением статистических характеристик СНС-решения.
А именно, вычисляются СКО разности позиционного СНС-
решения и решения БИНС на последовательных интерва-
лах (длительности 5 с). После чего определяется пороговое
значение СКО указанной разности, по которому во время
работы основного алгоритма отбраковываются СНС-
решения с высоким СКО разности с решением БИНС на
данном 5-секундном интервале (другие методы контроля
систематических смещений и скачков в решении СНС об-
суждаются, например, в [13]). Во время работы основного
алгоритма выполняется дополнительная проверка качества
решения СНС по информации от приемника СНС (число
наблюдаемых спутников, HDOP и др.) и контролю вели-
чин невязок фильтра Калмана [11].

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ОБРАБОТКИ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ДАННЫХ

В разделе представлены
результаты обработки экспе-
риментальных данных, полу-
ченных в ходе типовой ин-
спекционной съемки автомо-
биля-лаборатории, а также
оценки точности навигаци-
онного решения, рассчитан-
ного при помощи разрабо-
танного интеграционного
алгоритма. Эксперимент про-
веден 28 июня 2018 г. в Мос-
ковской области и состоял из
проезда по автодороге М-4
«Дон» из г. Видное в г. До-
модедово и в обратном
направлении (рис. 2). Данный
отрезок автодороги пролегает
среди редкой низкоэтажной
застройки (частные владения)
и лесных участков. Общая
продолжительность заезда
протяженностью 36 км соста-

вила примерно 1 ч. Особенности проведения эксперимента:

 стоянка в стартовой и конечной точках в течение
примерно 10 мин;

 движение по прямой в течение 30 сек после началь-
ной стоянки;

 стоянка в середине маршрута в течение 1 мин.

На интервале стоянки в стартовой точке проводится
выставка – определение начальных значений углов крена и
тангажа. На интервале движения по прямой, следующем за
начальной стоянкой, определяется оценка путевого угла,
используемая для задания начального значения угла курса.

A. Описание экспериментальных данных
В эксперименте использовалась БИНС ADIS16488,

включающая три акселерометра и три ДУС на МЭМС,
с частотой регистрации показаний датчиков 50 Гц, и од-
ночастотный кодовый приемник сигналов СНС NV08C-

CSM с частотой выдачи позиционного и скоростного ре-
шений 1 Гц. Также использовался одометр, исходные
данные которого (приращения пути) предварительно были
преобразованы в скорость и синхронизованы со шкалой
времени данных БИНС.

Характеристики данных СНС на стоянках приведены в
табл. 1. Систематическое смещение позиционного решения
СНС на интервалах стоянок не превышает 2 м за 10 мин.
Среднее число спутников GPS и ГЛОНАСС, информация
от которых использовалась в решении приемника СНС
в ходе эксперимента, равно 18 (рис. 3). В середине записи
содержатся два интервала длительности 4 с, на одном из
которых число видимых спутников снижается до 7, на вто-
ром – до нуля (потеря решения). Явные сбои в позицион-
ном и скоростном решении СНС отсутствуют.

ТАБЛИЦА 1. ХАРАКТЕРИСТИКИ ПОЗИЦИОННОГО РЕШЕНИЯ СНС НА
ИНТЕРВАЛАХ СТОЯНОК.

Стати-
стика

Позиционное решение СНС в статике
Долгота [м] Широта [м] Высота [м]

СКО 0.2 0.1 0.2

Рис. 3. Число спутников GPS и ГЛОНАСС, использованных в решении
приемника

Ниже приведены характеристики погрешностей измере-
ний инерциальных датчиков БИНС, взятые из спецификации
[14] (табл. 2). Для анализа погрешностей была проведена
запись показаний датчиков БИНС в статике (длительность
около 3 ч). На основе вариации Аллана [15], рассчитанной
по данной записи, величина нестабильности дрейфов аксе-
лерометров составила примерно 0.0006 м/с2, дрейфов ДУС
– 0.002°/с (7.2°/ч). Данные значения соответствуют приве-
денным в спецификации. Значения среднеквадратического
отклонения (СКО) шума измерений ДУС и акселерометров
(максимальные значения по трем датчикам) составили
0.06°/с (216°/ч) и 0.03 м/с2 соответственно (табл. 3). Интен-
сивность эквивалентного шума, приведенного к 1 Гц, равна
0.009°/с (30.6°/ч) для ДУС и 0.004 м/с2 для акселерометров.
Данные значения заметно выше приведенных в специфи-
кации. Рассчитанные характеристики шума датчиков
и нестабильностей дрейфов далее были использованы при
задании матрицы ковариаций шумов в динамической си-
стеме при настройке фильтра Калмана.

Рис. 2. Траектория заезда
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ТАБЛИЦА 2. ХАРАКТЕРИСТИКИ ИНЕРЦИАЛЬНЫХ ДАТЧИКОВ ИЗ
СПЕЦИФИКАЦИИ БИНС ADIS16488A.

Параметр
Характеристики датчиков БИНС

ДУС Акселерометры
Стабильность
дрейфов (1σ) 5.1°/ч 0.0007 м/с2

Спектральная
плотность

мощности шума
0.0059°/с/√Гц 0.00063 м/с2/√Гц

ТАБЛИЦА 3. ХАРАКТЕРИСТИКИ ИЗМЕРЕНИЙ ДАТЧИКОВ БИНС
ADIS16488A ИЗ ЭКСПЕРИМЕНТА В СТАТИКЕ.

Статистика

Характеристики шума измерений
датчиков БИНС

ДУС [°/с] Акселерометры [м/с2]
1 2 3 1 2 3

СКО
на 50 Гц 0.040 0.058 0.039 0.030 0.009 0.007

B. Оценка точности рассчитанного навигационного
решения
При помощи разработанного алгоритма (Раздел III)

было рассчитано навигационное решение по данным
БИНС, СНС и одометра. В состав входных данных алго-
ритма комплексирования также были включены относи-
тельные координаты размещения оборудования внутри
автомобиля, углы установки БИНС и одометра, начальное
значение угла курса.

Точность полученного решения оценивалась путем
сравнения с эталонным решением, рассчитанным по из-
мерениям второго комплекса разработки NovAtel, уста-
новленного на автомобиле-лаборатории. Эталонный ком-
плекс включал БИНС UIMU-LCI с частотой регистрации
показаний инерциальных датчиков 200 Гц, и двухчастот-
ный приемник сигналов GPS/ГЛОНАСС SPAN-SE с ча-
стотой выдачи данных 5 Гц. Для применения фазово-
дифференциального режима СНС использовался базовый,
размещенный в 15 км от траектории заезда. Интегриро-
ванное навигационное решение, рассчитанное по измере-
ниям эталонного комплекса, вычислялось при помощи
слабосвязанного алгоритма программно-математическим
обеспечением Waypoint – Inertial Explorer 8.60.

На рис. 4 представлены график эталонного навигаци-
онного решения для угла крена и график оценки, рассчи-
танной при помощи разработанного алгоритма по измере-
ниям основного навигационного комплекса дорожной
лаборатории в режиме постобработки.

На рис. 5 приведены графики разности оценок гори-
зонтальных координат и эталонных решений. Данный
результат согласуется со значениями СКО ошибок оценок
координат, определяемыми алгоритмом (рис. 6). Графики
разности оценок углов крена и тангажа и эталонных ре-
шений приведены на рис. 7, разности оценки угла курса
и эталона – на рис. 8.

Точность оценивания навигационных определений на
будем характеризовать среднеквадратическим значением
разности с эталонными решениями. Точность оценок го-

ризонтальных координат – в пределах 1.2 м, точность
оценки высоты – 1.3 м (табл. 4). Точность оценок углов
крена и тангажа – в пределах 0.08°. Точность оценки угла
курса значительно хуже и составила 1.4°. При этом, как
и ожидалось, основной рост ошибки оценки угла курса
происходит на интервалах стоянки автомобиля в начале
и конце траектории (рис. 8), поскольку азимутальная уг-
ловая ошибка x3 в этих случаях слабо наблюдаема.

Рис. 4. Рассчитанная оценка угла крена (оранжевая линия) и эталонное
решение (синяя линия)

Рис. 5. Разности эталона и оценок долготы (синяя линия) и широты
(оранжевая линия), полученных с учетом данных одометра

Рис. 6. Оценки СКО круговой ошибки оценивания горизонтальных
координат, полученные с учетом данных одометра (синяя линия) и без
учета данных одометра (оранжевая линия)
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ТАБЛИЦА 4. РЕЗУЛЬТАТЫ СРАВНЕНИЯ РАССЧИТАННОГО
НАВИГАЦИОННОГО РЕШЕНИЯ С ЭТАЛОНОМ.

Параметр
Среднеквадратическое значение разности

рассчитанного решения и эталона
БИНС, СНС,

одометр БИНС, СНС БИНС,
одометр

Долгота [м] 1.17 3.16 1245.19

Широта [м] 0.95 1.48 558.93

Высота [м] 1.31 1.40 158.63

Курс [°] 1.44 2.28 7.90

Крен [°] 0.07 0.14 2.98

Тангаж [°] 0.08 0.16 1.06

Рис. 7. Разности оценок углов крена (оранжевая линия) и тангажа (синяя
линия), полученных с учетом данных одометра, и эталона

Рис. 8. Разности оценок угла курса, полученных с учетом данных
одометра (синяя линия) и без учета данных одометра (оранжевая линия),
и эталона

Для анализа влияния информации от одометра на точ-
ность навигационных определений было рассчитано ком-
плексированное навигационное решение по данным
БИНС и СНС (без привлечения данных одометра) и про-
ведено сравнение с вышеописанными эталонными реше-
ниями. Точность оценивания горизонтальных координат

снизилась примерно в 1.5 раза для широты и почти
в 3 раза для долготы (табл. 4). График СКО круговой
ошибки оценки координат представлен на рис. 6. Точность
оценивания углов крена и тангажа (рис. 9) снизилась в два
раза и не превосходит 0.2°. Точность оценивания угла курса
также снизилась почти в два раза и составила 2.3° (табл. 4).

Рис. 9. Разности оценок углов крена (оранжевая линия) и тангажа (синяя
линия), полученных без учета данных одометра, и эталона

Таким образом, привлечение информации от одометра
в рассматриваемой задаче позволяет получить оценки уг-
лов крена и тангажа (параметры, к точности определения
которых предъявлены наиболее жесткие технические тре-
бования) с точностью 0.1°. Полученные результаты,
в частности, демонстрируют, что привлечение информа-
ции от одометра при комплексировании с данными СНС
и низкоточной БИНС позволяет заметно повысить точ-
ность навигационных определений даже при наличии по-
зиционного и скоростного решения СНС хорошего каче-
ства (отсутствие явных сбоев, высокое число видимых
спутников на протяжении почти всего эксперимента, про-
ведение эксперимента в условиях редкой низкоэтажной
застройки).

В работе также представляло интерес оценить точ-
ность навигационного решения, полученного в результате
комплексирования измерений датчиков БИНС и данных
одометра, без привлечения данных СНС. В табл. 4 пред-
ставлены результаты сравнения полученных оценок пара-
метров траектории с эталонными решениями. Точность
оценивания координат – в пределах 1.3 км. Точность оце-
нивания угла крена равна 3° и значительно ниже точности
оценивания угла тангажа (равной 1°), поскольку при дан-
ной конфигурации оборудования угол крена становится
слабо наблюдаемым (продольная ось одометра направлена
вдоль продольной оси связанной системы координат).

На рис. 10 представлены графики разности оценок уг-
лов крена и тангажа и эталонных решений. Накопление
ошибок оценок (до 4° по углу крена и до 8° по углу тан-
гажа) происходит в течение первых 30 мин эксперимента,
то есть на интервале прямолинейного движения. На
участке разворота ошибки оценок снижаются и далее до
не превосходят 0.6° по углу тангажа и 1.5° по углу крена.
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Рис. 10. Разности оценок углов крена (оранжевая линия) и тангажа
(синяя линия), полученных без учета данных СНС, и эталона

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе представлены результаты разработки и при-
менения алгоритма комплексирования данных низкоточ-
ной БИНС, кодового приемника СНС и данных одометра
к постобработке экспериментального материала, получен-
ного в ходе типовой инспекционной съемки автодорожной
лаборатории. Разработанный алгоритм слабосвязанного
комплексирования состоит из этапов фильтрации (фильтр
Калмана с использованием обратных корректирующих
связей) и сглаживания.

Для оценки точности навигационных определений (коор-
динат объекта-носителя, углов ориентации корпуса БИНС)
использовалось эталонное решение другого навигационного
комплекса, включающего БИНС навигационного класса
точности и два приемника СНС геодезического класса точ-
ности, работающие в фазово-дифференциальном режиме. На
основе сравнения с эталонным решением в работе показано,
что привлечение информации от одометра наряду с данными
СНС и низкоточной БИНС позволяет заметно повысить точ-
ность определения горизонтальных координат и углов курса,
крена и тангажа (в 2 раза) даже при наличии позиционного и
скоростного решения СНС хорошего качества.

Результаты работы демонстрируют возможность до-
стижения требуемой точности определения траекторных

параметров и углов ориентации путем комплексной обра-
ботки данных СНС, низкоточной БИНС и одометра и, та-
ким образом, показывают обоснованность применения
низкоточной БИНС в составе навигационного комплекса
автомобиля-лаборатории.
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Аннотация — Рассматриваются особенности функцио-
нирования навигационных систем (НС) в городских услови-
ях применения. Объектом исследований являлась НС, по-
строенная на базе инерциальной и одометрической систем.
Предлагается технология интеграции таких систем. В каче-
стве ядра в состав такой НС включена инерциальная навига-
ционная система БИНС-500НС на базе волоконно-оптических
гироскопов. Приводятся и анализируются результаты
натурной отработки представленной в работе инерциально-
одометрической навигационной системы.

Ключевые слова — инерциальная навигационная система;
волоконно-оптические гироскопы; одометр; спутниковая
навигационная система; фильтр Калмана

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время актуальной остается проблема по-
вышения точностных характеристик бесплатформенных
инерциальных навигационных систем (БИНС) в городских
условиях применения. Это связано со следующими труд-
ностями спутниковой поддержки БИНС в таких условиях
[1]: нестабильность информации от спутниковых навига-
ционных систем (СНС) из-за естественных помех; переот-
ражение сигналов от городских сооружений; пропадание
сигналов из-за затенений и в тоннелях; появление ано-
мальных сигналов при изменении спутниковых созвездий
и плохом геометрическом факторе. В то же время наличие
у современных автомобилей одометров, бортовых компь-
ютеров, средств передачи, регистрации и отображения
данных о параметрах движения позволяет построить ком-
плексную инерциально-одометрическую систему авто-
номной навигации. При наличии же дополнительной ин-
формации от СНС представляется возможным выполнять
динамическую калибровку одометра и датчиков первичной
информации БИНС: гироскопов и акселерометров.

Цель работы – исследовать возможности комплексиро-
вания инерциальной и одометрической систем при их экс-
плуатации в городских условиях с учетом динамической
калибровки измерителей по информации от СНС.

Для достижения поставленной цели в работе разрабо-
таны уравнения ошибок инерциально-одометрической
системы навигации, а также алгоритмы инерциально-
спутниковых, инерциально-одометрических и одометро-
спутниковых наблюдений для их обработки с помощью
фильтра Калмана.

II. АППАРАТНОЕ ОБЕСПЕЧЕНИЕ ИНЕРЦИАЛЬНО-
ОДОМЕТРИЧЕСКОЙ НАВИГАЦИОННОЙ СИСТЕМЫ

В качестве объекта для экспериментальной отработки
использовался инерциально-одометрический комплекс,
включающий инерциально-спутниковую навигационную
систему БИНС-500НС [2] (см. рис. 1) разработки
ООО «Экспериментальная мастерская «Наука-Софт»
(Москва), бортовой автомобильный компьютер, адаптер
ELM-327 [3] (см. рис. 2) и планшетный компьютер.

Рис. 1. Инерциально-спутниковая навигационная система БИНС-500НС

Рис. 2. Адаптер ELM-327

Приемник СНС ИИМ-500НС на базе ВОГ

Процессорная плата
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Инерциальный измерительный модуль (ИИМ) системы
БИНС-500НС выполнен на базе волоконно-оптических
гироскопов (ВОГ) разработки НПК «Оптолинк» (Зелено-
град). Частота обновления и регистрации данных на встро-
енную в систему флэш-память для ИИМ – 1кГц, для одо-
метра – 10Гц, для спутниковой навигационной системы
(СНС) и других внешних наблюдений 1Гц. Рассматривае-
мые в работе технологические решения реализованы на
операционной системы реального времени Linux, под-
держивающей модульную архитектуру построения
БИНС. Наличие встроенной флэш-памяти позволило по-
лучить и проанализировать зарегистрированные данные
с учетом реальных условий эксплуатации. Кроме того, это
позволило модернизировать и исследовать программно-
математическое обеспечение на множестве траекторий и
разработанных алгоритмов. Адаптер ELM-327 предназна-
чен для сопряжения автомобильного компьютера со сред-
ствами внешней регистрации.

Структурная схема интегрированной инерциально-
одометрической навигационной системы со спутниковой
калибровкой показана на рис. 3, где БАК - бортовой авто-
мобильный компьютер, ПК – планшетный компьютер.

Рис. 3. Структурная схема инерциально-одометрической навигационной
системы

Аппаратное и программно-математическое обеспече-
ние инерциально-одометрической системы построено
c использованием объектно-ориентированной модульной
технологии.

III. ПРОГРАММНО-МАТЕМАТИЧЕСКОЕ ОБЕСПЕЧЕНИЕ
ИНЕРЦИАЛЬНО-ОДОМЕТРИЧЕСКОЙ НАВИГАЦИОННОЙ

СИСТЕМЫ

Программно-математическое обеспечение интегриро-
ванной инерциально-одометрической навигационной си-
стемы основано на раздельном решении уравнений для
кватернионов навигации и ориентации [4]:
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где },,,{ 32100 qqqqq  – кватернион, характеризующий
угловую ориентацию связанной с ИИМ системы коорди-
нат oxyz относительно инерциальной OXиYиZи;

},,,{ 32101 ppppp  – кватернион, характеризующий уг-
ловую ориентацию свободного в азимуте опорного нави-

гационного трехгранника o относительно земной гео-
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Т][ zyx    – вектор выходных сигналов ВОГ;
Т

ζηξ ]ωω[ωω  – вектор угловых скоростей враще-

ния опорного трехгранника o в геодезической систе-
ме координат. Причем при счислении координат для сво-
бодного в азимуте трехгранника 0ωζ  [5]. Элементы

вектора  определяются по проекциям ζηξ ,, VVV вектора

относительной скорости V из решения основного уравне-
ния инерциальной навигации [5]
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где Т][ zyx aaaa  – вектор выходных сигналов аксе-

лерометров; Т
ζηξ ][ gggg  – вектор гравитационного

ускорения; Т][ ζηξ  – вектор угловой скорости

вращения Земли; 2
2

 ; Т]00[ RR  – радиус-
вектор местоположения ИИМ; ( ) – оператор векторного
произведения; 3C – матрица направляющих косинусов,
характеризующая угловую ориентацию связанной с ИИМ
системы координат относительно опорного полусвобод-
ного в азимуте трехгранника o [5]. Кроме того, по
элементам данных кватернионов определяются углы ори-
ентации ψ ,  , γ [6] ИИМ относительно сопровождающе-
го трехгранника оENH геодезической системы координат,
а также геодезические широта  , долгота λ и азимут A
трехгранника o относительно репера оENH [6]
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Раздельное решение указанных уравнений позволило
довести глубину оценивания ошибок БИНС до уровня
чувствительных элементов (ЧЭ): гироскопов и акселеро-
метров. Базовый вектор включал 20 параметров, а именно:
ошибки счисления составляющих вектора относительной
скорости, ошибки счисления элементов кватернионов
навигации и ориентации, угловые дрейфы ВОГ, смещения
акселерометров, ошибку счисления высоты относительно
земного эллипсоида и автокоррелированные ошибки одо-
метра при измерении путевой скорости и пройденного
пути. Уравнения ошибок ЧЭ формировались в системе
координат, связанной с ИИМ. Это позволило реализовать
сильносвязанную схему демпфирования ошибок ЧЭ
с фильтром Калмана в контуре оценивания.

В системе БИНС-500 реализованы следующие штат-
ные режимы работы.

Режим начальной выставки, включающий следующие
этапы.

Этап грубой начальной выставки реализуется на осно-
ве метода аналитического гирокомпасирования по выход-
ным сигналам чувствительных элементов (ЧЭ) БИНС. По
сигналам ЧЭ выполняется приближенное определение
элементов соответствующей матрицы направляющих ко-
синусов [2], а затем углов ориентации ИИМ относительно
опорного навигационного трехгранника.

Этап точной начальной выставки реализуется на осно-
ве метода векторного согласования вычисленных по ин-
формации БИНС и априорно известных геофизических
инвариантов. Геофизическими инвариантами являются
параметры, значения которых априорно известны и не
изменяются во времени и в пространстве. Такими инвари-
антами являются: угловая скорость вращения Земли;
ускорение силы тяжести в точке местонахождения БИНС;
навигационные параметры, определяемые с учетом непо-
движного или движущегося с известной скоростью основа-
ния БИНС. Особенность указанного режима связана с реа-
лизацией «псевдосчисления» параметров ориентации и
навигации по сигналам ЧЭ при неподвижном основании
системы. На этом этапе оцениваются ошибки угловой ори-
ентации ИИМ, а также остаточные дрейфы чувствительных
элементов и параметры их динамических моделей.

В системе БИНС-500НС навигационная задача реали-
зуется в инерциальном и инерциально-спутниковом ре-
жимах.

В штатных режимах вектор ошибок системы БИНС-
500НС оценивается с помощью ОФК путем обработки
следующих наблюдений [2].

В режиме точной начальной выставки:
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В инерциально-спутниковом режиме навигации:
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где ТНВ – обозначение точки начальной выставки;

1 iii ttt – шаг наблюдения; 0С – МНК, характери-
зующая угловую ориентацию связанной с ИИМ системы
координат относительно инерциальной и определяемая по
кватернионам

0
q ; 4C – матрица направляющих косину-

сов, характеризующая угловую ориентацию полусвобод-
ного в азимуте трехгранника o относительно геодези-
ческого сопровождающего трехгранника оENH.

В системе БИНС-500НС дополнительно реализован
инерциально-одометрический режим. При реализации
автономного инерциально-одометрического режима ком-
плексирования в качестве внешней информации для
БИНС использовались измеренные одометром путевая
скорость и пройденный путь за определенный интервал
времени.

При использовании путевой скорости оценивание век-
тора ошибок БИНС и её чувствительных элементов в ре-
жиме навигации может быть выполнено путём обработки
наблюдений, имеющих следующий вид:
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где
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x
V – скорость, измеренная одометром;

ТT CCCC 2103
 ;

1
C – МНК, определяемая по кватернио-

нам 1p ;
2

C – МНК [9], характеризующая поворот Земли

за время функционирования БИНС t.

Наблюдение
)(

ОДМ
iVZ позволяет оценивать как ошибки

скоростей, так и ошибки параметров ориентации БИНС.

При использовании информации о пройденном пути
оценивание вектора ошибок БИНС и её чувствительных
элементов в режиме навигации может быть выполнено
путём обработки следующих наблюдений
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)(ОДМ i
S – пройденный путь, измеренный одометром.

Бортовой автомобильный компьютер фиксирует время

Niii
ttt


 - , которому соответствует 1 км пройденно-

го пути. Этому времени соответствует N слагаемых в со-
отношении (9).

Наблюдению (8) соответствует следующая модель,
учитывающая итерационную процедуру (9)
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– обратная переходная матрица для вектора ошибок

БИНС, которая определяется из дифференциального
уравнения
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матрица коэффициентов, характеризующих динамику из-
менения ошибок БИНС; ),( tYF – функция, представля-
ющая в общем виде правые части уравнений БИНС (1), (2)
и ошибок ЧЭ; )(tYY  – вектор параметров, определяе-

мых БИНС;
k

N – количество циклов при счислении

пройденного пути с помощью БИНС на интервале
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; i
~ – вектор возмущений в канале измере-

ний, имеющий ковариационную матрицу
i

R~ .

Инерциально-спутниковая калибровка одометра может
быть реализована путем формирования и обработки оце-
нивающим фильтром следующих наблюдений:
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где T
СНС)(43

T
СНС)( ][][ iHNEizyx VVVCCVVV  .

Для обработки наблюдений использовалась адаптив-
ная модификация U-D фильтра [7], обеспечивающая вы-
числительную устойчивость и защиту оценок от расходи-
мости. Расходимость [8] ОФК проявляется в существен-
ном отличии действительных ошибок оценивания

jjj
xx ˆδ  от их прогнозируемых среднеквадратиче-

ских значений jjj
Pσ , получаемых в результате ре-

шения уравнения Риккати относительно ковариационной
матрицы P. Здесь

j
x ,

j
x̂ – j-й элемент вектора ошибок

БИНС
i

x и его оценка соответственно. Следует отметить,

что действительные ошибки оценивания известны только
на этапе математического моделирования.

Предлагаемые процедуры оценивания ошибок БИНС
опираются на технологию последовательной обработки
элементов вектора наблюдений },...,{ 1 li zzz  [7] и необ-
ходимые условия устойчивой фильтрации [8]. Для этого
в качестве обобщенного параметра, характеризующего
адекватность реальных и прогнозируемых ОФК ошибок
оценивания, принимается нормированная невязка

jjj α/νβ  , где jα – параметр масштаба, которым может

быть СКО для невязки, т.е.
j

T
jjijjj RHPHM  /

22 ]ν[α ;

jiP / значение апостериорной ковариационной матрицы
ошибок оценивания на i-м шаге после обработки j-го эле-
мента вектора наблюдений iZ ;

j
R – дисперсия ошибки

j-го наблюдения; lj ,1 . Невязка представляет собой

разность jjj zz ˆν  между реальным jz и прогнозиру-

емым
jjj

mHz ˆˆ  значениями наблюдений, где ,
j

m

iix /ˆ – оценки вектора ошибок БИНС ix на i-м шаге после
обработки соответственно j-го элемента и всего вектора
наблюдений iz ; jH – вектор – строка коэффициентов

связи. Статистические свойства параметра 2β j могут быть
использованы для построения решающих правил. Для
такого параметра может быть сформировано необходимое
условие правильного функционирования БИНС по каж-
дому из каналов наблюдений, а именно

 )2,1(χβ 22 j  
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или по правилу σ3 для квантиля 02.0)1( а [8]

 2.5231]β[3]β[γβ 222
1

2  jjj DM  

где M[…] – оператор математического ожидания; D[…] –
оператор дисперсии.

Нарушения в работе ОФК и связанная с ними расхо-
димость оценок )σ3δ( jj  обнаруживаются при выхо-

де параметра 2β j за допуск. При этом настройка фильтра
должна выполняться таким образом, чтобы условие (12)
превращалось в тождество. На практике расходимость
оценок и нарушение условия (12) связаны с уменьшением
коэффициента усиления фильтра из-за вырожденности
прогнозируемой ковариационной матрицы jiP / . Поэтому
представляется целесообразным увеличение дисперсии

невязки на величину 2α j , чтобы условие (12) превраща-

лось в тождество, а именно


2
1

222 γ)α/(αν  jjj  

Из равенства (13) имеем 2
1

22
1

22 γ/)αγν(Δα jjj  . Если

условие (12) выполняется, то 0α2  j .

С учетом решающих правил (10), (11) модифициро-
ванный алгоритм U-D фильтрации будет иметь вид.

Прогноз: 1/11/0
ˆˆ   iiiii xxm ;

.;
);(

][
00

1110

110 DU
QDdiagD

UWMWGS
i/ii

i/iii 














 

Настройка: 1 jjjj mНzν ;

11 j-jj  UHf  ; T
111   jj-j  fDV ;

jjjj RVf   11
2

1α ; 222 /ανβ jjj  ;

если 2
1

2 γβ j , то 0α2  j и jj RR 
~ ,

иначе 2
1

22
1

22 γ/)αγν(Δα jjj  и 2Δα~
jjj RR  ; 222 Δααα~ jjj  ;

2
1 α~ jjj-j / V UK  .

Коррекция: jjj-j K mm ν1  ;

;;
)~(

][

1

1
jj

jjj

jjjjj
DU

R;DdiagD

K-UfKW
MWGS 



















 
lj ,1 ;

liiliilii DDUUmx  /// ;;ˆ ,

где MWGS – процедура ортогонального преобразования
[7] совокупности матриц прямоугольной jW размерности

n(n+r) и диагональной jD размерности (n+r)(n+r)
в совокупность матриц верхней треугольной с единичной
диагональю jU и диагональной jD размерности nn.

jij
T
jjj PMUDU / ; jm , iix /ˆ – оценки вектора ошибок

ix на i-м шаге после обработки соответственно j-го эле-

мента и всего вектора наблюдений iZ ; jM , iiP / ковариа-

ционные матрицы ошибок указанных оценок; i ; i –

переходные матрицы для вектора ошибок ix и вектора

возмущений iξ соответственно; iQ – ковариационная
матрица для вектора возмущений; l – размерность вектора
наблюдений.

IV. АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ ИССЛЕДОВАНИЙ

Эксперименты проводились в наземных условиях
с размещением оборудования в подвижной лаборатории
на базе автомобиля. Циклограмма работы системы БИНС-
500НС включала следующие этапы: грубая начальная вы-
ставка (t=0300с); точная начальная выставка
(t=300760с); навигационный режим (t >760 с).

Некоторые результаты эксперимента по оценке точ-
ностных характеристик системы БИНС-500НС   представ-
лены на рис. 4–10. Результаты сравнительного анализа
функционирования БИНС с различными схемами демп-
фирования ошибок ЧЭ получены на основе счисления
параметров движения по зарегистрированным сигналам
ЧЭ ИИМ, СНС и одометра.

На рис. 4 показана горизонтальная траектория движе-
ния испытательной лаборатории в городских условиях,
где Rtt )]()([Δ 0R   ; cos)](λ)(λ[Δλ 0 RttR  .

kм,Δ
R
 Потеря СНС

kм,Δλ
R

Рис. 4. Горизонтальная траектория движения испытательной лаборатории в
городских условиях

На рис. 5 показан угол истинного курса ИИМ.
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t, c
Рис. 5. Угол истинного курса

Некоторые результаты экспериментов представлены на
следующих рисунках: на рис. 6 – оценка остаточного
дрейфа одного из ВОГ; на рис. 7 – оценка остаточного
смещения одного из акселерометров; на рис. 8 – оценка
остаточного смещения одометра. Оценки получены при
обработке наблюдений (3)–(10) с частотой 1 Гц.

/ч,ω̂ 
x

t, c
Рис. 6. Оценка остаточного дрейфа ВОГ ox

2
м/с,ˆ

x
a

t, c
Рис. 7. Оценка смещения акселерометра ox

м/с,ˆ
ОДМ

V

t, c
Рис. 8. Оценка смещения одометра

На рис. 9, 10 показаны круговые ошибки оценки ме-
стоположения БИНС S , а именно: на рис. 9 – в инерци-
альном режиме, на рис. 10 – в инерциальном режиме c
одометрической коррекцией скорости, где

2
λ

2
 S ; R)( СНСБИНС   ;

СНССНСБИНСλ cos)λλ( R .

t, с
Рис. 9. Позиционная ошибка в инерциальном режиме

t, с
Рис. 10. Позиционная ошибка в инерциально-одометрическом режиме

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Повышение точности автономного счисления пара-
метров движения наземных объектов может быть основа-
но на комплексировании БИНС и одометрической систе-
мы. Для этого может быть использован автомобильный
компьютер и адаптер для сопряжения БИНС и одометра.
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Аннотация — Предложен эффективный с точки зрения
точности и быстродействия нейросетевой метод обнаруже-
ния и распознавания подвижных объектов в задачах тра-
екторного слежения по данным камер видеонаблюдения.
Предложены адаптированные архитектуры глубоких
нейронных сетей для распознавания транспортных средств,
людей и ситуаций.

Ключевые слова — обнаружение, распознавание,
подвижный объект, траекторное слежение, видеонаблюдение,
глубокая нейронная сеть

I. ВВЕДЕНИЕ

В последнее время при траекторном слежении за по-
движными объектами начинают находить более широкое
применение системы технического зрения, что обусловле-
но быстрым развитием и внедрением на практике методов
распознавания образов и нейросетевых технологий [1].

При траекторном сопровождении подвижного объекта
решаются следующие основные задачи [2–5]: завязка
и обнаружение траекторий подвижных объектов; сопро-
вождение траекторий маневрирующих объектов с оцени-
ванием координат и параметров движения; обнаружение
ложных отметок и траекторий; идентификация наблюдае-
мого объекта: его поиск, обнаружение и распознавание.

Последняя из названных задач является характерной
при создании телевизионных систем слежения, так как
сопровождаемый объект в нештатной ситуации может из
области наблюдения исчезать и появляться за счет пере-
крытия другим объектом, например облачным покровом,
если слежение ведется за воздушным объектом.

Одним из современных способов идентификации объ-
екта является нейросетевой, базирующийся на основе тех-
нологий глубокого обучения.

В связи с этим целью данной работы является изложе-
ние нейросетевого вычислительного метода идентифика-
ции объекта слежения, основанного на использовании
глубоких нейронных сетей (НС).

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ИДЕНТИФИКАЦИИ
ПОДВИЖНЫХ ОБЪЕКТОВ

Пусть имеются: множество объектов  , заданных
значениями некоторых признаков ix , 1,i n , совокупность
которых для объекта  представлена векторными описа-
ниями 1 2( ) ( ( ), ( ),..., ( ))nx x x      x ; соответствующее
множеству  множество классов, к которым  принадлежат
объекты слежения  1 2, , , c    , c – количество
классов. Априорная информация представлена обучающим
множеством (датасетом) {( , )}, 1,j j j L x , заданным
таблицей, каждая строка j которой содержит векторное
описание объекта ( ) и метку класса k , 1,k c . Заме-
тим, что обучающее множество характеризует неизвестное
отображение * : F  .

Требуется по имеющимся кадрам tI непрерывного ви-
деопотока  1.., ,..,t V I I I и априорной информации,

заданной обучающим множеством {( , )}, 1,j j j L x
для глубокого обучения НС с учителем, решить задачу
распознавания объектов: обнаружить объекты  в виде
оценки признаков x с помощью отображения [6]

1: t F I x и классифицировать их с использованием отоб-
ражения 2: kF x , 1,k c в соответствии с заданным
критерием P ( )x , минимизирующим вероятность ошибки.

Таким образом, необходимо найти отображение
: t kF I , 1,k c , при котором F является набором

функций и алгоритмов if , 1, fi N .

Для решения поставленной задачи в отличие от из-
вестных традиционных методов предлагается вычисли-
тельный метод распознавания на основе глубоких
нейронных сетей со сверточными и рекуррентными слоя-
ми, архитектура которых адаптирована под решаемые

Работа частично поддержана Минобрнауки России в рамках проектной
части государственного задания № 2.1898.2017/ПЧ «Создание математи-
ческого и алгоритмического обеспечения интеллектуальной информаци-
онно-телекоммуникационной системы безопасности вуза».
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задачи. Для обнаружения и распознавания штатных и не-
штатных ситуаций в непрерывном видеопотоке применя-
ется глубокая рекуррентная НС с описанием ситуаций
ключевыми словами из автоматической аннотации.

III. РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ ИДЕНТИФИКАЦИИ ПОДВИЖНЫХ
ОБЪЕКТОВ

Для решения задачи обнаружения и классификации
объектов предлагается вычислительный метод идентифи-
кации объекта слежения с его реализацией на основе ком-
позиции традиционных методов обработки изображений
и глубоких нейронных сетей. Оригинальность метода со-
стоит в том, что на 2, 6 и 7 этапах применяются различные
адаптированные архитектуры глубоких НС для поиска
объектов, выделения информативных признаков и клас-
сификации. За счет этого достигается высокая точность
распознавания объектов в режиме реального времени.

Метод учитывает следующие особенности задач рас-
познавания при слежении за подвижными объектами:
1) обучающая выборка может быть только для некоторых
типичных экземпляров разных классов подвижных объек-
тов; 2) могут появиться объекты, которых нет в обучаю-
щей выборке. В этом случае они должны быть обнаруже-
ны и классифицированы или отнесены к новому классу;
3) могут быть объекты слежения, для которых не удается
выделить значимые локальные области. Например, для
транспортного средства (ТС) – его номерной знак (НЗ),
а для человека – его лицо.

1. Выделение из непрерывного видеопотока
 1.., ,..,tV I I I текущего кадра tI размером t tw hI I , где t –

номер текущего кадра.

2. Поиск объектов слежения  на кадре 1: t tf I G ,
где

tG – массив элементов, содержащий параметры n
объектов в кадре видеопотока. В результате получаем мас-
сив tG , содержащий обнаруженные объекты, их координа-
ты в кадре и метки классов. Каждому типу объекта соот-
ветствует свой набор классов [6, 7]. При обнаружении объ-
екта слежения выполняется переход к следующему этапу, в
противном случае анализируется следующий кадр.

На данном этапе для обнаружения и распознавания типов
объектов высокую эффективность показала предобученная
глубокая НС со сверточными слоями YOLO. Для распозна-
вания ситуаций наряду с НС YOLO возможно использовать
для сегментации изображения переобученную глубокую НС,
имеющую архитектуру как у модели НС SegNet [8].

3. Выделение областей интереса, содержащих объекты
слежения  1 , , , ,tcrop x y w h   R I , где ,x y  – коор-

динаты центра  -го объекта, ,w h  – его размеры, crop –
операция вырезания из tI подматрицы по координатам

 2, 2x w y h     ,  2, 2x w y h     .

4. Локализация значимых областей объекта слежения.
Уточнение области интереса для детализации информа-
ции об объекте 1 2

2: , tf R R .

5. Выполнение предобработки каждой локализованной
на предыдущем этапе 4 области интереса, которая заклю-
чается в нормализации фрагментов изображения:

 2* 2
3 , ,R f R M g , где M – матрица геометрических ли-

нейных и аффинных преобразований 2R , g – набор мат-
ричных функций и их параметров для яркостных и кон-
трастных преобразований 2R . Результатом аффинных
преобразований является матрица 2*R .

В случае с видеофрагментом необходимо выполнить
предобработку каждого кадра из  2

1 1, ,...,k t t t i  R I I I при по-
мощи алгоритма устранения помех, и в том числе с исполь-
зованием нечеткой логики, результатом которых будет пре-
добработанная область интереса

1 1

2* 2* 2* 2*, , ,
t t t ik k k k  

   R R R R .

6. Выделение информативных признаков объектов
слежения путем их извлечения из подготовленных изоб-
ражений с помощью нейронной сети, настроенной с ис-
пользованием технологий глубокого обучения с учителем.

Для этого используются архитектуры сверточных
нейронных сетей (СНС), как предобученные на датасете
ImageNet [9], так и на подготовленных датасетах  .

Выделение информативных признаков из 2*R проис-
ходит путем обработки кадра сверточной НС:

2*СНС : R x , где x – область интереса, переведенная
в признаковое пространство СНС.

7. Классификация объекта в соответствии с заданным
критерием: отнесение вектора признаков объекта к одно-
му из классов или констатация невозможности такой
классификации. Отнесение вектора признаков к одному из
классов производится с помощью отображения 4:  xf x p  ,
где xp  – вектор размером 1с , содержащий вероятности
классификации, c – количество классов.

Критерий классификации определяется как
 4 maxJ  xf p  . Если  4J f , где  – заданный порог, то

 
1..

arg max
kk

k c



 xp  , в противном случае классификация

считается ошибочной. В задаче классификации изображе-
ний 0.99  , для видеофрагментов 0 7. .

Для реализации этапа в используемой на предыдущем
этапе сети добавляется слой классификации. Для
усиления классификации могут использоваться алгоритмы
подкрепления на базе нечеткой логики [10].

Классификация ситуаций, связанных с перекрытием и
исчезновением объектов, выполняется с использованием
параметров объектов tG в соответствии с условиями из
базы знаний:

 4
1,
0,

normal
t

t normal
t

если
s

если
   



G D
F G

G D


Ниже, для примера, рассмотрены возможности ис-
пользования нейронных сетей на 2, 6 и 7 этапах вычисли-
тельного метода.
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IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ

Решена задача обнаружения и распознавания транспорт-
ных средств и людей в непрерывном видеопотоке с помо-
щью глубоких нейронных сетей, особенности которых при-
ведены в табл. 1. Моделировалась ситуация, когда объекты
перекрываются. Следует отметить, что на кадре видеопото-
ка присутствует несколько разнородных объектов.

TABLE I. ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ГЛУБОКИХ НС ДЛЯ ОБНАРУЖЕНИЯ,
ЛОКАЛИЗАЦИИ И КЛАССИФИКАЦИИ ОБЪЕКТОВ

Этапы

Тип
объекта

2 этап:
Обна-

ружение
типа

объекта

4 этап:
Локализация

значимых обла-
стей объекта

6 и 7 этапы:
Оценка признаков и

классификация объекта

ТС НС
YOLOa,
AlexNet

Алгоритм
Виолы-Джонса
(номерной знак)
[7]

Адаптированная глубокая
НС MobileNet v2 с
функцией активации
Softmax для классификации

Человек НС
YOLO,
AlexNet

HOGb, GNG и FIS
[11] или
SSD MultiBoxc

(лицо человека)

Адаптированная глубокая
НС MobileNet v2 с
функцией активации
Sigmoid для классификации

Ситуации НС
SegNet

Concat –
операция
конкатенации
нескольких
подряд идущих
кадров в
многомерный
массив

Предобученная (англ.
pretrained) глубокая НС
Inception v3 для выделения
признаков
видеопоследовательностей
и глубокая НС с
комбинациями слоев
свертки и независимых
рекуррентных слоев
IndRNN для
классификации

a. YOLO – система обнаружения объектов в реальном времени (англ. You Only Look Once),

b. HOG – гистограмма ориентированных градиентов (англ. Histogram of Oriented Gradients), GNG –
расширяющийся нейронный газ (англ. Growing Neural Gas), FIS – система нечеткого вы-

вода (англ. Fuzzy Inference System),
c. SSD MultiBox – мгновенное детектирование (англ. Single Shot Detector MultiBox)

Предложенный метод был реализован на языке Python
с использованием библиотеки Tenserflow и Keras. В каче-
стве вычислительной платформы использовалось встраи-
ваемое графическое процессорное устройство (ГПУ)
Nvidia Jetson TX2.

Выявлено, что при решении задач обнаружения и рас-
познавания эффективным является использование:

1) для транспортных средств – адаптированной НС
MobileNet v2, за счет переобучения НС на символы НЗ,
понижения размерности входного слоя до 50х50, добавле-
нием вместо 2 последних слоев 4 новых слоев: полносвяз-
ного слоя для снижения признакового пространства; пол-
носвязного слоя для лучшего выделения признаков; слоя
выравнивания для приведения выходного массива
2х2х128 к одномерному вектору 1х512; полносвязного
слоя из 23 нейронов и функцией активации Softmax для
классификации;

2) для людей – адаптированной и переобученной нами
архитектуры глубокой НС MobileNet v2, у которой вместо
двух последних слоев добавлен выходной полносвязный

слой с 1 нейроном и функцией активации Sigmoid для
классификации;

3) для ситуаций – глубокой НС Inception v3 с добавле-
нием двух частей с независимыми входами: первая часть
представлена слоем подвыборки с операцией глобальной
максимальной подвыборки и полносвязным слоем с функ-
цией активации ReLU; вторая часть состоит из 2-х незави-
симых рекуррентных слоев IndRNN с функцией активации
ReLU. Выходы обеих ветвей архитектуры НС объединяют-
ся слоем конкатенации и двумя последовательно идущими
полносвязными слоями с функциями активации ReLU
и Softmax соответственно. Дополнительно для повышения
вероятности правильной классификации применяется глу-
бокая рекуррентная НС с описанием ситуаций ключевыми
словами из автоматической аннотации [12].

Пример траекторного слежения за подвижными ТС: на
рис. 1, а синим прямоугольником отображается работа вы-
числительного метода по распознаванию объектов слеже-
ния, в верхнем левом углу указан класс найденного объекта
«car». Записываются координаты области объекта. Если НЗ
ТС можно выделить, то НЗ распознается и по БД уточняет-
ся информация об объекте. На рис. 1, б происходит потеря
объекта слежения в связи с перекрытием. Через некоторое
время повторяется поиск объекта и как только количество
признаков становится достаточным, объект обнаружива-
ется и выделяется синим прямоугольником (рис. 1, в). Но,
в случае, если номерной знак не доступен для распознава-
ния, объект слежения заносится в БД как новый с накоп-
ленными по нему признаками и координатами.

а) б) в)
Рис. 1. Пример траекторного слежения за транспортными средствами

Похожие ситуации с перекрытием представлены на
рис. 2 и 3 только для других объектов.

Пример идентификации наблюдаемых пешеходов с их
перекрытием (рис. 2).

а) б) в)
Рис. 2. Пример идентификации наблюдаемых объектов с их перекрытием

На рис. 3 продемонстрирована ситуация, пересечение
разного типа объектов.

Точность метода, рассчитанная как общая точность
(accuracy), при решении задачи распознавания лиц соста-

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

24



вила не менее 93% на общедоступной базе лиц LFW
(Labeled Faces in the Wild) при времени обработки одного
кадра, полученного с видеокамеры, не более 0,05 с.

а) б) в)
Рис. 3. Пример идентификации наблюдаемых объектов с перекрытием
другими объектами

Применение предлагаемого вычислительного метода к
задаче распознавания номерных знаков в сложных условиях
уличного видеонаблюдения обеспечивает общую точность
не менее 96%, а время обработки одного кадра не более 0,1 с
на базе графического процессора Nvidia GeForce 1080Ti.

V. ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ

Предложен вычислительный метод идентификации
объекта слежения в непрерывном видеопотоке с его реали-
зацией на основе композиции традиционных методов обра-
ботки изображений и глубоких нейронных сетей. Описаны
этапы реализации метода и отмечены для решения каких
задач могут быть использоваться глубокие нейронные сети.

Предложены адаптированные архитектуры глубоких
нейронных сетей для распознавания транспортных средств
и людей.

Применение глубоких нейросетей совместно с совре-
менными графическими ускорителями позволяет достиг-
нуть хороших результатов в режиме реального времени при
решении задач распознавания и классификации объектов.
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Аннотация — Объектом исследования работы являются
системы обеспечения взлета и посадки самолетов корабельно-
го базирования: оптическая система посадки и закон управле-
ния этой системой, а также система управления взлетом
с трамплина.

Ключевые слова — авианесущий корабль, оптическая си-
стема посадки, прогноз качки

I. ВВЕДЕНИЕ

Посадка на авианесущий корабль является одной из
сложнейших задач для летчика. В процессе посадки летчик
контролирует свое положение относительно заданной
глиссады, отслеживая сигнал, формируемый оптической
системой посадки (ОСП). Таким образом, посадка на ко-
рабль является задачей точного управления, выполнение
которой сильно осложняется таким внешним фактором, как
качка корабля. Целью исследования является разработка
закона стабилизации оптической системы посадки самоле-
та, обеспечивающего повышение точности касания самоле-
том палубы и, следовательно, безопасности посадки на
авианесущий корабль в условиях сильного волнения моря.

II. МОДЕЛЬ КАЧКИ

Для оценки эффективности предлагаемых решений,
направленных на повышение безопасности взлета и посад-
ки в условиях сильного волнения моря, необходимо кор-
ректно моделировать процессы качки. В данной задаче
использована модель, созданная на основе спектральных
плотностей качки для корабля рассматриваемого класса.
Поскольку качка корабля может рассматриваться, как ста-
ционарный случайный процесс [1], спектральная плотность
качки может быть представлена в следующем виде [2]:
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При этом моделируемый случайный процесс имеет вид:
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где Ak – амплитуда, ωk – частота, φk – случайная фаза, рав-
номерно распределенная на отрезке [0;2π]

Представление случайных процессов качки канониче-
скими разложениями (1), (2) использовано для снижения
вариативности результатов статистического моделирования
при проведении эксперимента на пилотажном стенде [3].

III. ПРЕДЛАГАЕМЫЕ РЕШЕНИЯ ДЛЯ ПОВЫШЕНИЯ
БЕЗОПАСНОСТИ ВЗЛЕТА И ПОСАДКИ САМОЛЕТОВ

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ ПРОГНОЗА КАЧКИ

A. Алгоритм стабилизации оптической системы посадки
с прогнозом качки
Для снижения влияния возмущений, вызванных кач-

кой, блок указательных огней ОСП стабилизируется. Изве-
стен классический закон стабилизации, описываемый
формулой (3), где ϑк, γк – дифферент и крен корабля,
ΔϑОСП, ΔγОСП – отклонения блока указательных огней ОСП
по тангажу и крену, ψПП – угол между осевой линией поса-
дочной палубы и продольной осью корабля (рис. 1).

Рис. 1. Основные геометрические параметры в системе координат
корабля
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Управление блоком указательных огней осуществляет-
ся только в канале ϑОСП, при этом канал γОСП используется
лишь для настройки под определенный тип самолета
и в процессе выполнения задачи не задействован (рис. 2).

Рис. 2. Схема работы оптической системы посадки

Закон управления (3) позволяет обеспечить угловую
стабилизацию глиссады, однако не может компенсировать
вертикальные плоскопараллельные перемещения глиссады
в пространстве, что приводит к существенному снижению
точности посадки в условиях сильного волнения моря.
Предлагаемый закон управления ОСП (4) лишен данного
недостатка. В основе предлагаемого алгоритма стабилиза-
ции (4) лежит идея прогнозирования пространственного
положения палубы корабля в момент касания, при этом,
возмущения, обусловленные вертикальным перемещением
расчетной точки касания, предлагается компенсировать
путем поворота блока указательных огней оптической си-
стемой посадки по крену.
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В выражении (4) ŷРТК – прогнозируемое положение
расчетной точки касания по высоте, определяемое форму-
лой (5), где параметры с «крышкой» – прогнозируемые
вертикальные перемещения палубы, дифферент и крен
корабля.
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Прогнозируемые параметры положения палубы кораб-
ля удовлетворяют условиям (6), где d – динамически ме-
няющийся горизонт прогнозирования:
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Разработка алгоритмов прогнозирования качки корабля
является актуальной проблемой, различные подходы к по-
строению прогноза качки продемонстрированы в работах
[1, 4]. Алгоритмы прогноза качки корабля, разработанные
для решения данной задачи, основаны на использовании
авторегресии со скользящим средним (АРСС). Параметры
АРСС модели выбирались с помощью информационного
критерия Акаике [5]. Созданные алгоритмы обеспечивают
прогноз качки в режиме реального времени, при этом го-
ризонт прогнозирования динамически изменяется в про-
цессе сближения самолета с кораблем.

Оценка эффективности применения алгоритмов про-
гнозирования и отработка предлагаемого алгоритма стаби-
лизации оптической системы посадки, проводилась путем
моделирования посадки на авианесущий корабль с управ-
лением по сигналу ОСП на пилотажном стенде с участием
операторов и летчиков в соответствии с разработанной
методикой [6]. Оценивались такие параметры точности
касания, как продольное среднеквадратическое отклонение
(СКО) от расчетной точки касания Sx, боковое СКО отно-
сительно осевой линии посадочной палубы Sz, вертикаль-
ная скорость в момент касания <Vy>. Для оценки генераль-
ных СКО σx и σz посчитаны доверительные интервалы.
Результаты статистической обработки результатов экспе-
римента представлены в таблице.

ТАБЛИЦА I. РЕЗУЛЬТАТЫ СТАТИСТИЧЕСКОЙ ОБРАБОТКИ
ДАННЫХ

Параметры, оцени-
ваемые по выборке

Рассмотренные законы стабилизации

Исходный закон
стабилизации ОСП

Закон стабилизации
ОСП с прогнозом

<Vy> –4.51 –4.32

Sx, м 19.96 10.13

Sz, м 1.17 1.16

Доверительный
интервал дляσ x, м

16.42<σx<25.45 8.33<σx<12.91

Доверительный
интервал для σz, м

0.95< σz <1.48 0.96< σz <1.49

B. Экспертная система обеспечения безопасного взлета
Прогноз качки корабля, при фиксированном горизонте

прогнозирования, также может быть применен для обеспе-
чения безопасного взлета самолета с трамплина в конфи-
гурациях с максимальным весом. В данном случае необхо-
димо обеспечить прогноз приращения вертикальной ско-
рости, обусловленной качкой корабля при сходе самолета
с палубы. Прогноз вертикальной скорости самолета при
сходе с трамплина может быть оценен выражением (7)

 0
ˆ ˆˆ ˆ   y к к кV y x V  
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В выражении (7) x – расстояние от метацентра корабля
до края трамплина, V – путевая скорость самолета. Про-
гнозируемые параметры пространственного движения па-
лубы, должны удовлетворять выражению (8), где d0 – фик-
сированный горизонт прогнозирования, соответствующий
времени пробега по палубе после старта.



0 0

0 0

0 0

ˆ ( | ) ( )
ˆ ( | ) ( )
ˆ ( | ) ( )

  

    

    

к к

к к

к к

y t t d y t d

t t d t d
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Прогноз вертикальной скорости, определяемый выра-
жением (7) можно использовать для формирования сигна-
ла, разрешающего старт с удерживающего устройства.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Основные результаты работы состоят в следующем:

 Предложен закон управления оптической системой
посадки самолета на корабль, основанный на ис-
пользовании прогноза положения палубы корабля
в процессе полета самолета по заданной глиссаде.

 Путем моделирования на пилотажном стенде ЦАГИ
показано, что предлагаемый закон управления оп-
тической системой посадки существенно повышает
точность посадки по сравнению со стандартным ал-
горитмом стабилизации ОСП.

 Для обеспечения требуемого качества управления
и заданной точности посадки, время, на которое
должен быть выполнен прогноз положения палубы
и включен в управление оптической системой по-
садки, составляет 10 с.

 Алгоритмы прогнозирования качки корабля могут
быть использованы в экспертной системе обеспече-
ния взлета самолета, которая в условиях взлета
с предельными весами и качке корабля позволит
определить временные интервалы старта самолета
с удерживающего устройства, при которых будет
обеспечена безопасная траектория взлета самолета.
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Аннотация — Современные спутники землеобзора рас-
полагаются на орбитах высотой до 1000 км. Представляются
разработанные методы верификации систем управления
ориентацией таких космических аппаратов на основе анали-
за движения изображения в бортовом телескопе при скани-
рующей оптико-электронной съемке.

Ключевые слова — спутник, управление, проверка

I. ВВЕДЕНИЕ

Рассматривается спутник наблюдения, оснащенный те-
лескопом с матрицами оптико-электронных преобразовате-
лей (ОЭП) в его фокальной плоскости, рис. 1. При оптико-
электронных наблюдениях участков земной поверхности
маршрутами сканирования телескопом матрицы ОЭП рабо-
тают в режиме временной задержки и накопления. При из-

вестной орбите космического
аппарата (КА) произвольный
маршрут съемки определяется
законом углового наведения
спутника, когда реализуется
требуемое движение оптиче-
ского изображения на поверх-
ности матриц ОЭП. Законы
наведения КА формируются по
аналитическим соотношениям,
связывающих такое движение
изображения с кинематически-
ми параметрами простран-
ственного движения спутника.

Система управления ориентацией (СУО) КА имеет
бесплатформенную инерциальную навигационную систе-
му (БИНС) с инерциальным измерительным модулем
(ИИМ) на основе гироскопических датчиков при коррек-
ции астрономической системой (АС) со звездными датчи-
ками (ЗД), все приборы закреплены на корпусе КА, и сле-
дующие исполнительные органы: электромеханический
привод (ЭП) – кластер четырех реактивных двигателей-
маховиков (ДМ) по схеме General Electric (GE) и магнит-
ный привод (МП) для эпизодической разгрузки этого кла-
стера от накопленного кинетического момента (КМ). Зако-
ны углового наведения КА землеобзора представляются на
последовательности временных интервалов сканирующих
маршрутов (СМ) и поворотных маневров (ПМ) с перемен-
ным направлением вектора угловой скорости, рис. 2.

Управление ориентацией КА реализуется кластером ДМ
по сигналам БИНС, корректируемой АС. Решается задача
полетной прoверки точности интегрированной системы
навигации и управления движением геодезического спут-
ника на основе получаемой видеоинформации [1, 2].

Рис. 2. Сканирующие маршруты на карте при космической съемке

II. МОДЕЛИ И ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Вводятся стандартные системы координат: инерциаль-
ная система координат (ИСК); геодезическая Гринвичская
система координат (ГСК); геодезическая горизонтная си-
стема координат (ГорСК) с геодезическими координатами
– долготой L, широтой B и высотой H; связанная с корпу-
сом КА система координат (ССК) xyzO (рис. 1) и орби-
тальная система координат (ОСК) с началом в его центре
масс O; телескопная система координат (ТСК) sssS zyx с
началом в точке S – центре оптического проектирования;
система координат поля изображения (ПСК) iii

i zyxO ;

визирная система координат (ВСК) vvv
vO zyx с началом в

центре набора матриц ОЭП, см. рис. 3 и 4. Вводятся также
виртуальный базис G , вычисляемый на основе обработки
измеренной информации от гироскопических датчиков, и
виртуальный базис A АС, вычисляемый на основе обра-
ботки доступной измеренной информации от ЗД.

Рис. 1. Спутник наблюдения
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Рис. 3. Системы координат для космического землеобзора

Рис. 4. Системы координат телескопа и набора матриц ОЭП

Ориентация ССК в ИСК определяется кватернионом
),,( 0   313,2,1},{  ii , а относительно ОСК –

столбцом }{ i , составленном из углов Крылова по крену
,1 рысканию 2 и тангажу ,3 применяемых в последова-

тельности 312. Здесь и далее используются обозначения
),(col}{  ),(line][  ,, ,t)( ][ a и , ~ для векторов,

матриц и кватернионов. Кватернион  однозначно анали-
тически связан с вектором /4)tg( e модифицированных
параметров Родрига (МПР) как 0(1 )    и

);1/()1( 22
0  )1/(2 2  . Векторы )(t , )(tr и

)(tv стандартно обозначают угловую скорость КА, положе-
ние центра масс КА и скорость его поступательного движе-
ния в ИСК. Пусть )(tp и )(tp являются законом наведения
КА в ИСК. Тогда кватернион 0( ) (e ( ), ( )) ( ) ( ),pt t t t t E e   
матрица e t

3 e2[ ]  C I e Q , где ][03e  eeIQ , и столбец
e0e2}{  i представляют угловую ошибку, а вектор

)()(}{)( e ttt p
i  C является ошибкой по угловой

скорости.

Разрешение космического телескопа в большой степе-
ни зависит от точности пространственного углового дви-
жения КА по маршруту съемки. Для получения качествен-
ного изображения разумно рассчитывать продольную ско-
рость изображения (ПрСИ) iyV в фокальной плоскости
телескопа. Также необходимо, чтобы для поперечной ско-
рости изображения (ПоСИ) izV было вы-полнено условие

,|| dziz VV  где const.d zV Несоблюдение этих условий
может привести к «смазу» изображения из-за нарушения
процесса накопления зарядов в столбцах ПЗС-матриц
ОЭП. Расчет кватерниона ,p векторов угловой скорости

p и ускорения p выполняется с помощью векторного
сложения всех движений ТСК в ГСК с тщательным учетом
как орбитального, так и углового положения КА, геодези-
ческих координат наблюдаемых наземных целей и множе-
ства других факторов. Пусть s

e и s
ev являются векторами

угловой скорости и скорости поступательного движения
центра масс КА в ТСК относительно ГСК, ортогональная
матрица ||~||~

ijcC определяет ориентацию ТСК относи-
тельно ГорСК, функция )(tD представляет наклонную
дальность. Тогда для произвольной точки )~,~(' ii zyM фо-
кальной плоскости телескопа продольный )~,~(~~ iii

y
i zyVy 

и поперечный )~,~(~~ iii
z

i zyVz  компоненты вектора норми-
рованной скорости движения изображения (СДИ) вычис-
ляются по соотношению
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Здесь ,/~
e

ii fyy  e
ii fzz /~  являются нормированными

фокальными координатами этой точки, где ef – фокаль-
ное расстояние телескопа, скалярная функция

,~/)~~~~(1 113121 czcycq iii  а вектор нормированной ско-
рости КА имеет компоненты .31,/vv~  iDs

i
s
i

Рис. 5. Схема GE (a) и оболочка области вариации ее КМ (b)

При используемой схеме GE кластера ДМ, рис. 5, мо-
дель углового движения КА имеет вид [3], [4]:

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

30



2    ;,)1(
2
1

2
1

4
1 2   
























































f

dm

t

t )(
][

mm
qWqVA
MMG

q
Α0D
0ΑD

DDJ

qq
q

r
r

q
q

rq




 




 




























SS
SS

CCCC

00
00A 

;};{
};{};{

;;4

h
Η

prpp

pi

rrr
r

J

JJ



 

hh
H 

ADIΑ


qDJG q Η является вектором КМ космического
аппарата в ССК, столбцы hΗ  A и h представляют КМ
кластера ДМ и собственно ДМ;

  sincos SC 41},{},{ ff  pmm pp mm ;

);(diag j
q A );(diag s

jq 

V ))((diag 2s

jq W ;

вектор момента МД BLM  }{ mm
im , где вектор элек-

тромагнитного момента МД }{ ilL имеет ограниченные

компоненты ml|| il , а вектор bB B магнитной индук-
ции Земли с ортом b определяется в ССК; столбцы m
и fm представляют моменты управления и сухого трения,
а вектор dM – возмущающие моменты. Каждый ДМ имеет
ограниченные ресурсы по управляющему моменту и КМ:

mm h|)(|,m|)(|  ttm pp h .

Используется подход [5, 6] к обработке сигналов
в БИНС, корректируемой АС с периодом oT , с применени-
ем следующих методов: (i) аппроксимация и интерполяция
значений вектора приращений квазикоординат в двух
смежных скользящих окнах при обработке сигналов ИИМ;
(ii) оценивание вектора дрейфа ИИМ, матрицы взаимного
углового положения базисов ИИМ G и АС A ; (iii) оцени-
вание вектора угловой скорости в базисе АС явными фор-
мулами; (iv) оценивание и коррекция значения масштабного
коэффициента ИИМ, компенсация дрейфа ИММ, дискрет-
ная фильтрация и формирование согласованных выходных
сигналов БИНС по кватерниону f

l и вектору угловой

скорости f
l в моменты времени lt , ,...)2,1,0[0 Nl

с периодом pT . Считается, что столбец }{ pss  изме-
ренных угловых скоростей ДМ доступен в моменты вре-
мени st , 0Ns с периодом qT для вычисления управления
ориентацией КА.

При простейшем моделировании корпуса КА с теле-
скопом в виде свободного твердого тела с тензором инер-
ции J вектор КА o

0
o GJG  Η , где o

0G является по-
стоянным вектором. Пусть СУО КА сбалансирована по
КМ, т.е. 0G o

0 . При этом модель (2) динамики КА пред-
ставляется в виде   , где r1MJ является вектором
углового ускорения, а модель углового движения КА име-
ет такое кинематическое представление:

 )/2()()( ttt     )()( tt    v )(t  

Модули векторов , , )(t ограничены, |)(| t ,

|)(| t и  |)(| t из-за ограниченности оболочек
областей вариации кластера ДМ по вектору КМ H , векто-
ру управляющего момента ΗrM и также по допусти-
мой скорости его изменения. В развитие нашей последней
статьи [2] мы исследуем проблему полетной проверки
точности СУО КА на основе анализа движения изображе-
ния в фокальной плоскости телескопа при сканирующем
землеобзоре.

III. ТРЕБУЕМАЯ ТОЧНОСТЬ ДВИЖЕНИЯ ИЗОБРАЖЕНИЯ

Для анализа получаемого движения изображения на
поверхности ПЗС при сканирующей съемке применяются
фактические значения параметров пространственного
движения КА. При этом вычисляются действительные
значения скоростей оптического изображения (ПрСИ iyV
и ПоСИ izV ), рассогласования iyV и iziz VV  относи-
тельно полученного электронного изображения при накоп-
лении электронных сигналов по столбцам ПЗС. Затем на
основе интегрирования вычисляются ошибки )(tsy

и )(tsz в синхронизации движений оптического и элек-
тронного изображений в продольном и поперечном
направлениях для заданных точек матриц ПЗС. В ”сколь-
зящем окне” из K строк вычисляется текущее положение
накопленного электронного изображения вдоль столбца
матрицы ПЗС, формируются значения математических
ожиданий ,ms

y
s
zm и СКО ,s

y
s
z ошибок изображения по

обоим направлениям, накопленного в K-ой строке.

Рис. 6. ФПМ для оценки влияния сдвига изображения

Любая ошибка )(ts приводит к ухудшению качества
записанного изображения. Требуемая точность синхрони-
зации движений оптического и электронного изображений
определяется приемлемым уменьшением функции переда-
чи модуляции (ФПМ) ))(2exp( 2

# NA ss  при сдвиге
изображения на пространственной частоте sNN  , соот-
ветствующей чувствительности ПЗС и требуемом отноше-
нии сигнал/шум. На рис. 6 представлена ФПМ для трех
значений СКО s в зависимости от пространственной
частоты N .

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

31



IV. ВЕКТОРНЫЕ СПЛАЙНОВЫЕ ЗАКОНЫ НАВЕДЕНИЯ

Пусть на некотором временном интервале Tt вы-
полнен расчет закона углового наведения КА с помощью
численного интегрирования кватернионного кинематиче-
ского уравнения и получены численные данные. Этот за-
кон соответствует маршрутному движению )()( t,t  при
сканирующей оптико-электронной съемке произвольного
типа. Прямые и обратные кинематические уравнения для
вектора МПР  имеют вид

,)1(,2)(2)1(4

;,)1(
222

2
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2
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его вторая производная такова:
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Учитывая эти соотношения, выполняется интерполя-
ция вектора МПР )(t Tt векторным сплайном
седьмого порядка, который определяется по аналитиче-
ским соотношениям [6]. В результате получены макси-
мальные ошибки 0.03=||maxm  угл. сек по углу
и 04.0||maxm  ω угл. сек/с по угловой скорости
при интерполяции закона углового наведения КА на ска-
нирующем маршруте произвольной длительности.

Аналитический синтез законов углового наведения КА
между двумя смежными интервалами сканирующей съем-
ки выполняется для поворотного маневра (ПМ) с извест-
ными граничными условиями для кватерниона  , векто-
ров  ,  и также для вектора  в момент времени начала
второго маршрута съемки. Такой пространственный ма-
невр выполняется на временном интервале ],[T fp

pp
i ttt 

при p
p
i

p Ttt f и граничных условиях


.)(;)(;)(;)(
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*
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Синтез закона углового наведения КА основан на не-
обходимом и достаточном условии разрешимости задачи
Дарбу. Здесь решение достигается как результат сложения
трех одновременных вращений «встроенных» базисов kE
вокруг ортов Эйлера ,ke ,31k кватернион определя-
ется как i 1 2 3( ) ( ) ( ) ( )t t t t        , где

/2))sin(/2),(cos( kkkk  e и )(tk – угол k -го элемен-
тарного вращения. Будем считать, что кватернион

fi
*
0

~)(    имеет орт /2)sin(/3
  e третьего

поворота на угол ),arccos(2 0
 

,)()()()()( i3f2i2f1i1 1 ppppp ttttt 

и /2))sin(/2),(cos()( f
3

f
f3   ept , где 

 f и 1 является
единичным кватернионом. Это соответствует значениям

углов 0f
1

i
1  , 0f

2
i
2  и 0i  . Орт Эйлера 1e

первого поворота назначается из условия его ортогональ-
ности орту ,3e а орт .132 eee  Векторы ),(t )(t и

)(t представляются в аналитическом виде [7] при назна-
чении сплайнов различных степеней, в общем случае с
использованием трех участков заданного временного ин-
тервала pT поворотного маневра:

1) начальный участок разгона с оптимальным по
времени ускорением при ограничениях, когда КА
переходит к движению с угловой скоростью вокруг
фиксированного орта 3e ;

2) участок движения КА с постоянной угловой
скоростью вокруг направления орта 3e ;

3) завершающий участок, где гарантируются заданные
краевые условия на правом конце ПМ и
применяются скалярные сплайны )(tk шестого
порядка, все параметры которых вычисляются по
явным аналитическим соотношениям.

В результате для последовательности СМ и ПМ при
землеобзоре с текущей орбиты получается единый закон
наведения – командный сигнал СУО КА.

Рис. 7. Векторный сплайноый закон наведения для сканирующей съемки
Беневенто, Рима, Флоренции, Падуи и Мюнхена

Рассмотрим спутник землеобзора, который движется на
солнечно-синхронной орбите высотой 720 км, долготой
восходящего узла 23.5 град и выполняет задачу трассовой
сканирующей оптико-электронной съемки Беневенто, Ри-
ма, Флоренции, Падуи и Мюнхена с длительностью каж-
дого маршрута 10 с, рис. 2. При отсчете времени t от мо-
мента пролета над восходящим узлом синтез закона наве-
дения выполнен для таких данных:

ПМ1 )660630,[t с длительностью 30 с;
СМ1 (Беневенто) )670660,[t с; ПМ2 )705670,[t с;
СМ2 (Рим) )705,715[t с; ПМ3 )715,735[t с;
СМ3 (Флоренция) )735,745[t с; ПМ4 )745,770[t с;
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СМ4 (Падуя) )770,780[t с; ПМ5 )780,805[t с;
СМ5 (Мюнхен) )805,815[t с.

Рис. 8. Ошибки стабилизации КА по углам и угловым скоростям при
сканирующем землеобзоре с высоким разрешением

Полученные результаты представлены на рис. 7, где
компоненты векторов ),(t ),(t )(t и )(t отмечены
различными цветами – синим по крену, зеленым по рыска-
нию и красным по тангажу, а модули векторов )(t
и )(t выделены черным цветом.

V. ЦИФРОВОЕ УПРАВЛЕНИЕ ОРИЕНТАЦИЕЙ СПУТНИКА

При формировании вектора hH 
 AM kk

r управля-
ющего момента кластера ДМ с периодом uT выполняется
фильтрация значений вектора рассогласования

,e2 0 ssss e  затем вектор f
k , 0Nk применяется

в законе управления
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где fff
kkk H JG и PCBK ,,, являются диагональными

матрицами с настраиваемыми параметрами. Вводятся
нормированные векторы КМ ДМ }{ phh , mh/pph h ,
где ,1|| ph и кластера ДМ ,},,{ hA zyxh где

)(),(),(, 2143221121 hhSyhhCxhhCxxxx  

и ).( 43 hhSz   Распределение вектора КМ кластера ДМ
h между ДМ выполняется по явному закону

,0~~~~
2121  xxxxf где 0 ,/~

11 yqxx 
,/~

22 zqxx  ,)4( 2/12 2sCqs   ,y,zs  используя следу-
ющие явные аналитические соотношения [8, 9]:

(i) zy qqq  ; )2/)(( xqqa zy  ; 2)2/(xqqb zy  ;

);)/][41(1)(/( 2/12qbaq 
2/)(1  xx , 2/)(2  xx ;

(ii) распределение между ДМ в каждой паре по оче-
видным формулам.

Вектор управления ДМ вычисляется по формуле [3]

}),sat(h),({}),({ mcur1f
kkkkk f
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  ,

при явном учете команды cu
kM в цифровом управлении

кластером ДМ для компенсации моментов МП при раз-
грузке кластера ДМ. При формировании цифрового управ-
ления двигателями-маховиками выполняется переопреде-
ление ,ˆ: f

kkk mmm  где fˆ km является столбцом, состав-
ленным из оценок fˆ km моментов сухого трения по осям
вращения ДМ [3]. На рис. 8 представлены ошибки стаби-
лизации спутника по углам и угловым скоростям при вы-
полнении закона его наведения на рис. 7.

Рис. 9. Ошибки по углам и угловым скоростям при съемке Падуи

Рис. 10. Ожидаемые положения изображений в центре ПЗС матрицы

VI. ПРОВЕРКА СУО НА ОСНОВЕ АНАЛИЗА ИЗОБРАЖЕНИЯ

На рис. 9 и 10 представлены ошибки стабилизации КА
по углам и угловым скоростям и ожидаемые значения

,ms
y

s
zm положений изображений в центре набора ПЗС при

сканирующей съемке Падуи. Кроме того, погрешности ста-
билизации полученного электронного изображения в цен-
тре и по краям матрицы ПЗС были оценены средними зна-
чениями СКО s

y и s
z , а именно:

в центре кадра – 013.0s
y µm, 011.0s

z µm;

на левом крае кадра – 020.0s
y µm, 695.0s

z µm;

на правом крае кадра – 015.0s
y µm, 695.0s

z µm.
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Погрешность стабилизации накопленного электронного
изображения наибольшим образом проявляется в попереч-
ном направлении на правом крае набора ОЭП, где

017.0m s
z m и 695.0 s

z .m Среднее значение такой
погрешности, соответствующей условному СКО, составляет

69503.0])()m[(~ 2/122  s
z

s
z

s
z .m Принимая во вни-

мание зависимость ФПМ на рис. 6 для различных значений
СКО, можно сделать вывод о приемлемой точности работы
СУО КА с гарантией отсутствия «смаза» на полученных
электронных изображениях в полном наборе ОЭП.

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Кратко описаны оригинальные методы наведения,
навигации и управления ориентацией спутника наблюде-
ния и представлены новые разработанные методы полет-
ной проверки точности системы управления ориентацией
космического аппарата на основе анализа движения изоб-
ражения непосредственно в фокальной плоскости телеско-
па при оптико-электронной сканирующей съемке. Пред-
ставлены также некоторые численные результаты по эф-
фективности созданных алгоритмов.
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Аннотация — В основе развиваемого в данной работе
подхода лежит идея создания на борту наноспутника базы
знаний, позволяющей обеспечивать реконфигурацию борто-
вого программного обеспечения в части выбора наиболее
подходящего алгоритма определения ориентации, а также
изменения параметров используемых алгоритмов. В работе
представлены результаты выполненного исследования при-
менительно к наноспутниковой платформе SamSat: анализ
характеристик и формирование требований к инструмен-
тальным погрешностям датчиков, используемых в системе
ориентации для обеспечения требуемой точности решения
задачи; структура базы знаний; логика работы бортовой
вычислительной машины при решении задачи определения
ориентации; результаты моделирования реализации пред-
ложенного подхода на модельной задаче.

Ключевые слова — определение ориентации,
автономность, отказоустойчивость, алгоритм, наноспутник

I. ВВЕДЕНИЕ

К настоящему времени разработано большое количе-
ство алгоритмов определения ориентации космических
аппаратов, использующих различный состав измеритель-
ной информации, которые адаптированы к использованию
на наноспутниках. В зависимости от миссии наноспутника,
возможностей его бортовой вычислительной машины и
ряда других факторов задача определения ориентации ре-
шается либо по одномоментным измерениям (при этом
используются алгоритмы, основанные на методе векторно-
го согласования, например, QUEST [1,2], TRIAD [3] и их
модификации), либо алгоритмами на основе обработки
накопленной выборки измерений (фильтр Калмана и его
модификации [4]; алгоритмы, основанные на минимизации
целевой функции с использованием модели движения, вы-
числительной основой которых являются методы Левен-
берга-Марквардта, Гаусса-Ньютона, алгоритм дифферен-
циальной эволюции [5, 6, 7]).

Как правило, решение задачи определения ориентации
на борту наноспутника происходит по одному-двум, зара-
нее заложенным в память бортовой вычислительной ма-
шины алгоритмам. В силу использования на наноспутни-

ках коммерческих измерительных датчиков и источников
измерительной информации, погрешность и стабильность
характеристик которых в околоземном космическом про-
странстве невысока, разработка подхода, позволяющего
повысить отказоустойчивость наноспутника, является ак-
туальной задачей. Повышение отказоустойчивости можно
добиться повышением «интеллектуальности» и степени
адаптивности бортового программного обеспечения. При-
менительно к решению задачи определения ориентации
наноспутников в условиях избыточности состава измери-
тельной информации, поставленной цели можно достиг-
нуть за счёт реконфигурации алгоритмов и адаптации их
параметров к текущему состоянию бортовых систем нано-
спутника.

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ
НАНОСПУТНИКА

Наноспутники семейства SamSat, разрабатываемые
в Самарском университете, представляют собой наноспут-
ники формата CubeSat 3U, которые предназначены для
проведения научных и технологических экспериментов на
низких околоземных орбитах [8, 9]. Для обеспечения про-
ведения подобного рода экспериментов необходимо кон-
тролировать угловое положение наноспутника. К типовым
миссиям наноспутников формата CubeSat 3U, связанным
с проведением научных экспериментов, можно отнести
международный проект QB50 (изучение термосферы Зем-
ли); проект по изучению ионосферы и магнитосферы Зем-
ли (инициатор проекта Самарский университет, участники
проекта - российские вузы и учреждения РАН). В упомя-
нутых проектах необходимо обеспечить требуемую ориен-
тацию наноспутника с точностью не хуже 5 градусов.

A. Используемые датчики и источники измерительной
информации
Рассмотрим наноспутник, на котором расположены

следующие датчики и источники измерительной информа-
ции: навигационный приёмник и три навигационные ан-
тенны (А1, А2 и А3), два магнитометра (M1 и М2), шесть
солнечных датчиков (СД), шесть панелей солнечных бата-
рей (СБ). Они обеспечивают достаточный для решения

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного фонда
(проект №17-79-20215).
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задачи определения ориентации наноспутника различными
алгоритмами набор измерительной информации:

 навигационные решения zyxzyx  ,,,,, , эфемериды
навигационных спутников iii zyx ,, ( Ni ,1 ), номера
видимых и невидимых навигационных спутников,

 Tiiii zyx 1111 ,,A – вектора направляющих косину-
сов фазовых центров антенн в связанной системе
координат (i=1,2,3 – номера антенн) от навигацион-
ного приёмника;

 вектора напряженности магнитного поля Земли
 T

111

i
Z

i
Y

i
X

i hhh ,,1 H (i=1,2) от магнитометров;

 информация о положении Солнца  T
111

1111
1 ,, ZYX sssS

от солнечных датчиков;

 данные о токосъёме  T
111

2222
1 ,, ZYX sssS с панелей

солнечных батарей.

При этом перечисленные выше датчики и источники из-
мерительной информации дают следующие погрешности:
400 нТл для магнитометров; 5° для навигационного приём-
ника; 0,06 ° для солнечных датчиков. Величины погрешно-
стей являются типовыми для данного класса датчиков
[10, 11]. Для определения качества токосъёма с панелей
солнечных батарей используется модель их деградации [12].

B. Используемые математические модели
Для решения задачи определения ориентации также

необходим расчёт некоторых математических моделей на
борту наноспутника: модели движения наноспутника для
получения значений элементов орбиты [13]; модели маг-
нитного поля Земли [14]; модели движения Солнца [15].

III. ВОЗМОЖНЫЙ ПОДХОД К ПОВЫШЕНИЮ
АВТОНОМНОСТИ И ОТКАЗОУСТОЙЧИВОСТИ РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ

ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ НАНОСПУТНИКА

A. Структура базы знаний
В основе развиваемого в данной работе подхода лежит

идея создания на борту наноспутника базы знаний, вклю-
чающей:

 начальные (номинальные) значения коэффициентов
достоверности измерений (КДИ), которые опреде-
ляют их вклад в отыскание решения задачи опреде-
ления ориентации;

 начальные (номинальные) инструментальные ошиб-
ки датчиков и источников измерительной информа-
ции, которые должны учитываться при формирова-
нии коэффициентов достоверности измерений;

 модели изменения инструментальных ошибок дат-
чиков и источников измерительной информации,
в том числе сформированные в результате наземных
термовакуумных и виброиспытаний, которые ис-
пользуются при формировании весовых коэффици-
ентов целевой функции, применяющейся, например,
при решении задачи определения ориентации, в за-
висимости от текущих условия функционирования
наноспутника;

 набор алгоритмов определения ориентации для раз-
личных случаев комплексирования разнотипной
информации (алгоритм векторного согласования
(задача Вахбы) [16, 17], алгоритм на основе матрич-
ной взаимосвязи [16], алгоритм по пространствен-
ной видимости навигационных спутников [11]).

Структура базы знаний представлена в табл. 1.

ТАБЛИЦА I. СТРУКТУРА БАЗЫ ЗНАНИЙ

№
п/п

КДИ
СД

КДИ
СБ

КДИ
М1

КДИ
M2

КДИ
A1

КДИ
A2

КДИ
A3 Алгоритм

1 SDk1
SBk1

1
1
Mk 2

1
Mk 1

1
Ak 2

1
Ak 3

1
Ak

Алгоритмы определения ориентации,
соответствующие текущим КДИ

2 SDk2
SBk2

1
2
Mk 2

2
Mk 1

2
Ak 2

2
Ak 3

2
Ak

… … … … … … … …
i SD

ik SB
ik 1M

ik 2M
ik 1A

ik 2A
ik 3A

ik

B. Логика функционирования алгоритма определения
ориентации наноспутника
Логика функционирования алгоритма определения ори-

ентации наноспутника, который учитывает набор и качество
измерительной информации, представлена на схеме рис. 1.
Во время орбитального полёта наноспутника база знаний
расширяется за счет анализа текущего состояния датчиков
и источников измерительной информации и использования
моделей изменения их инструментальных ошибок.

В процессе функционирования наноспутника бортовая
вычислительная машина обращается к базе знаний и осу-

ществляет реконфигурацию бортового программного
обеспечения, изменение параметров используемых алго-
ритмов. Это реализуется на основе анализа количества
и качества измерительной информации (величины угловой
скорости, наличии априорной информации об ориентации)
в зависимости от характера углового движения (осуществ-
ляется неуправляемое движение или реализуется процесс
переориентации). Кроме того, производится согласование
двух векторов измерений от магнитометров, а также двух
векторов от солнечных датчиков и с панелей солнечных
батарей. В результате принимается решение о выборе со-
става измерений и конкретного алгоритма решения задачи
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определения ориентации, формируются новые коэффици-
енты достоверности измерений.

Рис. 1. Логика функционирования алгоритма определения ориентации
наноспутника (АСР – анализ существующих решений, АОО –
алгоритм определения ориентации, БЗ – база знаний, АНИ – анализ
наличия измерений)

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ

Математическое моделирование проводилось для мо-
дельной задачи определения ориентации при следующих
исходных данных: круговая орбита высотой 300 км; долго-
та восходящего узла 170°, наклонение орбиты 63°.

На рис. 2 и 3, а также в [11] представлены результаты
решения модельной задачи определения ориентации нано-
спутника различными алгоритмами по различному составу
измерительной информации. На рис. 2 из вариантов решения
задачи по всем возможным сочетаниям имеющейся измери-
тельной информации представлены графики с минимальной
(A2+S) и максимальной (A1+A2+A3+S+H) точностью.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Погрешности используемых датчиков и методические
погрешности применяемых алгоритмов формируют усло-
вия достижения требуемой точности решения задачи опре-
деления ориентации наноспутника.

Предложенный подход позволяет существенно расши-
рить диапазон ситуаций, в которых при изменении конфи-

гурации бортового программного обеспечения возможно
решение задачи определения ориентации наноспутника.

Рис. 2. Результаты моделирования нахождения угла прецессии ( )
с помощью алгоритма векторного согласования при различном
составе измерительной информации

Рис. 3. Результаты моделирования нахождения угла прецессии ( )
с помощью алгоритма на основе матричной взаимосвязи по одному
вектору измерений
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Повышение точности сопровождения
подвижных объектов с применением алгоритма

комплексной обработки сигналов
с монокулярной камеры и лидара*

Р.Р. Бикмаев, М.Д. Золотов, А.Н. Попов
МОУ «Институт инженерной физики» (МОУ ИИФ)

Серпухов, РФ

Р.Н. Садеков
Военный инновационный технополис «ЭРА»

(ВИТ ЭРА), Анапа, РФ

Аннотация — В работе представлена мобильная система
пространственного слежения с использованием двух измери-
телей - монокамеры и лидара. Реализация в ней алгоритма
комплексной обработка навигационной информации с при-
менением нелинейной фильтрации Калмана повышает точ-
ность выработки координат подвижного объекта в системах
пространственного слежения, используемых в робототехни-
ке, беспилотной технике и измерительных системах. Алго-
ритм оценен в результате натурного эксперимента и показал
среднеквадратичную ошибку по x=0,0017 м. и по y= 0,0064 м.

Ключевые слова — алгоритм комплексной обработки
навигационной информации; система пространственного
слежения; нелинейная фильтрация Калмана

I. ВВЕДЕНИЕ

В существующих системах пространственного слеже-
ния, которые предназначены для автоматического сопро-
вождения и измерения координат движущихся объектов,
могут применяться измерители, работающие на основе од-
ного или нескольких физических принципов. Основным
недостатком систем пространственного слежения, обраба-
тывающих навигационную информацию с одной камеры,
является невысокая точность измерения координат движу-
щего объекта, и низкая надежность его автоматического
сопровождения из-за ограничений работы сенсора[1, 2, 3].
Перспективным направлением повышения точности
и надежности навигационных систем является комплексная
обработка избыточной навигационной информации [4], по-
лучаемой из датчиков, которые функционируют на разных
физических принципах. Впрочем, использование гетеро-
генных измерителей требует решения двух главных задач:
пространственно-временного согласования и устранения
неопределенности показаний датчиков (шумов, ошибок
калибровки, пропущенных данных и ограничений функци-
онирования) [5].

II. ОБЗОР ПОДХОДОВ

Существуют подходы, в которых комплексная обра-
ботка сигналов сводится к оценке позы камеры путем по-
иска подходящей матрицы преобразования на основе по-

лученных с лидара данных [5]. Тем самым не требуется
пространственного согласования, при этом увеличивается
неопределенность показаний датчиков. Ошибка лидара
увеличивает ошибку оценки позы камеры.

Основным методом объединения данных, поступаю-
щих из камеры и лидара, рассматривается процесс внеш-
ней калибровки двух измерителей на шахматной доске [6],
[7]. Тем самым достигается пространственная синхрони-
зация систем координат двух измерителей. Этот подход
дает точное геометрическое выравнивание, но не устраня-
ет неопределенности показаний датчиков.

В работе предлагается использовать преимущества
данного подхода в пространственной синхронизации, но
с устранением неопределенности показаний камеры за
счет предварительно полученных координат четырех то-
чек пространства и использования алгоритма комплекс-
ной обработки навигационной информации с применени-
ем нелинейной фильтрации Калмана.

III. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

На наблюдаемой сцене двигается объект с постоянной
скоростью υ по линейной (первая модель) и криволиней-
ной траектории (вторая модель) с постоянной угловой
скоростью  . Задан n-мерный вектор состояния: для пер-

вой модели   yxyx ,,, , для второй   ,,,, yx .

Два измерителя (монокамера и лидар), расположенные
на стационарном макете автомобиля, наблюдают за дви-
жущимся объектом как представлено на рис.1.

Во время автоматического сопровождения камера вы-
дает 2-мерный вектор измерения z = (x, y), а лидар –
3-мерный вектор измерения z = (d, φ, d ).

На основе полученной навигационной информации,
поступающей с двух измерителей в режиме реального
времени, требуется разработать алгоритм комплексной
обработки сигналов, поступающих с камеры и лидара,
который будет выдавать оптимальную оценку x̂ .
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Рис. 1. Схема расположения камеры и лидара

Оценить работу алгоритма как среднеквадратическую
ошибку между измеренной и истинной траекторией дви-
жения объекта.

IV. РЕШЕНИЕ

Для разработки алгоритма комплексной обработки
навигационной информации, поступающей с датчиков,
функционирующих на разных физических принципах,
требуется решить две задачи:

 геометрическое выравнивание данных, поступаю-
щих с камеры и лидара,

 пространственно-временное согласование навига-
ционной информации.

A. Геометрическое выравнивание данных

Геометрическое расположение камеры и лидара показа-
но на рис. 1. Оптический центр камеры смещен от центра
лидара по фронту и горизонту на Δ и Δ соответственно.
Расстояние от камеры до объекта – cd , от лидара до объек-
та ld . Углы, измеренные лидаром – l и β, а камерой –

c и α. Высота камеры – cH , высота лидара – lH .

Учитывая расстояние до объекта, определяем угол
камеры следующим уравнением:


xd

dHH

cl

cllc




cos*cos*

cos*)sin)((tan  

Учитывая смещение по оси y, рассчитываем угол
камеры из следующего уравнения:


xd
yd

cl

ll
c 




cos*cos*
sin*cos*tan  

Уравнения (1) и (2) позволяют произвести геометриче-
ское выравнивание навигационных данных с лидара по
отношению к координатам точек полученных из камеры
по следующим формулам:

xdx llc  cos*cos 
 ydy llc  sin*cos  

c

ll
cc

xdHz





cos*cos
)cos*cos(*sin


Из (3) в ходе совместной калибровка камеры и лидара,
определяются параметры x и y .

B. Пространственно-временное согласование
навигационной информации
Для движущегося объекта по линейной траектории

(первая модель) уравнение процесса будет иметь следую-
щий вид:

  FxX '  

Учитывая вектор состояния   yxyx ,,, полу-
чаем следующую систему уравнений:



























yyy

xxx

yy

xx
tyy
txx

'

'

'

'

 

Потому как ускорение движущегося объекта неизвест-
но, добавим его к компоненту шума следующим образом:
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где вероятностный вектор шума  имеет нормально рас-
пределение ),0( QN .

Для движущегося объекта по криволинейной траекто-
рии (вторая модель) с постоянной угловой скоростью мо-
дель процесса в общем виде представляет собой уравнение:

    ,1 xfx  

Применительно к вектору состояния   ,,,, yx по-
лучаем следующую формулу:
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Навигационные координаты (x, y) движущегося объек-
та при помощи камеры определяются при неизменном
значении высоты h и известных координатах четырех то-
чек по следующей формуле:
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в которой M, R, t – матрицы трансформации, вращения и
переноса; u, v – координаты точек на плоскости изобра-
жения; ).)1,,(/()( 111 TvuMRtRhS 

Вектор измерения камеры связаны с вектором состоя-
ния следующим образом:
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где матрица измерений H представлена значениями
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Навигационные координаты лидара вычисляются по
формуле:
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Вектор измерений лидара  )( 'xhz , где ),0( RN .
Функция )( 'xh является нелинейной. При линеаризации
ее получает Якобиан первого порядка, который представ-
лен формулой:










































22222/3 222/3 22

2222

2222

)()(

00

00

yx

y

yx

x

yx

yxx

yx

xxy
yx
x

yx
y

yx

y

yx

x

H

xyyx

j


(12)

C. Алгоритм комплексной обработки навигационной
информации
Алгоритм комплексной обработки реализует про-

странственно-временное согласование через несколько
шагов:

1. На первом шаге происходит инициализация матриц
нелинейного фильтра Калмана.

2. При первом измерении инициализируется вектор
состояния и матрица ковариации с учетом про-
странственного согласования камеры и лидара.

3. Для прогноза состояния вычисляется истекшее
время, которое используется для вычисления мат-
риц – F и Q.

4. Делается прогноз состояния – x, P.
5. Если сигнал поступает от камеры, настраиваются

матрицы H и R для камеры и обновляется вектор
состояния z с новыми измерениями.

6. Если сигнал поступает от лидара, производится ли-
неаризация функции измерения h(x’) с учетом (12).

7. Настраиваются матрицы H и R для лидара и обнов-
ляется вектор состояния z с новыми измерениями.

D. Оценка алгоритма
Алгоритм комплексной обработки навигационной ин-

формации оцениваем в два этапа:

 на первом получаем координаты реальной траекто-
рии движения объекта из видео, записанной через
камеру, путем применения к изображениям матри-
цы трансформации и генерации «вида сверху»;

 на втором шаге рассчитываем среднеквадратиче-
скую ошибку по следующей формуле:

  


n

t
ttалг xx

n 1

реалоценка
. )(1

 

V. РЕЗУЛЬТАТЫ

Для апробации алгоритма комплексной обработки
навигационной информации был собран испытательный
стенд. Он состоит из лидара 2D HOKUYO UST-10LX, мо-
нокамеры IDS и графической платы Jetson TX-1.

На этапе геометрического выравнивания были получе-
ны следующие параметры:

.;151.0 мx  .015.0 мy  
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Оценка алгоритма комплексной обработки производи-
лась для двух моделей поведения движущегося объекта и
представлена в табл. 1.

ТАБЛИЦА 1. РЕЗУЛЬТАТЫ ОЦЕНКИ АЛГОРИТМА

СКО,

Модель траектории движения объекта
Линейная
траектория с
постоянной
скоростью

Криволинейная траектория с
постоянной угловой скоростью и
постоянной амплитудой скорости

х, м 0,0017 0,0061

y, м 0,0064 0,0103

Полученные в ходе сопровождения подвижного объек-
та результаты комплексной обработки навигационной
информации представлены на рис. 2.

I)

II)

Рис. 2. Отображение навигационной информации системы
пространственного слежения. 1 – информация с камеры, 2 – с лидара,
3 – оценка состояния, 4 – реальная траектория (I – модель с постоянной
скоростью, II – модель с постоянной угловой и линейной скоростью)

VI. ВЫВОДЫ

Из рис. 2 следует вывод: измеренные монокамерой ко-
ординаты траектории движущегося объекта являются гру-
быми. Однако использование дополнительного измерите-
ля (лидара) и применение комплексной обработки избы-
точной навигационной информации повышает точность
сопровождения подвижных объектов. Причем для модели
с линейной траекторией и постоянной скоростью по
x=0,0017 м, y= 0,0064 м, а для криволинейной траектории
с постоянной угловой скоростью x=0,0061 м, y=0,0103 м.

Алгоритм комплексной обработки избыточной навига-
ционной информации реализован в виде приложения на
языке С++ с применением библиотеки компьютерного
зрения OpenCV. Однако для создания аппаратно-
программного комплекса требуется внедрения карты
местности вместо шахматной доски и применения инер-
циально-навигационной системы для составления модели
движения экспериментального стенда.

Работа выполнена при поддержке гранта Президента
РФ МД-2102.2019.9.
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Интегрированная навигационная система
с двухантенным ГНСС-приемником

и микромеханическим инерциальным
измерительным модулем, встроенным

в одну из ГНСС-антенн*

Николай Василюк, Михаил Воробьёв, Дмитрий Токарев
Топкон Позишионинг Системс

Москва, Россия

Аннотация — Рассмотрена интегрированная система для
определения позиции, скорости и пространственной ориен-
тации транспортного средства. Система состоит из двухан-
тенного ГНСС-приемника и микроэлектромеханического
инерциального измерительного модуля, размещенного внут-
ри одной из антенн вблизи её фазового центра. Двухантен-
ный ГНСС приемник позволяет измерять только два угла
ориентации из трех. Эти углы вычисляются из дробных
частей полных фаз несущего сигнала, без разрешения цело-
численных неоднозначностей. Инерциальные измерения,
полученные модулем в антенне, передаются в приёмник по
радиочастотному антенному кабелю, совместно с сигналом
ГНСС, принятым этой же антенной. Инерциальные измере-
ния комплексируются с ГНСС-измерениями позиции, скоро-
сти и двух углов ориентации при помощи расширенного
фильтра Калмана по схеме «слабого связывания». Описаны
принципы работы отдельных компонент интегрированной
системы и представлены результаты её экспериментальной
отработки.

Ключевые слова — ГНСС-компас, комплексирование,
инерциально-спутниковая система, многоантенный ГНСС-
приемник

I. ВВЕДЕНИЕ

Для определения угла курса транспортного средства
(ТС) при помощи приемника сигналов ГНСС нужно ис-
пользовать, как минимум, две ГНСС-антенны жестко за-
крепленные на его кузове. Система, состоящая из двух
антенн, позволяет измерять только два угла ориентации ТС
из трех. Эти углы совпадают с угловыми координатами
базовой линии, проходящей через фазовые центры (ФЦ)
обоих антенн. Третий угол – угол поворота ТС вокруг ба-
зовой линии, в двухантенной системе не измеряется. По-
лучить значение третьего угла можно, либо используя тре-
тью антенну [1], либо за счет включения в состав системы
инерциального измерительного модуля (ИИМ). Также,
наличие ИИМ позволяет экстраполировать оценку пози-
ции, скорости и ориентации ТС в случае кратковременных
пропаданий сигнала ГНСС.

Определение угловых координат базовой линии в двух-
антенном ГНСС-приемнике основано на когерентной об-
работке ГНСС-сигналов, одновременно принятых обоими
антеннами. Для обеспечения возможности когерентной
обработки, приём сигналов от обоих антенн внутри двух-
антенного приемника должен выполняться одинаковыми
радиочастотными трактами. Все радиочастотные преобра-
зования сигналов в радиочастотных трактах, демодуляция
и последующая цифровая обработка демодулированных
сигналов должны синхронизироваться от общего тактового
генератора. В этом случае измерения параметров (ампли-
туд, полных фаз несущей, времени приёма) всех ГНСС-
сигналов, принимаемых обоими антеннами, выполняется
в единой шкале времени. Указанные технические требова-
ния полностью реализованы в OEM-плате двухантенного
ГНСС приемника Topcon B210 [2], показанной на рис. 1.

Рис. 1. OEM-плата двухантенного ГНСС-приемника Topcon B210

В случае определения ориентации ТС, когерентная об-
работка состоит в определении разностей полных фаз не-
сущей частоты между ГНСС-сигналами, принятыми обои-
ми антеннами в один и тот же момент времени. Для этого
одна из антенн назначается главной, а вторая – вспомога-
тельной. Вектор, начало которого лежит в ФЦ главной
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антенны, а конец – в ФЦ вспомогательной антенны, назы-
вается базовым вектором. Поскольку первичные фазовые
измерения формируются из одних и тех же сигналов, при-
нимаемых близко расположенными антеннами, для их об-
работки не требуется никаких дополнительных корректи-
рующих поправок. Все измеренные разности фаз собирают-
ся в общий вектор наблюдения, из которого итерационным
методом наименьших квадратов (МНК) вычисляются угло-
вые координаты базового вектора относительно локального
сопровождающего трехгранника, построенного на плоско-
сти местного горизонта и направлении местной вертикали.
При горизонтальном размещении антенн, эти угловые ко-
ординаты всегда содержат информацию об угле курса ТС.
Второй определяемый угол – угол крена или угол тангажа,
зависит от ориентации базового вектора относительно ТС.

При использовании ИИМ совместно с ГНСС-
приемником необходимо обеспечить постоянство заранее
заданных координат ФЦ обоих антенн относительно ИИМ.
Эта задача сильно упрощается, если ИИМ разместить
внутри антенны, которая назначена главной, вблизи ее ФЦ.
В этом случае должна быть обеспечена только неизменная
ориентация базового вектора (известной длины) относи-
тельно измерительных осей ИИМ, которая калибруется
после установки пары антенн на ТС. Для упрощения ка-
бельной структуры системы, измерения от ИИМ, встроен-
ного в антенну, передаются непосредственно в ГНСС-
приемник по радиочастотному кабелю совместно с ГНСС-
сигналом, принятым этой же антенной. Для передачи
цифровой информации от ИИМ по кабелю используется
частотная манипуляция низкочастотной несущей, что поз-
воляет разделить сигналы от ИИМ и ГНСС по частоте
и исключить их взаимное искажение. Такое решение поз-
воляет устанавливать новые антенны со встроенным ИИМ
на ТС с двухантенными ГНСС-датчиками курса без изме-
нения уже существующей кабельной инфраструктуры.

Комплексирование измерений ГНСС и ИИМ, встроен-
ного в главную антенну, выполняется при помощи расши-
ренного фильтра Калмана (РФК) по схеме «слабого связы-
вания» Вектор состояния РФК содержит шестнадцать па-
раметров – четыре коэффициента кватерниона ориентации
ТС, три компоненты вектора скорости, три пространствен-
ных координаты и шесть оценок смещений нулей датчиков
ИИМ – три для гироскопов и три для акселерометров. Век-
тор наблюдения РФК содержит восемь параметров – три
пространственных координаты и три компоненты вектора
скорости ФЦ главной антенны и два угла ориентации базо-
вого вектора.

II. ОПИСАНИЕ СИСТЕМЫ

Для большинства практических применений микроме-
ханических ИИМ на наземных ТС достаточно иметь ши-
рину полосы каждого датчика ИИМ не более 500 Гц и ча-
стоту опроса его измерений не более 2 кГц. Выходными
данными ИИМ являются три компоненты вектора угловой
скорости и три компоненты вектора кажущегося ускорения
(шесть чисел). Одномоментный набор измерений от всех
датчиков ИИМ занимает не более 2 × 3 × 4 = 24-х байт, да-
же если все измерения представлены в формате с плава-
ющей точкой одинарной точности, что заведомо избыточ-

но для первичных измерений. При передаче измерений через
универсальный асинхронный приёмопередатчик (УАПП),
каждый байт данных передается в виде последовательности
из 10 бит: старт-бит, 8 бит данных, стоп-бит. Таким образом,
скорость передачи данных по антенному кабелю должна
быть не менее 10 бит × 24 байта × 2 кГц = 480 кбит/сек. Для
передачи цифровой информации по антенному кабелю,
последовательный битовый поток преобразуется в анало-
говый частотно-манипулированный (ЧМП) сигнал. В та-
ком сигнале логический ноль модулируется одним перио-
дом частоты 0,5 МГц, а логическая единица – двумя пере-
дами частоты 1 МГц. Фазы манипулируемых частот
назначаются так, чтобы на границах битовых интервалов
не было разрыва в амплитуде ЧМП-сигнала, за счет чего
заметно уменьшается мощность боковых лепестков в его
спектре. Рабочий диапазон частот ЧМП-сигнала составля-
ет 250 – 1250 кГц.

Активная ГНСС-антенна представляет собой единую
механическую конструкцию, заключенную в герметичный
корпус, которая включает в себя малошумящий усилитель
(МШУ) и собственно антенный элемент, принимающий
ГНСС-сигнал. Антенна подключается к ГНСС-приемнику
по единственному радиочастотному кабелю. Этот кабель
используется для питания МШУ от ГНСС-приемника
и для передачи ГНСС-сигнала, принятого антенным эле-
ментом, от антенны к приемнику. Если разместить ИИМ и
модулятор/демодулятор ЧМП-сигнала (ЧМП-модем)
внутри антенны, то они могут получать питание параллель-
но с МШУ, а ЧМП-модем сможет передавать и принимать
данные по радиочастотному кабелю. Для приема ЧМП-
сигнала на стороне приемника необходимо разместить дру-
гой ЧМП-модем, включенный между разъемом для под-
ключения внешней антенны и внутренним радиочастотным
входом платы приемника, как это показано на рис. 2.

Рис. 2. Схема подключения антенн к двухантенному ГНСС-приемнику

Спектр напряжения питания антенны (около 0 Гц),
спектр ЧМП-сигнала (250 – 1250 кГц) и спектр ГНСС-
сигнала (1,2 – 1,5 ГГц) разделены по частоте, поэтому они
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могут существовать в антенном кабеле одновременно
и разделяются методами классической радиотехники без
взаимных искажений. Активную антенну, содержащую
ИИМ и ЧМП-модем для передачи измерений по антенно-
му кабелю, будем называть интегрированной антенной.

Использование пары одинаковых ЧМП-модемов поз-
воляет создать симплексный канал для двунаправленного
обмена данными между ГНСС-приёмником и микропро-
цессором ИИМ, встроенного в интегрированную антенну.
В этом канале большую часть времени данные передаются
от антенны в приемник. Передача данных от приемника
в антенну выполняется эпизодически, для изменения ка-
ких-либо настроек или для передачи команд управления
в ИИМ. Встроенный ИИМ также содержит модуль энер-
гонезависимой памяти, в котором хранятся различные
конфигурационные параметры, такие как смещения нулей
инерциальных датчиков, угловые координаты базового
вектора относительно измерительного базиса ИИМ, коор-
динаты смещения ФЦ антенны относительно ИИМ и т.д.
Детальное описаниее возможных реализаций и примене-
ний интегрированной антенны приведено в [3].

III. КОМПЛЕКСИРОВАНИЕ ИНЕРЦИАЛЬНЫХ
И ГНСС-ИЗМЕРЕНИЙ

Комплексирование ГНСС и инерциальных измерений,
получаемых от интегрированной антенны, выполняется на
основе РФК в соответствии с хорошо известным подхо-
дом «слабого связывания». Этот подход достаточно по-
дробно описан литературе, например [4, 5], поэтому далее
рассматриваются только детали синтеза РФК, характер-
ные для двухантенной системы. Предлагаемая реализация
РФК использует кватернионое представление ориентации
ТС [6], а ошибки ориентации учитываются в виде мульти-
пликативного кватерниона ошибки [7].

При использовании интегрированной антенны в двух-
антенной системе, эта антенна назначается главной (mas-
ter), другая антенна – вспомогательной (slave). Главная
антенна используется для получения ГНСС-измерений
позиции ˆ ANTr и скорости ˆ ANTv ТС. Двухантенная си-
стема измеряет угловые координаты базового вектора от-
носительно локального сопровождающего трехгранника
East–North–Up (ENU):

  − угол места, угол между базовым вектором
и его ортогональной проекцией на плоскость
местного горизонта. Угол считается положитель-
ным, если базовый вектор направлен вверх, отри-
цательным – если направлен вниз;

  − угол азимута, угол между направлением на
Северный географический полюс и ортогональ-
ной проекцией базового вектора на плоскость
местного горизонта. Положительное направление
угла отсчитывается по часовой стрелке.

Введем связанную систему координат ТС или Body
Frame (BF) следующим образом: ось BFy параллельна
продольной оси ТС и направлена от задней части кузова
к передней. Ось BFz перпендикулярна BFy и направлена

от нижней части ТС к верхней. Ось BFx систему осей до
правого ортогонального трехгранника и лежит в горизон-
тальной плоскости ТС. Для упрощения синтеза РФК бу-
дем предполагать, что начала координат BF и измери-
тельного базиса ИИМ совпадают, а их одноименные оси
сонаправлены.

A. Угловые измерения в двухантенном приемнике
Начало и конец базового вектора жестко связаны с кузо-

вом ТС, поэтому его координаты BF BFDd u относительно
BF постоянны. Здесь D – длина базового вектора (расстояние
между антеннами); BFu – постоянный направляющий век-
тор единичной длины. Проекции базового вектора на ENU
выражаются через его угловые координаты ENU ENUDd u ,

где: [ ]ENU s c c c s    u T – компоненты направляю-
щего вектора в ENU; sinxs x , cosxc x , ,x    .

Обозначим i , i – азимут и угол места навигацион-
ного космического аппарата (КАi) или Space Vehicle (SVi)
с номером i=1…K, наблюдаемого из мгновенного место-
положения главной антенны, где K – количество КА, сиг-
налы которых одновременно принимаются обоими антен-
нами. ENU-компоненты радиус-вектора КАi, построенного
из ФЦ главной антенны:

 [ ]
i i i i i

SVi
ENU MiR s c c c s    r T  

где MiR - расстояние между главной антенной и КАi. Из-
меренные полные фазы Mi , Si (в циклах) несущей ча-
стоты сигналов, одновременно принимаемых главной
и вспомогательной антеннами, соответственно:



| |
,

| |
,

SVi
ENU

Mi i Mi Mi

SVi
ENU ENU

Si i Si Si

N

N

      



      



r

r d
 

где λ – длина волны несущего сигнала; MiN , Mi , MiN ,

Mi – целочисленные неоднозначности и шумовые ошиб-
ки в полных фазах для главной и вспомогательной антенн,
принимающих сигнал от КАi.; i – смещения часов и дру-
гие не шумовые случайные ошибки (кроме целочислен-
ных неоднозначностей полных фаз). Для сигналов от обо-
их антенн эти ошибки совпадают, в силу наличия общего
тактового генератора и синхронной работы обоих радио-
частотных трактов навигационного приёмника.

Первая разность полных фаз i Mi Si    несущей
между сигналами, принятыми от КАi:

 ,
iSV

ENUENU
i i iN


     



r d
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где i Mi SiN N N   , i Mi Si    . Это соотношение
позволяет записать переопределенную систему нелиней-
ных уравнений для оценки α и ξ по всем значениям пе р-
вых разностей, полученных от всех K видимых КА:

1 1 1 1 11 ( )

.

( )
K K K K K

D
i i

D
K K K

N s c s c c c c c s s

N s c s c c c c c s s

         

         

     


     

 

Эту систему уравнений удобно записывать в векторной
форме

 ( , , , )     φ N ε f ψ β  

где 1[ ]K   φ  T – вектор измеренных первых раз-
ностей полных фаз; 1[ ]K  ψ  T , 1[ ]K  β  T –
азимуты и углы места видимых КА; , N ε – векторы раз-
ностей неоднозначностей и шумов измерения.

В известных методах [1, 8] определения угловых коор-
динат базового вектора, сначала, при помощи специальных
алгоритмов, определяются все значения целочисленных
неоднозначности, входящих в вектор ∆N в левой части (4).
Затем найденные значения неоднозначностей вычитаются
из первых разностей. Обозначим C   φ φ N – вектор
первых разностей с откорректированными неоднозначно-
стями. Оценки ̂ , ̂ угловых координат базового вектора
определяются как значения, сообщающие максимум лога-
рифмической функции правдоподобия

10,5[ ( , , , )] [ ( , , , )]FU C CL 
         εφ f ψ β R φ f ψ βT 

или минимум целевой функции FUL , где cow{ }  εR ε –
ковариационная матрица вектора ε . Функция FUL имеет
единственный экстремум (рис. 3) и при разумных ограни-
чениях на ошибку начального приближения, итерацион-
ная процедура поиска этого экстремума всегда сходится к
нужному значению.

Рис. 3. Форма логарифмической функции правдоподобия для первых
разностей с коррекцией неоднозначностей

Процедуру разрешения целочисленных неоднозначно-
стей можно исключить, если заменить в (4) полные пер-
вые разности полных фаз их дробными частями
ˆ round{ }    φ φ φ . В этом случае перепишутся система

уравнений (4):

 ˆ round{ ( , , , )} ( , , , )      φ f ψ β f ψ β  

и функция правдоподобия

1 ,
ˆ [ ( , , , ) round{ ( , , , )}].

FRL 
 

       
εq R q

q φ f ψ β f ψ β

T


Функция FRL имеет множество однотипных экстре-
мумов (рис. 4). Только один из этих экстремумов истин-
ный (ему соответствуют истинные значения углов ,  ),
все остальные экстремумы – ложные. Область начального
приближения итерационного алгоритма для этой функции
правдоподобия достаточно мала – порядка 5°. Выбор
начального приближения за пределами этой области при-
водит к тому, что алгоритм поиска максимума сходится
к ложному экстремуму.

Рис. 4. Форма логарифмической функции правдоподобия для дробных
частей первых разностей

Двухантенный приемник, описанный выше, выполняет
одновременные измерения дробных частей первых разно-
стей 1 2

ˆ ˆ ˆ, , N   , стоящих в левой части (5). Прием-
ник также определяет угловые координаты всех КА для
каждой эпохи, в которую были выполнены фазовые изме-
рения. Значение D устанавливается при монтаже двухан-
тенной системы на ТС. Таком образом, (5) можно разре-
шить для α и ξ нелинейным МНК при помощи хорошо
известного итерационного алгоритма Ньютона-Гаусса.

Невязки  ,  после последней итерации алгоритма
Ньютона-Гаусса можно записать в виде

ˆ ˆˆ ˆ ˆround{ ( , , , )} ( , , , ) 
 

          
φ f ψ β f ψ β H 
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где ˆˆ ,  – оценки угловых координат, полученные после

последней итерации;
ˆ ˆˆ ˆ( , , , ) ( , , , )     

  
    

f ψ β f ψ βH –

матрица Якоби. Вычислительными ошибками после по-
следней итерации можно пренебречь и считать, что оста-
точные невязки возникли вследствие случайного шума с
ковариацией εR . Для инженерных расчётов этот шум
можно считать независимым аддитивным гауссовым шу-
мом. То есть матрица εR считается диагональной с диа-
гональными элементами

2
02
2 2 4
0

,  30

cos (3 ),  0 30i
i

SV
MP i i



    
      






где 2
0 – дисперсия теплового шума в первых разностях

фазовых измерений; 2
MP – дисперсия многолучевой

ошибки, при углах места КА, близких к горизонту. Ти-
пичные значения этих параметров для двухантенного при-
емника [2], рассматриваемого в этой работе, составляют

0 0,05  и 0,1MP  циклов. Ковариационная матрица

оценок ˆˆ ,  угловых координат базового вектора записы-

вается в стандартной МНК-форме 1 1( ) 
    εR H R HT .

Эмпирическая формула для оценки среднеквадратичного
отклонения (СКО) шумоподобной ошибки угла курса,
измеренного в соответствии с вышеописанным алгорит-
мом, имеет вид:

СКО=0,1°/(длина базового вектора, м).

B. Матрица наблюдения для угловых измерений
Кватернион ENUQ ориентации ENU относительно

геоцентрической системы координат (Earth Centered Earth
Fixed, ECEF) вычисляется из географических координат
ТС, измеренных главной антенной. Истинную ориента-
цию ТС относительно ENU можно описать кватернионом

TRU TRU
LOC ENUQ Q Q   , где знак “~” означает комплексное

сопряжение кватерниона; TRUQ – кватернион истинной
ориентации ТС относительно ECEF. Кватернион Q ори-
ентации ТС относительно ECEF, оцениваемый в РФК,
содержит малую ошибку определения ориентации, кото-
рая описывается в виде кватерниона ошибки [7]

1 0,5Q   θ , где 1 2 3[ ]   θ T – вектор малого по-

ворота: (1 0,5 )TRUQ Q Q Q    θ  . Таким образом
TRU
LOC LOCQ Q Q  , где LOC ENUQ Q Q   – оценка ква-

терниона ориентации ТС относительно ENU, рассчитан-
ная из оценки Q РФК. Истинные координаты единичного
направления базового вектора вектора в ENU:


[ ] ,

,

TRU TRU TRU
ENU LOC BF LOC

LOC BF LOC
BF

ENU ENU BF

ENU LOC BF LOC

Q Q

Q Q Q Q

Q Q

 

   

  



u u

u

u S u θ

u u

 
    

 

 

где [ ]ENU xENU yENU zENUu u uu T – РФК-оценка еди-

ничного направления базового вектора; BF
ENUS – ортого-

нальная матрица преобразования из BF в ENU, выражен-
ная через компоненты LOCQ . Здесь и далее используется
обозначение [ ]a для матрицы векторного произведения:
[ ] a b a b , a, b – произвольные трехкомпонентные век-
тор-столбцы. Выразим вектор ошибки ENUu единичного
направления через компоненты вектора θ ошибки ориен-
тации ТС:


[ ]

[ ]

ENU xENU yENU xENU
TRU BF
ENU ENU ENU BF

u u u     

    

u

u u S u θ

T
 

РФК-оценки угловых координат базового вектора выра-
жаются через оценки координат единичного направления:


2 2

2 2

arccos ,   0

2 arccos ,   0

yENU

xENU zENU

yENU

xENU zENU

u
xENU

u u

u
xENU

u u

u

u





 
  
  


 

 arcsin zENUu   

Истинные значений угловых координат записываются в
виде TRU     , TRU     , где  ,  – ошибки
оценивания угловых координат. Для истинных значений
углов справедливы тригонометрические соотношения:

 sin sin cos ,TRU
zENU zENUu u          


cos cos sin cos

sin cossin .
cos cos

TRU

yENU xENUu u

        

  
       

 

Из (10) и (11) можно выразить ошибки  и  через
компоненты вектора ENUu :


cos sin 01

0 0 1cos ENU
      
        

u  
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После подстановки (7) в (12) получаем матрицу наблюде-
ния для измерений угловых координат базового вектора:

cos sin 01 [ ]
0 0 1cos

BF
ENU BF

   
     

θH S u 

и выражение для ошибок угловых координат через ошиб-
ки определения ориентации ТС:

[ ]   θH θT 

C. Описание РФК для «слабого связывания»
Вектор состояния нелинейного уравнения состояния

РФК:

 [ ]G AQx b v b rT T T T T T  

где [ ]X xX yX zXb b bb T – вектор смещений нулей ги-
роскопов (X=G) и акселерометров (X=A); r, v – позиция и
скорость ТС относительно ECEF. Вектор ошибок РФК
получается вариацией (13):

 [ ]G A     x θ b v b rT T T T T T  

Вектор наблюдения РФК: ˆˆ ˆˆ[ ]ANT ANT  z r vT T T ,

где ˆANTrT , ˆ ANTvT – ГНСС измерения позиции и скорости

главной антенны; ˆˆ ,  – угловые измерения двухантенно-
го приемника.

Матрица наблюдения РФК для вектора ошибок (14) и
вектора наблюдения z:


3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3

2 3 2 3 2 3 2 3

   

    

   

 
 
  
 
 

r

v r v

θ

H O O O I
H H H I O O

H O O O O
 

где [ ]BF
ECEF   rH S l – матрица наблюдения за ошибками

позиции ТС; [( ) ]BF
ECEF     v rH S l ω – перекрестная мат-

рица наблюдения за ошибками позиции в измерениях ско-
рости ТС; [ ]BF

ECEF  vH S l – матрица наблюдения за
ошибками скорости; BF

ECEFS – матрица преобразования
компонент вектора из BF в ECEF, выраженная через ко-
эффициенты кватерниона Q; ω – компоненты вектора уг-
ловой скорости ТС относительно BF; l – вектор смещения
ФЦ главной антенны относительно ИИМ; Om×n – матрица
нулей с m строк и n столбцов; In – единичная матрица
размера n×n. Первая и вторая блочные строки (15) соот-
ветствуют измерениям позиции и скорости главной ан-
тенны, соответственно. Третья блочная строка (15) специ-
фична для двухантенной системы и соответствует измере-
ниям угловых координат базового вектора.

Все вычислительные этапы РФК – стандартные [6],
специфическую форму имеет только нелинейная функция

( )h x наблюдения в формуле апостериорной коррекции
вектора состояния в момент дискретного времени k:

[ ( )],

( ) [( ) ( ) ( ) ( )] ,

p a a
k k k kk

a a a a a
k k k k k

  

  

x x K z h x

h x r v x xT T T


где ,p a
kkx x – апостериорная и априорная оценки вектора

состояния РФК в момент времени k; kz – вектор наблю-

дения; kK – коэффициент усиления РФК; ,a a
k kr v – апри-

орные оценки позиции и скорости ТС, извлеченные из
a
kx . Значения ( )a

k x и ( )a
k x вычисляются подстановкой

в (8) и (9) компонент вектора ENUu , рассчитанного из a
kx

согласно (6).

Рис. 5. Азимут (верхний график) и угол места (нижний график),
полученные во время статических испытаний для базового вектора
длиной 50 см. Синий график – угловые измерения ГНСС, пурпурный
график – угловые оценки РФК

IV. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ

Для экспериментов использовались антенны со встроен-
ным ИИМ, изготовленные на базе активной антенны Topcon
PG-F1 [9] и ИИМ Invensence MPU9150 [10]. Интегрирован-
ная антенна использовалась без заводской калибровки
ИИМ. Измерения угловых координат базового вектора
и комплексирование инерциальных и ГНСС измерений вы-
полнялись в соответствии с вышеописанными алгоритма-
ми. Здесь представлены два типа экспериментов с двухан-
тенной системой. Первый тип экспериментов – это оценка
характеристик системы под открытым небом. Экспери-
менты первого типа проводились на тележке, двигавшейся
по прямолинейному участку длиной кольцевого рельсо-
вому пути. Эксперименты второго типа проводились на
ТС различного типа в различных условиях. Система уста-
навливалась на крышу автомобиля для испытаний в го-
родских условиях. Система использовалась для измерения
курса кабины экскаватора и для компенсации потерь сиг-
нала ГНСС при подъеме ковша экскаватора. Система
устанавливалась на ноже бульдозера для измерения его
позиции и ориентации в условиях типичной бульдозерной
работы.
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A. Оценка характеристик системы
Испытания для оценки характеристик двухантенной

системы проводились на прямолинейном участке рельсо-
вого пути длиной 120 м под открытым небом. В испыта-
ниях использовались два варианта размещения антенн –
с длиной базового вектора 15 см и 50 см. В каждом случае
пара антенн устанавливалась на рельсовой тележке и ис-
пытания повторялись для каждой длины базового вектора.
Первое испытание − статический тест с записью измере-
ний позиции и ориентации в течении 1,5 часов. В течение
всего времени статических испытаний приемник работал
в режиме RTK. Как показано на рис. 5, в угловых измере-
ниях ГНСС наблюдаются флуктуации с СКО 0,4° для угла
азимута и 0,2° для угла места. Эти флуктуации объясня-
ются медленными изменениями многолучевых возмуще-
ний на длительных интервалах наблюдения.

Алгоритм комплексирования показывает некоторое
сглаживание RTK-решения, но РФК-оценка позиции из-
меняется в тех же пределах, что и сырое ГНСС-решение.
То есть комплексированное решение имеет ту же самую
точность, что и исходное. В экспериментах получено СКО
статической позиции 0,15 см в восточном направлении и
0,22 см в северном направлении для обоих использовав-
шихся длин базовых векторов.

Второй тест состоял из 14-ти однонаправленных про-
ездах тележки вдоль прямолинейного рельсового пути
длиной 120 м. Измерения азимута и угла места базового
вектора записывались с привязкой к точке пути. Измере-
ния, полученные в совпадающих точках на отдельных
траекториях, усреднялись для получения средних углов
ориентации базового вектора в каждой точке пути. Сред-
ние значения углов вычитались из фактических измерений
для получения СКО углов ориентации, измеренных ГНСС
и рассчитанных из вектора состояния РФК. Графики цен-
трированных записей азимута и угла места (после вычи-
тания средних значений углов) показаны на рис.6.

Рис. 6. Ансамбли реализаций измерительного шума для азимута (АЗ,
верхний график) и угла места (УМ, нижний график). База 15 см: серый
график – ГНСС измерения углов, зеленый график – РФК-оценки углов.
База 50 см синий график – ГНСС измерения углов, пурпурный график –
РФК-оценки углов

Экспериментальные СКО, рассчитанные из центриро-
ванных угловых ГНСС-измерений и для РФК-оценок уг-
лов азимута и места (рис. 6), приведены в табл. 1. Строка
«Статика» содержит СКО для угловых ГНСС-измерений,

TABLE I. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ СКО ДЛЯ УГЛОВЫХ ИЗМЕРЕНИЙ

Длина базы
15 см 50 см

Азимут
Статика 0,36° 0,11°

ГНСС 0,88° 0,21°
РФК 0,35° 0,18°

Угол
места

Статика 0,24° 0,06°
ГНСС 0,41° 0,08°
РФК 0,05° 0,05°

полученных на статической тележке. Строки «ГНСС» и
«РФК» содержат СКО для углов, полученных для движу-
щейся тележки из ГНСС-измерений и из вектора состоя-
ния РФК, соответственно. Заметное различие в СКО ази-
мута для статического и динамического случаев (напри-
мер, 0,11°и 0,21° для длины базы в 50 см) объясняется
значительными вибрациями тележки при движении вдоль
рельсового пути.

B. Испытания на автомобиле в городских условиях
Для испытаний в городских условиях две антенны были
установлены на крыше автомобиля с длиной базового век-
тора 50 см. Базовый вектор был направлен вдоль попереч-
ной оси автомобиля, азимут (с поправкой на 90°) и угол
места базового вектора соответствовали углам курса
и крена автомобиля. Режим позиционирования приемника
по главной антенне был установлен в RTK. РФК показал
хорошее сглаживание ГНСС-измерений ориентации авто-
мобиля и прекрасную экстраполяцию ориентации в случае
потери ГНСС-сигнала, как показано на рис. 7. На пути
следования автомобиля был участок движения в тоннеле
дельностью 50 сек. Однако оценки углов курса и крена,
полученные в процессе некорректируемой инерциальной
навигации, не имеют видимого разрыва в момент восста-
новления ГНСС-измерений ориентации.

Рис.7. Курс (верхний график) и крен (нижний график) автомоби-ля,
измеренные в городских условиях. Синий график – ГНСС-измерения
углов, пурпурный график – РФК-оценки углов

Рис. 8 показывает РФК-оценки траектории движения
автомобиля, которая пролегала точно по середине город-
ского каньона. Все выбросы ГНСС-позиции (до 10 м), свя-
занные с потерями решения RTK и переключениями
в решение “stand alone” отфильтровываются в РФК без
разрыва в оценке траектории. Настройки режима инерци-
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альной навигации РФК установлены так, что фильтр от-
ключает интегрирование позиции и скорости после 30 сек
некорректируемой работы (интегрирование ориентации
при этом не отключается). Накопленная ошибка инерци-
альной навигации за 30 сек почти прямолинейного движе-
ния составила 10 м. Кроме того, двухантенный приёмник,
использующий главную антенну со встроенным ИИМ,
показывает хорошее сглаживание оценки скорости в
сложных условиях распространения ГНСС-сигнала, как
показано на рис. 9.

Рис. 8. Проекция городской траектории автомобиля на плоскость
местного горизонта. Синий график – измерения ГНСС (RTK, code-diff,
stand alone), пурпурный график – позиция РФК

Рис. 9. Восточная (верхний график) и северная (нижний график)
компоненты скорости автомобиля, измеренные в городских условиях.
Синий график – измерения ГНСС, пурпурный график – оценка РФК

C. Испытания на экскаваторе
Для испытаний на экскаваторе обе антенны были раз-

мещены на кабине экскаватора вдоль её поперечной оси,
как показано на рис. 10. Длина базового вектора – 50 см,
режим позиционирования по главной антенне – RTK. Це-
лью этого испытания было определение точности измере-
ния угла курса и позиции кабины при различной высоте
ковша. Когда ковш находится в верхнем положении, он
затеняет значительную часть небосвода. В результате
уменьшается количество видимых КА и заметно ухудша-
ются точности ГНСС-измерений углов курса и позиции
кабины, как показано на рис. 11 и рис. 12. СКО ГНСС-

измерений курса при размещении ковша в верхнем и
нижнем положениях составляют 0,92° и 0,37°. При ухуд-
шении качества ГНСС-измерений (после подъема ковша)
использование антенны со встроенным ИИМ позволяет
сглаживать «плохие» измерения и экстраполировать от-
сутствующие измерения в случае потери ГНСС-сигнала.

Рис. 10.Размещение двухантенной системы на кабине экскаватора

Рис. 11. Измерения курса кабины на вращающемся экскаваторе при
различной высоте ковша (верхний график). Разность между ГНСС-
измерениями и РФК-оценкой угла курса (нижний график)

Рис. 12. Измереная позиция кабины вращающегося экскаватора на
плоскости при различной высоте ковша. Синий график – ГНСС
измерения, пурпурный график – РФК оценка позиции
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D. Испытания на бульдозере
На бульдозере были установлены две пары антенн с сона-
правленными базовыми векторами (рис. 13), каждая пара
была подключена к собственному двухантенному прием-
нику. Первая пара с длиной базы 50 см была установлена
на крыше кабины вдоль её поперечной оси. Вторая пара с
длиной базы 30 см была установлена на мачте, закреплён-
ной на ноже бульдозера. В измерения азимута обоих базо-
вых векторов вносилась поправка +90° для получения уг-
ла курса бульдозера. Режимы позиционирования обоих
приемников – RTK. Целью испытаний была проверка си-
стемы в условиях вибраций и затенений ГНСС-сигнала,
возникающих при обычной работе бульдозера.

Рис. 13. Размещение антенных пар на бульдозере

На рис. 14 показаны графики двух значений угла курса,
измеренные парами антенн на крыше и на ноже бульдозера
в процессе его плоского движения. Измерения пары антенн
на ноже более шумные, по сравнению с аналогичными
измерениями, полученными с крыши. Это объясняется
укороченной базовой линией данной пары антенн и зна-
чительными вибрациями мачты (антенны испытывают
вибрационные нагрузки в 16 g). Из этого рисунка видно,
что для обоих представленных способов размещения ан-
тенн РФК позволяет эффективно сглаживать ГНСС-
измерения курса, даже в условиях сильных вибраций.

Рис. 14. Измерения угла курса, выполненные на ноже (верхний график)
и на крыше (нижний график). Синий график – измерения ГНСС,
пурпурный график – оценка РФК

Рис. 15 показывает два синхронных значений угла курса
при сгребании грунта на рампе с уклоном в 30% под откры-
тым небом. На графиках ГНСС-курса, измеренного на
крыше, чётко видны скачки неясной природы в 1°-2°. Эти
скачки прекрасно обнаруживаются и отфильтровываются
РФК при помощи измерений ИИМ, встроенного в антенну.

Рис. 15. Измерения уга курса, выполненные на ноже (верхний график)
и на крыше (нижний график) в процессе сгребания грунта. Синий график –
измерения ГНСС, пурпурный график – оценка РФК

V. ВЫВОДЫ

В данной работе представлена двухантенная инерци-
ально-спутниковая навигационная система, предназна-
ченная для измерения позиции, скорости и ориентации
ТС. ГНСС-компонента этой системы представляет собой
двухантенный приемник, измеряющий позицию и ско-
рость главной антенны и только два угла ориентации ТС
из трех. Угловые ГНСС-измерения основаны на когерент-
ной обработке ГНСС-сигналов, одновременно принятых
обоими антеннами, подключенными к специально спроек-
тированной плате ГНСС-приемника. Особенностью алго-
ритма когерентной обработки является использование
только дробных частей первых разностей полных фаз, что
позволяет исключить процедуру разрешения целочислен-
ных неоднозначностей.

Одна из антенн содержит встроенный ИИМ, разме-
щенный в непосредственной близости от её ФЦ. Измере-
ния ИИМ передаются в приемник по антенному кабелю
совместно с ГНСС-сигналом, принятым этой антенной.
Комплексирование инерциальных и спутниковых измере-
ний, выполняемое программным обеспечением платы
приемника, позволяет получать не только позицию и ско-
рость, но и полную ориентацию транспортного средства.
Также комплексирование позволяет экстраполировать
параметры ориентации ТС во время пропадания ГНСС-
сигнала и обнаруживать и сглаживать выбросы в ГНСС-
позиции. Экстраполированная ориентация используется
для расчета начального приближения итерационного ал-
горитма определений угловых координат базового вектора
в момент восстановления сигнала ГНСС.

Во всех описанных испытательных сценариях система
показала себя как точный и надежный инструмент для
измерения позиции, скорости и ориентации ТС с предска-
зуемой зависимостью точности измерений от длины базо-
вого вектора. Эта система позволяет получать точные
оценки мгновенной ориентации ТС даже в условиях зна-
чительного искажения или полной потери ГНСС-сигнала.
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Антенна со встроенным ИИМ может быть установлена
на любое ТС, использующее двухантенный ГНСС-
приёмник, без изменения существующей кабельной ин-
фраструктуры.
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Модификация федеративного фильтра Калмана
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Аннотация — Рассмотрены схемы реализации федератив-
ного фильтра Калмана. Повышение точности федеративного
фильтра Калмана предложено осуществлять с помощью чис-
ленного критерия степени наблюдаемости переменных состоя-
ния оцениваемого процесса. Критерий степени наблюдаемости
использован для определения поправочных коэффициентов
в федеративном фильтре Калмана. Эффективность разрабо-
танных модификаций федеративного фильтра Калмана про-
демонстрирована на примере оценивания погрешностей инер-
циальной навигационной системы летательного аппарата.

Ключевые слова — летательный аппарат, коррекция
навигационных систем, федеративный фильтр Калмана,
критерий степени наблюдаемости

I. ВВЕДЕНИЕ

Работа относится к области управления подвижными
объектами. В качестве подвижных объектов используются
летательные аппараты (ЛА) [1, 2]. Успешное решение задач
управления ЛА во многом определяется уровнем развития
измерительной техники [3, 4]. Эксплуатационные характери-
стики ЛА в большой степени определяются совершенством
бортового оборудования, в частности, качеством информа-
ционно-измерительных сигналов, используемых для управ-
ления. Информационно-измерительные сигналы поступают
от измерительных систем ЛА. В качестве измерительных
систем используют различные гироскопические навигацион-
ные системы, в частности для атмосферных ЛА используют
инерциальные навигационные системы (ИНС), спутниковые
навигационные системы (GPS, ГЛОНАСС) [5, 6], разнооб-
разные радиолокационные системы (РЛС) и др.

Измерительные сигналы этих систем имеют погрешно-
сти, обусловленные конструктивными особенностями
и условиями функционирования ЛА. Повышение точности
измерительных систем осуществляется алгоритмическим
путем с помощью алгоритмов оценивания, управления
прогнозирования и комплексирования [7, 8]. В качестве
алгоритма оценивания можно использовать, например,
федеративный фильтр Калмана (ФФК) [9, 10]. Повышению
точности ФФК посвящена настоящая статья. Для этого
предложено использовать критерий степени наблюдаемо-
сти переменных состояния оцениваемой системы. Этот
критерий использован для определения поправочных ко-
эффициентов в этапе слияния информации в ФФК.

II. КРИТЕРИЙ СТЕПЕНИ НАБЛЮДАЕМОСТИ ПЕРЕМЕННЫХ
СОСТОЯНИЯ НЕСТАЦИОНАРНЫХ МОДЕЛЕЙ

Наиболее распространенные методы компенсации по-
грешностей навигационных систем предполагают исполь-
зование различных алгоритмов оценивания. Учитывая
специфику реализации алгоритмического обеспечения на
борту динамического объекта в условиях дефицита объема
машинной памяти, выделим среди многообразия алгорит-
мов лишь компактные и робастные алгоритмы. Достаточно
высокой точностью и в то же время простотой реализации
в БЦВМ отличаются адаптивные алгоритмы оценивания,
являющиеся прямыми модификациями фильтра Калмана
[11, 12, 13, 14].

Рассмотрим дискретное линейное уравнение, описыва-
ющее динамический объект, например, погрешность ИНС:


, 1 1 1 1,k k k k k k    x Φ x Γ w  

где
kx – вектор состояния;

1kw – вектор входного возму-
щения;

, 1k kΦ – матрица объекта;
1kΓ – матрица входа.

Входные возмущения
1kw предполагаются дискретным

аналогом гауссовского белого шума с нулевым математи-
ческим ожиданием и известной ковариационной матрицей

1kQ .

Часть вектора состояния измеряется:

 ,k k k k z H x v  

где
kz – вектор измерений;

kv – вектор ошибок измерения;

kH – матрица измерений.

Ошибки измерений
kv предполагаются дискретным

аналогом гауссовского белого шума с нулевым математи-
ческим ожиданием и известной ковариационной матрицей

kR . Ошибки измерения (измерительный шум) и входные

возмущения (входной шум) не коррелированы 0T
j kE    v w

при любых j и k .
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Начальное значение вектора состояния полагаем векто-
ром, независящим от входных возмущений и ошибок из-
мерений, т.е.

0 0T
kE    x w и

0 0T
kE    x v для любого k .

Ковариационная матрица
0 0 0

TE    x x P представляет собой

неотрицательно определенную матрицу.

Оценить состояние исследуемого объекта можно при
условии его полной наблюдаемости по выбранным изме-
рениям. Проверку наблюдаемости проводят на основе раз-
личных критериев, например критерия Калмана, где ана-
лизируется матрица наблюдаемости

LkO .

Пусть в уравнении (2) измеряется только одна ком-
понента вектора состояния  1 0 0k H  . Тогда
приведенные скалярные измерения имеют следующий
вид [8]:

 1, 2, 1 , 1,
i i i i
k k k k k n k k ny z z z         

где i
ky – i -й элемент вектора

ky ;
, ( 1, , )i

j k j n   – i -я

строка матрицы †
LkO .

1† = T T
Lk Lk Lk Lk


  O O O O – псевдообратная матрица матрицы

LkO .

Дисперсия приведенного к i -ой компоненте измери-
тельного шума *i

k определяется коэффициентами

, ( 1, , )i
j k j n   , т.е.

      2 2 2* 0
1, 2, , ,i i i i

Lk k k n k kR R      
    

где R*i
Lk – дисперсия исходного измерительного шума vk.

С учетом (4) критерий степени наблюдаемости для не-
стационарных систем будет иметь вид



 
   

2

22
,

1

,
i
k

i
Lk n

i i
k j k

j

E x
Do

E y 


 
  

 
   



где  2i
kE x 

  
– дисперсия произвольной i -ой компоненты

вектора состояния;  2i
kE y 

   – дисперсия непосредственно
измеряемого вектора состояния.

III. ФЕДЕРАТИВНЫЙ ФИЛЬТР КАЛМАНА

Рассмотрена схема коррекции ИНС от внешних источ-
ников информации с применением ФФК. Реализация ФФК
возможна без обратной связи и с обратной связью. Иссле-
дуем ФФК без обратной связи (рис. 1).

Рис. 1. Структурная схема федеративного фильтра Калмана без обратной
связи, где ЛФ – локальный фильтр Калмана;

1 2ˆ ˆ ˆ, Nx x x – оценки вектора

погрешностей ИНС локальных фильтров;
1 2, NP P P – кковариационная

матрица оценивания ошибок

В локальном фильтре Калмана происходит процесс об-
новления по времени и обновления с использованием из-
мерений, а в глобальном фильтре только комплексирова-
ние результатов от локальных фильтров.

Формулы для i -ого локального фильтра имеют вид

, 1/ 1/ ,ˆ ˆ ;i k k k k i k x Φ x 
, 1/ 1, , 1/ , 1;

T
i k k k k i k k k i k    P Φ P Φ Q 

   1

, 1 , 1/ , 1 , 1 , 1, , 1 , 1 ;T T
i k i k k i k i k i k k i k i k



       K P H H P H R  

 , 1 , 1/ , 1 , 1 , 1 , 1/ˆ ˆ ˆ ;i k i k k i k i k i k i k k       x x K z H x 

 , 1 , 1 , 1 , 1/ .i k i k i k i k k    P I K H P 

Комплексирование в глобальном фильтре



1 1 1 1
, 1 1, 1 2, 1 , 1

1 1 1 1
, 1 , 1 1, 1 1, 1 2, 1 2, 1 , 1 , 1

;

ˆ ˆ ˆ ˆ .
g k k k N k

g k g k k k k k N k N k

   
   

   
       

   

   

P P P P

P x P x P x P x




 

ФФК с обратной связью имеет следующий вид (рис. 2).

Рис. 2. Структурная схема федеративного фильтра Калмана с обратной
связью

После комплексирования в глобальном фильтре, ло-
кальные фильтры используют более точные результаты
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глобальной фильтрации на каждом следующем шаге. Что-
бы пренебрегать корреляцией между локальными филь-
трами, можно настраивать ковариационные матрицы ло-
кальных фильтров в соответствии с верхней границей ко-
вариационной матрицы.

 1 1
i

1 1
i

ˆ ˆ= ;

= ;

= .

i g

i N

i N





 

 

x x

P P
Q Q

 

где i – коэффициенты распределения информации.
Принцип сохранения информации диктует, что коэффи-
циенты распределения информации суммируются до еди-
ницы [9, 10]:

  
1

1 0 1
N

i i
i
 



    

IV. МОДИФИКАЦИЯ ФЕДЕРАТИВНОГО ФИЛЬТРА КАЛМАНА

Структурная схема ФФК с обратной связью представ-
лена на рис. 3.

Рис. 3. Модифицированный федеративный фильтр Калмана
c динамическими поправочными коэффициентами, вычисленными
с помощью критерия степени наблюдаемости

Определение поправочных коэффициентов и коэффи-
циентов распределения информации может использовать
следующие принципы: сохранения суммы информации
и энтропии, верхняя граница ковариационных матриц, пе-
ресечение ковариации.

A. Модифицированный федеративный фильтр Калмана
без обратной связи
С учётом критерия степени наблюдаемости, который

характеризует точность оценивания и скорость сходимости
каждого локального фильтра, определяем поправочные
коэффициенты следующим образом:

 1 ,

n
j

j
i

DO

n
 
  

11 2

, 0 1, 1
N

i
i i i

iN

  
   

 
        


, (11)

где
i – поправочные коэффициенты для локального

фильтра; jDO – степень наблюдаемости j -ой компоненты
вектора состояния; i – средняя степень наблюдаемости
всех компонент вектора состояния i -ого локального филь-
тра. Чем больше

i , тем более верят результаты оценива-
ния данного фильтра. Результаты моделирования показа-
ли, что с помощью поправочных коэффициентов, точность
и скорость сходимости глобального фильтра выше, чем
обычного ФФК.


1 1 1 1
, 1 1, 2 2, , ;g k k k N N k  
      P P P P  

1 1 1 1
, , 1 1, 1, 2 2, 2, , ,ˆ ˆ ˆ ˆ .g k g k k k k k N N k N k  
      P x P x P x P x 

где 1
,g k


P – коэффициент нормализации; ,g kP – эквивалент-
ная робастная ковариационная матрица ошибок оценива-
ния, , ,g k g kнастоящаяP P [].

B. Модифицированный федеративный фильтр Калмана с
обратной связью
В отличие от ФФК без обратной связи, в ФФК с обрат-

ной связью на каждом шаге локальные фильтры исполь-
зуют результат слияния ˆ gx и gP предыдущего шага. Про-

исходит обмен информации во всех локальных фильтрах и
эта информация будет ещё раз совмещаться на этапе ком-
плексирования информации. Из-за введенного поправоч-
ного коэффициента

i сумма настоящих коэффициентов
распределения информации

1

N

i
i





может быть не равным 1.

Независимо от того, какой критерий для оценивания каче-
ства локальных фильтров использован, чтобы соответство-
вать критериям распределения информации ФФК, уста-
новка коэффициентов должна удовлетворять следующим
двум условиям:

 1
i N
   


1

N

i
i

N


  

Таким образом, поправочные коэффициенты для ФФК
с обратной связью имеют вид:


1 2

i
i

N

N
  

    

Если 1
i N
  , т.е.

1 2, NP P P в локальном фильтре были

увеличены в N раз,
i iнастоящаяNP P . Поэтому формула

 тоже выполняет робастную условию

, ,g k g kнастоящаяP P .
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Из-за обмена информацией между локальными фильтра-
ми, точность и скорость сходимости ФФК выше, чем ФФК
без обратной связи. Эффект использования поправочных
коэффициентов проявляется в первые 30-40 минут, особенно
для скорости сходимости. Когда система уже сходится, эф-
фект поправочных коэффициентов будет уменьшен, но точ-
ность данного способа будет не ниже обычного ФФК.

V. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ МОДИФИЦИРОВАННЫЙ
ФЕДЕРАТИВНЫХ ФИЛЬТРОВ КАЛМАНА

ТАБЛИЦА 1 ТОЧНОСТИ ОЦЕНИВАНИЯ МОДИФИЦИРОВАННОГО
ФЕДЕРАТИВНОГО ФИЛЬРА КАЛМАНА

Алго-
ритм

Классиче-
ский ФФК
без обрат-
ной связи

Модифици-
рованный
ФФК без
обратной

связи

Классиче-
ский ФФК
с обратной

связью

Модифи-
цирован-
ный ФФК
с обратной

связью
RMS δV 13,441 12,258 11,614 11,401

RMS Φ 2,737e-5 1,819e-5 1,727e-5 1,536e-5

RMS ε 1,461e-6 1,269e-6 1,202e-6 1,164e-6

VI. ВЫВОДЫ

Предложены модификации ФФК с использованием
численного критерия степени наблюдаемости переменных
состояния оцениваемого процесса. Результаты моделиро-
вания погрешностей ИНС и разработанных алгоритмов
подтвердили работоспособность и повышенную точность
по сравнению с классическим ФФК.

Точность оценивания модифицированных ФФК на
начальном этапе выше, чем классического ФФК. На следу-
ющих интервалах процесс оценивания практически иден-
тичен. Таким образом, разработанные модификации ФФК
целесообразно использовать для коррекции ИНС, особенно
ИНС ЛА совершающих интенсивное маневрирование.
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Исследование критериев степени управляемости
переменных состояния моделей динамических

систем*
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Аннотация — Рассмотрены подходы к решению задач
определения степени управляемости переменных состояния
моделей линейных динамических систем. Исследованы чис-
ленные критерии вычисления степени управляемости компо-
нент вектора состояния. Представлен численный критерий
степени управляемости переменных состояния динамиче-
ских систем. Исследован пример практического использова-
ния критерия в задаче определения участков траектории
полета беспилотного летательного аппарата, которые явля-
ются наиболее эффективными для управления.

Ключевые слова — критерий управляемости, степень
упраляемости переменных состояния, численный критерий
степени управляемости, модель летательного аппарата

I. ВВЕДЕНИЕ

Решение задач управления различными динамическими
объектами предполагает использование математической
модели исследуемого процесса. Изменение параметров
динамической системы в процессе функционирования,
а также изменение параметров и/или структуры математи-
ческой модели приводит к изменению статистических и
динамических свойств исследуемой системы.

В теории управления для определения свойств систем
используются такие понятия как устойчивость, наблюдае-
мость, управляемость, идентифицируемость. Известны
разнообразные критерии оценки этих свойств [1,2,3]. Од-
нако в практических приложениях часто недостаточно по-
лучить принципиальный ответ на вопрос, устойчива,
наблюдаема, управляема, идентифицируема система или
нет. Желательно оценить качества исследуемой динамиче-
ской системы: максимум ошибки, быстродействие, раз-
личные интегральные оценки, запас устойчивости, чув-
ствительность, степени наблюдаемости, управляемости
и идентифицируемости.

Известные критерии определения степени управляемо-
сти позволяют определить лишь какие из компонент одно-
го вектора состояния управляются лучше. Эти подходы
дают только относительную оценку компонент конкрет-
ного вектора состояния исследуемой системы и не позво-
ляют проводить сравнение компонент векторов состояния
различных систем.

Поэтому эти известные подходы и критерии неудобны
для использования при сравнении качества управления
в общем случае. Обычно в практических приложениях

необходимо знать возможность эффективного управления
каждой конкретной компонентой вектора состояния. Про-
блема улучшения качества управления возникла с момента
начала эксплуатации систем управления в различных при-
ложениях. Решение задач повышения эффективности
управления активно достигалось с помощью конструктор-
ских методов и разработки разнообразных алгоритмов
управления. С помощью разработанных новых алгоритмов
управления достигалось улучшение свойств управляемого
объекта. Анализу подвергались такие показатели качества,
как установившаяся ошибка, быстродействие системы,
перерегулирование, колебательность процесса, характер
затухания переходного процесса, запас устойчивости и др.
Числовые оценки качества определялись по переходной
характеристике, а оценки качества переходных процессов
представляют собой корневые, частотные и интегральные
оценки. Упомянутые показатели качества не позволяют
получить численные оценки эффективности управления –
оценить степень управляемости системы. Для оценки эф-
фективности управления применяется эмпирический под-
ход, предполагающий построение диаграмм на основе
опыта экспертов [4, 5]. Этот подход особенно популярен
в авиации. Например, степень управляемости летательного
аппарата (ЛА) определяется путем исследования реакции
ЛА на отклонения руля высоты на 1 градус. При этом угол
атаки ЛА изменится на f градусов. Величина f принимает-
ся за степень управляемости ЛА. Для каждого типового
маневра ЛА строится балансировочная кривая и по ней
определяется степень управляемости. Экспертный подход
требует длительного времени для проведения эксперимен-
тов, наличия соответствующего оборудования и обладает
невысокой точностью вследствие субъективности оценок.

Формализованный способ получения оценок степени
управляемости переменных состояния исследуемого объек-
та был разработан Н.Т. Кузовковым в 1978 г. [6]. Критерий
позволяет провести сравнительную оценку управляемости
компонент одного вектора состояния модели исследуемого
объекта. В 1979 г. Парусников предложил критерий степе-
ни управляемости основанный на анализе канонической
матрицы управляемости, позволяющий выделить слабо-
управляемые компоненты вектора состояния. Этот крите-
рий также не позволяет проводить сравнение степеней
управляемости компонент различных векторов состояния.

Материал содержит результаты, касающиеся линейных
динамических систем.
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II. КРИТЕРИИ УПРАВЛЯЕМОСТИ

Управляемость играет важную роль при синтезе систем
управления динамическими объектами. Полная управляе-
мость означает стабилизируемость системы, т.е. возмож-
ность путем присоединения регулятора создать замкнутую
систему с желаемым распределением собственных значений.

Одним из популярных критериев является критерий
Калмана [7, 8, 9, 10], который отличается простотой и ши-
роко используется в практических приложениях.

Пусть объект описывается уравнением вида:

 )()()( tButAxtx   )()( tHxtz   

Матрица управляемости Y системы (1) имеет вид:

  12 .....|  nABABABBY  

Критерий Калмана гласит, что система является полно-
стью управляемой, если ранг матрицы управляемости ра-
вен порядку системы n.

III. КРИТЕРИИ СТЕПЕНИ УПРАВЛЯЕМОСТИ

Критерий управляемости Калмана позволяет опреде-
лить, управляем ли весь вектор состояния системы. Крите-
рий, предложенный в [11, 12], позволяет определить какие
компоненты вектора состояния управляемы и выделить
компоненты, которыми можно управлять наилучшим об-
разом. Исключив из вектора состояния неуправляемые
компоненты можно достичь полной управляемости иссле-
дуемой системы.

Рассматривается в данном случае система (1) и к ней
применяется критерий полной управляемости. Для того,
чтобы воспользоваться этим критерием необходимо пе-
рейти от матричного уравнения к рассмотрению системы
скалярных уравнений. Затем перевести скалярные уравнения
из пространства оригиналов в пространство изображений по
Лапласу и разрешить полученную систему уравнений отно-
сительно каждой переменной. Анализу подвергаются
найденные по правилу Крамера определители. Система вида
(1) полностью управляема если найденные определители
линейно независимы и ни один из них не равен нулю.

Степень управляемости можно определить, исследовав
систему канонического вида, т.е. систему уравнений,
в которой отсутствует связь по переменным состояния.

Запишем уравнение исследуемой системы в канониче-
ской форме:

  

где , , Ψ – матрица канониче-
ского преобразования, – собственные значения и век-
торы матрицы А. Уравнение канонической системы (3)
в поэлементной форме:







Таким образом, в результате канонического преобразо-
вания получается система уравнений, связь между кото-
рыми по переменным состояния отсутствует. Критерий
полной управляемости системы (1) заключается в том, что
матрица канонической системы (3) не содержит строк,
все элементы которых равны нулю. Следует отметить, что
данный критерий можно применять лишь в случае отсут-
ствия кратных собственных значений системы. Степень
управляемости характеризуют модули элементов строк
матрицы .

Если в матрице нет строк с нулевыми элементами,
то можно любую переменную перевести от значения

к любому желаемому значению , то есть си-
стема (1) полностью управляема.

Представленный критерий позволяет проводить срав-
нительный анализ управляемости и определять лучше или
хуже управляемы компоненты вектора состояния по срав-
нению друг с другом. Лучше управляемы те компоненты,
вектора состояния, у которых модули элементов строк
матрицы больше модулей соответствующих элементов
у других строк.

Рассмотрим уравнение в канонической форме вида (3).
Определим каноническую матрицу управляемости и ис-
следуем суммы элементов каждой ее строки. Обозначим hi
суммы модулей элементов каждой строки этой матрицы,
которые позволяют судить о степени управляемости ком-
понент вектора состояния модели.

Максимальной степенью управляемости обладает ком-
понента вектора состояния с наибольшей суммой модулей
элементов соответствующей строки канонической матрицы
управления hmax. Степени управляемости других компонент
вектора состояния определяются путем сравнения сумм мо-
дулей элементов строк канонической матрицы соответству-
ющих исследуемым компонентам вектора состояния с мак-
симальным значением суммы модулей элементов канониче-
ской матрицы. Сравнение степеней управляемости можно
проводить, воспользовавшись критерием следующего вида:


maxh
hi  

где hi – модуль суммы элементов, которые находятся в i-й
строке матрицы В*, hмах – максимальное значение hi. Этот
критерий степени управляемости позволяет определить
степень управляемости каждой конкретной компоненты
вектора состояния в численном виде  .

В соответствии с представленным численным критери-
ем степени управляемости компонент вектора состояния
мерой управляемости является конкретное число. Этот
критерий удобен при автоматизированном проектировании
систем управления, так как позволяет включать в вектор
управления и вектор состояния только эффективно управ-
ляемые компоненты.

Примером использования критерия является решение
задачи выявления участков наиболее эффективного управ-
ления полетом баллистической ракеты.
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IV. СПОСОБ ПОВЫШЕНИЯ СТЕПЕНИ УПРАВЛЯЕМОСТИ ЛА
Представлен способ оптимизации параметров системы

управления ЛА с помощью критерия степени управляемости.

Одним из способов повышения управляемости ЛА яв-
ляется разработка высокоэффективной системы управле-
ния. Система управления ЛА осуществляет изменение его
параметров в соответствие с выбранным алгоритмом, ко-
торый реализует цель управления. Алгоритмы управления
ЛА имеют различную эффективность, зависящую, в част-
ности, от используемого функционала качества. Включение
в функционал качества члена, характеризующего степень
управляемости, приводит к изменению структуры алгорит-
ма управления и, как правило, к усложнению управления.
Поэтому использован более простой подход, который за-
ключается в оптимизации параметров алгоритма управле-
ния с помощью критерия степени управляемости.

Математическая модель движения ЛА.

Одним из основных этапов синтеза системы управле-
ния ЛА является исследование его динамики движения
и получение математической модели движения ЛА.

Рассмотрим в качестве примера движение ЛА типа
баллистической ракеты и ракетоносителя на активном
участке траектории. Движение таких ЛА осуществляется
в условиях когда их реальные характеристики и внешние
воздействия отличаются от номинальных. Поэтому в таких
условиях система управления должна обеспечивать устой-
чивый полет ЛА вблизи поминальной траектории.

Ввиду того, что система управления ЛА должна удер-
живать его вблизи расчетной траектории, исследование
возмущенного движения целесообразно проводить с по-
мощью уравнений в отклонениях.

Модель бокового движение ЛА в отклонениях включа-
ет следующие параметры:

Vz – вариация линейной скорости движения центра масс
в боковой плоскости;
δ – вариация углового отклонения управляющего органа;

ZvF и Mψ - соответственно возмущающая сила и момент;
мн – номинальная масса ЛА; IH – момент инерции.

В форме Коши модель движения ЛА имеет вид:

 FBuAxx   
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где а1= ZZ vva , а2= Zva , а3= Zva , а4= Zva , а5= a , а6= a .

Управление движением ЛА осуществляется с помощью
системы управления, которая реализует какой-либо алго-
ритм. В алгоритме управления используется математиче-
ская модель движения ЛА.

Синтез алгоритма управления обычно проводится от-
дельно для каждого канала управления. Рассмотрим мате-
матическую модель бокового движения ЛА. Отметим, что
уравнения движения ЛА в продольной плоскости имеют
аналогичный вид.

Оптимальность управления понимается в смысле ми-
нимума функционала вида:

  
T

to

TTT TXSTXdtuRuXQX )(**)()****( 

где Х – вектор состояния;
t0 – начальный момент времени функционирования объекта;
Т – момент времени окончания функционирования объекта;
Q – матрица весовых коэффициентов, характеризующая
качество переходного процесса;
R – матрица весовых коэффициентов, характеризующая ограниче-
ния, накладываемые на энергетику;
S – матрица весовых коэффициентов, характеризующая
штраф за конечное отклонение регулируемого процесса.

Математическая модель исследуемого процесса имеет
следующий вид:

 UtBXtAX *)(*)(   

где А(t) – матрица модели; В(t) – матрица управления; U –
вектор управления.

Управления исследуемым объектом имеет вид:

 XBRu T ***1    

где Г – симметричная матрица, которая является решением
следующего уравнения:

 QBRBAA TT   ***** 1  

где ST  )( .

В практических приложениях обычно матрицы весовых
коэффициентов задаются в диагональной форме.

Например, матрица Q выбирается диагональной с эле-
ментами, заданными из условия

)(
1

0
2
max tTX

q
i

ii 
 , qii – диа-

гональные элементы матрицы Q; Xi max – максимально допу-
стимое значение координаты на интервале функциониро-
вания объекта. Соответственно для матрицы S диагональ-
ные элементы будут иметь следующий вид:

)(
1

2
max TX

S
i

ii  .

При использовании оптимизации системы управления
в смысле максимума степени управляемости ЛА структура
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управления не меняется. Изменяются только значения ко-
эффициентов усиления в управляющем сигнале. Это обу-
словлено тем, что коэффициенты усиления иначе матрица
усиления зависят от матрицы модели, а также от матрицы
управления. Коэффициенты этих матриц оптимизируются
с целью повышение степени управляемости ЛА и, затем,
используются в классическом алгоритме управления ЛА.

Анализируя модель движения ЛА с помощью критерия
(5), получим суммы элементов каждой строки матрицы
управляемости B. Обозначим Вi - суммы элементов каждой
строки, которые позволяют судить о степени управляемо-
сти каждой компоненты вектора состояния модели движе-
ния ЛА.
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Предположим, что в конкретном практическом прило-
жении поставлена задача повышения степени управляемо-
сти Х2: Х2 – вариация линейной скорости движения центра
масс ЛА в боковой плоскости. Для решения этой задачи
рассмотрим вторую строку матрицы управляемости, со-
ставленной в соответствии с критерием


3
114

62

1

5
2 aaa

aa
a
aB


  



Рассмотрим случай, когда все параметры движения ЛА
жестко заданы за исключением параметра РН (РН – тяга
двигателей ЛА).

В соответствии с критерием степени управляемости ком-
поненты вектора состояния тем выше, чем больше модуль
коэффициентов соответствующей строки матрицы вида.

Таким образом повысить степень управляемости кон-
кретной компоненты вектора состояния можно путем уве-

личение модуля коэффициента Вi. В данном случае необ-
ходимо увеличить модуль В2 посредством варьирования
параметра а2. Учитывая вид этого параметра

H

S
HzHH

m
qCPa


2

, где 
zHC – аэродинамический коэффици-

ент лобового сопротивления, q – скоростной напор, m –
нормальная масса ЛА.

Можно сделать заключение, что при увеличении тяги
двигателей ЛА степень управляемости X2 увеличивается.

Тяга двигателей ЛА с течением времени изменяется,
поэтому для совершения маневров ЛА с использованием
параметра X2 целесообразно выбирать такие интервалы
полета, на которых P имеет наибольшие значения. Есте-
ственно данная рекомендация актуальна лишь в случае,
когда имеется возможность выбора момента совершения
маневра, т.е. есть возможность изменять полетное задание.

Рассмотрим, как меняется степень управляемость ком-
поненты Х2 с течением времени. Для этого подставим
в выражение (11) численные значения коэффициентов
тестовой модели движения ЛА через 10сек полета. Полу-
чим В2(10)=1,434.107. Затем рассчитаем значения модуля
В2 после 30 сек полета ЛА. Расчет проведен с использова-
нием экстраполированных коэффициентов и параметров.
В2(30)=1,125.107.

ТАБЛИЦА 1. ЧИСЛЕННЫЕ КОЭФФИЦИЕНТЫ, ВХОДЯЩИЕ В УРАВНЕНИЯ
ДВИЖЕНИЯ ЛА

T, сек a1 a2 a3 a4 a5

10 0,25.10–3 28 –0,01 –1,5 1,1

15 0,05.10–3 37,5 –0,001 –2,3 1,5

С течением времени модуль В2 уменьшается, что в со-
ответствии с критерием степени управляемости свиде-
тельствует о снижении степени управляемости компонен-
ты Х2.

Таким образом при формировании сценария полета
(полетного задания) маневрирование ЛА с управлением
параметром Х2 целесообразно осуществлять на начальном
временном интервале, так как с течением времени степень
управляемости Х2 снижается.

V. ВЫВОДЫ

Определение степени управляемости с помощью пред-
ставленного критерия позволяет провести оптимизацию
параметров ЛА. Критерием оптимальности является мак-
симум степени управляемости ЛА.

В практических приложениях, как правило, конструк-
тивные параметры ЛА жестко заданы. Поэтому оптимиза-
ции (в смысле критерия степени управляемости) подлежат
динамические параметры ЛА.

С течением времени параметры ЛА меняются, соответ-
ственно степени управляемости компонент вектора состо-
яния ЛА также изменяются. В связи с этим предложено
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формировать сценарий полета ЛА с учетом степеней
управляемости конкретных компонент вектора состояния.
Определения степени управляемости компонент вектора
состояния ЛА проводятся на всем интервале полета, выде-
лены интервалы с максимальными значениями степеней
управляемости каждой компоненты, тем самым выделены
интервалы, где целесообразно осуществление маневров по
той или иной компоненте вектора состояния ЛА. Основной
алгоритм управление ЛА остается без изменения, что яв-
ляется важным для серийных ЛА.
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Аннотация — В работе рассматриваются, подходы, приёмы
и технические решения нашедшие своё отражение в структуре
беспилотного пилотажно-навигационного комплекса, позво-
ляющие удовлетворить высоким требованиям к надежности
и отказобезопасности.
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I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время беспилотная авиация интенсивно
внедряется во все сферы деятельности и активно распро-
страняется по всему миру[1, 2]. Задачи, решение которых
возлагается на беспилотный летательный аппарат, влекут
за собой жесткие требования в части отказоустойчивости
и надежности, предъявляемые к системе автоматического
управления. Выполнение этих требований невозможно без
развитой системы контроля и диагностики.

Надежность бортового радиоэлектронного оборудова-
ния определяется сохранностью во временной области
и в установленных пределах значений всех параметров
и технических характеристик, определяющих способность
выполнять требуемые функции и решать назначенные за-
дачи в заданных режимах и ожидаемых условиях эксплуа-
тации, при техническом обслуживании, хранении и транс-
портировании.

Надежность является комплексным свойством, которое
в зависимости от назначения объекта и условий его при-
менения включает в себя безотказность, долговечность,

ремонтопригодность и сохраняемость или определенные
сочетания этих свойств.

II. СОСТАВ, СТРУКТУРА, ВЗАИМОДЕЙСТВУЮЩЕЕ
ОБОРУДОВАНИЕ ПИЛОТАЖНО-НАВИГАЦИОННОГО

КОМПЛЕКСА (ПНК)
При выборе состава и структуры ПНК, сформулирова-

ны следующие основные требования:

 использование существующих технических ре-
шений;

 обеспечение отказоустойчивости комплекса, то
есть сохранение его работоспособности без ухуд-
шения и с ухудшением технических характери-
стик (качества выполнения режимов полета) при
возникновении отказов;

 обеспечение требований заказчика по показателям
надежности работы комплекса;

 наличие развитых средств обеспечения само-
контроля комплекса на всех этапах его применения,
в том числе при реализации полетного контроля,
для обнаружения и распознавания (идентификации)
отказа аппаратуры и ПО;

 способность комплекса к аппаратно-
алгоритмической реконфигурации при обнаруже-
нии и распознавании отказов ПО и аппаратуры
для обеспечения его работоспособности;
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 обеспечение режима автономного счисления нави-
гационных параметров при пропадании сигнала
СНС или при нарушении её работоспособности
в условиях радиоэлектронного и иного противо-
действия[3, 4].

Предложены следующие основные пути для обеспече-
ния вышеперечисленных требований:

 резервирование основных жизненно важных ком-
понентов аппаратуры из состава ПНК (датчики,
вычислительные блоки, исполнительные механиз-
мы, линии связи);

 использование в качестве основного внутриси-
стемного интерфейса высоконадёжных дублиро-
ванных шин связи типа ARINC 825 (CAN 2.0B),
обладающих помимо доказанной вероятности
ложного приёма на уровне 10–12 также механизмом
неразрушающего арбитража, что позволяет в кри-
тической ситуации автоматически ранжировать
передаваемую информацию по уровню важности;

 учитывая, что основной поток данных от датчиков
циркулирует в сенсорной сетевой шине, преду-
смотрены резервные каналы информационного
обмена;

 в качестве системы автономной навигации и дат-
чика пилотажной информации использовать бес-
платформенную инерциальную навигационную
систему (БИНС); учитывая, что живучесть ком-
плекса критична к отказам БИНС, предусмотрено
её резервирование со снижением точности [5];

 производительность процессора центрального вы-
числителя должна быть достаточна (и иметь запас)
для решения задач пилотирования и навигации на
всех режимах применения БЛА, комплексной об-
работки датчиковой информации (комплексирова-
ние и реконфигурация информационных систем),
реализации алгоритмов полетного контроля
с идентификацией места отказа и реализацией ал-
горитмов реконфигурации комплекса для устране-
ния последствий отказной ситуации, взаимодей-
ствия с бортовым оборудованием и т.д.;

 ПНК должен иметь открытую архитектуру как
в части внутренней структуры, так и в части ин-
терфейса с целевым оборудованием;

 центральный процессор должен быть наделен
многозадачной операционной системой, обеспе-
чивающей решение задач управления в режиме
«жесткого реального времени» и открывающей
возможность поэтапного наращивания программ-
ного обеспечения (т.е. функций системы) без
необходимости кардинального изменения уже су-
ществующего («отлетанного») ПО.

III. САМОКОНТРОЛЬ ПНК
Архитектура бортового комплекса управления ПНК

обеспечивает возможность реализации системы, сохраня-

ющей выполнение заданных функций в случаях возникно-
вения отказов в аппаратной части. Обеспечивается обна-
ружение отказа, локализация отказа и реконфигурация
системы. Информационный поток, проходящий через ком-
плекс, последовательно обрабатывается следующими под-
системами:

 датчиковая подсистема[6,7];

 вычислительная подсистема;

 исполнительные механизмы.

На текущий момент наиболее важными являются три
задачи [8]:

 обеспечение безотказности и отказоустойчивости
комплекса, то есть сохранение его работоспособ-
ности при возникновении максимального количе-
ства отказов,

 наличие развитых средств обеспечения само-
контроля комплекса на всех этапах его примене-
ния, в том числе при реализации полетного кон-
троля, для обнаружения и распознавания (иденти-
фикации) отказа или сбоя аппаратуры,

 способность комплекса к аппаратно-
алгоритмической реконфигурации при обнаруже-
нии и распознавании отказа аппаратуры для обес-
печения его работоспособности.

В цифровых системах управления принципиальным
становится характер отказов, которые можно подразделить
на стойкие (отказы), нестойкие отказы (сбои). Причем, как
показывает статистика, в среднем интенсивность нестой-
ких отказов в 10 раз больше постоянных. ПНК должен
обеспечивать работу системы пока есть хотя бы какая-то
возможность для этого, т.е. переживать столько отказов
и сбоев, сколько это возможно при постоянной реконфи-
гурации системы [9].

Сбой – отказ, который устраняется после перезапуска
отказавшего элемента системы. Характерным примером
сбоя служит остановка ЭВМ, устраняемая повторным пус-
ком программы с места останова или ее перезапуском сначала.

Отказ – отказ, который не устраняется после много-
кратного (X раз за Y секунд) перезапуска отказавшего
элемента системы.

Задачей мониторинга системы является:

 обнаружение отказа: по содержимому информа-
ционных слов, расхождению с аналогичной ин-
формацией от элемента-дублера, разовой коман-
ды, выходу параметра за пределы допустимого
диапазона, показаниям монитора сторожевого
таймера; для процессоров посредством контроля
четности на всех внутренних и внешних шинах,
регистровом файле, и всех ОЗУ, использовании
кода обнаружения и коррекции ошибок в интер-
фейсе основной памяти, обнаружением запрещен-
ных команд, применением обратных (инверсных)
алгоритмов и т.д.;
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 идентификация отказ или сбой: по заданному вре-
мени наличия отказа и его устраняемости методом
перезапуска;

 в случае сбоя возможно применение способа про-
изведения «отката» вычислительной системы
в некоторое предыдущее исправное состояние;

 в случае стойкого отказа отказавший элемент
должен быть изолирован в расчетах от вычисли-
тельной конфигурации.

IV. АНАЛИТИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ НАДЕЖНОСТИ КОМПЛЕКСА

Рассматриваются две возможные структурные реализа-
ции пилотажно-навигационного комплекса для БЛА: с ре-
зервированием вычислительной подсистемы и подсистемы
сбора и преобразования информации и без.

Возможные структурные реализации пилотажно-
навигационного комплекса показаны на рис. 1 и 2.

Рис. 1. Схема без резервирования

Рис. 2. Схема с резервированием

Рассмотрим вариант без резервирования подсистемы
сбора и преобразования информации (СПИ).

Поскольку на данном этапе исследований не заданы ал-
горитмы функционального резервирования датчиков
в подсистеме сбора и преобразования информации и блока
измерения первичной информации, то выход каждого дат-
чика из строя считается отказом, а не дефектом всей под-
системы в целом.

Рис. 3. Схема без резервирования: pi – вероятности безотказной работы
соответствующих блоков

Все составные части подсистемы соединены по после-
довательной схеме[10]. Следовательно, оценка вероятно-
сти безотказной работы, должна проводиться по формуле:
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СПИ – вероятность безотказной работы для после-

довательного соединения группы элементов подсистемы
сбора и преобразования информации; ip ,

i – вероятность
безотказной работы и интенсивность отказов i-го блока
соответственно;

СПИ
n – количество элементов подсистемы

СПИ;
СПИ
 – интенсивность отказов блока СПИ.

Вероятность безотказной работы блока СПИ без резерви-
рования вычисляется в зависимости от интенсивности отка-
зов блока СПИ

 за период времени работы t по формуле:
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В свою очередь, интенсивность отказов для группы
элементов, при последовательном соединении элементов,
вычисляется как сумма интенсивностей отказов отдельных
элементов:
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Интенсивность отказов i одного блока вычисляется
по формуле:
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где iT – среднее время наработки на отказ i-го блока.

В случае дублирования СПИ имеет место «пассивное»
резервирование, т.е. оба блока МПС и соответствующие
шины данных включаются одновременно и функциониру-
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ют совместно. Вся подсистема работает безотказно, если
хотя бы одна из ветвей МПС – CAN находится в рабочем
состоянии.

Рис. 4. Схема с дублированием СПИ (рис. 2): смысл и значения
вероятностей совпадают с обозначениями рис. 3

Тогда вероятность безотказной работы пары МПС –
CAN в любой из ветвей, изображенных на рис. 4, равна:
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После чего несложно подсчитать вероятность безотказ-
ной работы параллельного соединения двух идентичных
ветвей МПС – CAN:



 

. о . о .

.2
6 7

( ) 1 1 ( ) 1 ( )

1 1 .

МПС CAN МПС CANМПС CAN

пар п сл п сл

пар
МПС CAN

p t p t p t

tp p e 
 



           

   

 

В свою очередь, интенсивность отказов подсистемы
СПИ при дублировании ветви МПС – CAN с учетом вы-
ражений (3) и (6) вычисляется по формуле:

 .пар
CANМПС

.дубл
СПИ  54321  

где все частные интенсивности отказов 51  рассчиты-
ваются по формуле (4).

Далее проведем оценку надежности вычислительной
подсистемы, сначала без резервирования МВ.

Структурная схема надежности вычислительной под-
системы в этом случае имеет вид, показанный на рис. 5.

Рис. 5. Схема без резервирования
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Вероятность безотказной работы блока вычислитель-
ной подсистемы без резервирования вычисляется в зави-
симости от интенсивности отказов блока

В
 за период

времени работы t по формуле:

 te)t(P
.посл

В
В

  

В свою очередь, интенсивность отказов для группы
элементов, при последовательном соединении элементов,
вычисляется как сумма интенсивностей отказов отдельных
элементов:

 10987  .посл
В

 

В случае дублирования вычислительного модуля
структурная схема надежности подсистемы с рис. 5 преоб-
разуется и принимает вид, показанный на рис. 6.

Рис. 6. Схема с дублированием МВ (рис. 2)

Тогда вероятность безотказной работы пары Модуль
СНС – МВ в любой из ветвей, изображенных на рис. 6,
равна:
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После чего несложно подсчитать вероятность безотказ-
ной работы параллельного соединения двух идентичных
ветвей Модуль СНС – МВ:
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В свою очередь, интенсивность отказов вычислитель-
ной подсистемы при дублировании ветви Модуль СНС –
МВ с учетом выражений (10) и (12) вычисляется по фор-
муле


.пар
МВСНС

.дубл
В  87  

Также для расчета надежности комплекса необходимо
провести оценку надежности подсистемы электромехани-
ческих приводов. Поскольку дублирования элементов этой
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подсистемы не производится, то расчет ее надежности
производится вне зависимости от структуры всей системы.

Подсистема состоит из шести одинаковых приводов.
Естественно считать, что безотказность работы всех этих
приводов одинаковая и равна:

 tep  11
11  

По условиям эксплуатации этой подсистемы отказ любо-
го одного из приводов считается дефектом. Для отказа под-
системы необходим отказ как минимум любых двух приво-
дов. Обозначим вероятность отказа любого из приводов:

 tepq  11
1111 11  

Тогда событие B, заключающееся в отказе подсистемы
приводов, наступает в случае, если наступит хотя бы одно
из событий B2, B3, B4, B5, B6, где событие Bi заключается
в одновременном отказе i приводов из шести. Вероятность
наступления события Bi вычисляется из выражения:
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где
i
nC – число сочетаний из n по i.

После этого можно вычислить вероятность наступле-
ния события B (отказа подсистемы приводов):
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Вероятность безотказной работы подсистемы приводов
можно рассчитать из соотношения:
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Из рис. 1 и 2 видно, что в независимо от структурной
схемы все три подсистемы соединены в системе по после-
довательной схеме, поэтому вероятность безотказной ра-
боты системы в целом определяется из соотношения:

        tPtPtPtP ПРВСПИ   

Подставляя значения вероятностей безотказной работы
подсистем из выражений (1), (8) и (18) в формулу (19),

имеем соотношение для расчета вероятности безотказной
работы пилотажно-навигационного комплекса без резер-
вирования:
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где величина ПР вычисляется из выражения (18).

Подставляя значения вероятностей безотказной работы
подсистем из выражений (7), (13) и (18) в формулу (19),
имеем соотношение для расчета вероятности безотказной
работы пилотажно-навигационного комплекса для струк-
туры с дублированием:
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где величины .пар
CANМПС , .пар

СНС-МВ и ПР вычисляются из
выражений (6), (12) и (18) соответственно.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе приведены две схемы построения ПНК для
БЛА в соответствии с описанными техническими решени-
ями. В процессе анализа было выявлено, что в дублиро-
ванной системе надежность понижается, но в то же время
возрастает отказобезопасность.

В работе приведен теоретический расчет показателей
отказобезопасности для двух структурных построений
комплекса (с дублированием и без).
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Аннотация — Разработана структура пилотажно-
навигационного комплекса летательного аппарата, способ-
ная изменять свою архитектуру в зависимости от уровня
помех и условий полета. Алгоритмическое обеспечение ком-
плекса дополнительно включает интеллектуальную компо-
ненту в составе алгоритм самоорганизации, динамической
базы данных и критерия сравнения прогноза и текущего
состояния комплекса. Разработан алгоритм комплексирова-
ния, включающий оригинальный критерий степени наблю-
даемости переменных состояния, позволяющий формиро-
вать оптимальную структуру комплекса.

Ключевые слова — летательный аппарат, пилотажно-
навигационный комплекс, интеллектуальная компонента,
критерий степени наблюдаемости

I. ВВЕДЕНИЕ

Эффективность применения современных высокома-
невренных и сверхманевренных многофункциональных
летательных аппаратов (ЛА) определяется не только их
летно-техническими характеристиками и вооружением, но
и возможностями бортового оборудования по информаци-
онному обеспечению боевых действий, управлению ору-
жием и защите ЛА.

Точность измерений параметров ЛА, зависит от условий
эксплуатации, конструктивных особенностей измеритель-
ных систем и их алгоритмического обеспечения. Алгорит-
мическое обеспечение измерительных систем ЛА включает
алгоритмы оценивания, управления, прогнозирования
и комплексирования.  Измерительные системы, основанные
на разных физических принципах, с помощью этих алго-
ритмов объединяются в пилотажно-навигационные ком-
плексы (ПНК), способы построения которых зависят от
типа и условий функционирования динамического объекта,
конструктивных и финансовых возможностей, требуемой
точности измерений [1, 2, 3].

ПНК самолетов Су-27СМ, Су-30СМ, Су-34, МиГ-29К
построены по принципу применения бортовой цифровой
вычислительной системы (БЦВС) для решения комплекс-
ных задач, задач навигации, управления и взаимодействия
с сохранением независимости работы отдельных входящих
в комплекс систем.

Требования, предъявляемые к точности, помехо- и от-
казоустойчивости, диапазону применения измерительных
систем и ПНК в целом, постоянно возрастают. Но при этом
параллельно происходит также качественный и количе-

ственный рост информационно-вычислительных ресурсов
БЦВС ПНК. Это позволило обеспечить требуемые харак-
теристики ПНК указанных самолетов алгоритмическими
методами и достичь результата за короткое время с мини-
мальными затратами [4, 5, 6].

Измерительные системы ПНК имеют погрешности,
обусловленные конструктивными особенностями и усло-
виями функционирования ЛА. Для компенсации погреш-
ностей используются методы многоуровневой адаптивно-
робастной комплексной обработки информации.

Существующие ПНК имеют высокую помехо- и отка-
зоустойчивость, позволяют получать достоверную навига-
ционную информацию во всем диапазоне условий их
функционирования. Однако при создании перспективных
ЛА требования к их измерительному оборудованию
неуклонно возрастают, поэтому разработка новых подхо-
дов, алгоритмов обработки информации и конструкций
измерительных систем является актуальным и важным
комплексом задач (последняя задача требует существен-
ных временных и финансовых затрат, поэтому в настоя-
щей работе не рассматривается).

Для получения максимально возможной точности из-
мерений необходимо учитывать все особенности функци-
онирования измерительных систем и условия полёта ЛА.

Целью работы является повышение точности навига-
ционных определений с помощью разработки перспектив-
ных структур ПНК ЛА.

II. СОВРЕМЕННЫЕ ПИЛОТАЖНО-НАВИГАЦИОННЫЕ
КОМПЛЕКСЫ ЛА

Современный уровень развития – это ПНК в составе
КБО 5-го поколения (самолет Т-50, Су-35 и др.), а также
ПНК «переходных» поколений КБО 4+ (самолеты Су-30,
Су-34, МиГ-29К, вертолеты Ми-28НМ, Ка-52). Программ-
но-математическое обеспечение современных ПНК позво-
ляет осуществлять комплексную обработку информации,
поступающей от разных датчиков и осуществлять коррек-
цию менее точных систем (при наличии корректоров).

ПНК ЛА Су-27СМ, Су-30СМ, Су-34, МиГ-29К постро-
ены по принципу применения бортовой цифровой вычис-
лительной системы (БЦВС) для решения комплексных
задач, задач навигации, управления и взаимодействия
с сохранением независимости работы отдельных входящих
в комплекс систем.
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В настоящее время разрабатывается и выпускается пи-
лотажно-навигационное оборудование, в котором реализу-
ется концепция интегрированных комплексов бортового
оборудования, построенных на универсальных вычисли-
тельных системах с организацией обработки пилотажно-
навигационной информации на нескольких последователь-
ных уровнях. Программно-математическое обеспечение
современных ПНК позволяет осуществлять комплексную
обработку информации, поступающей от разных датчиков
и осуществлять коррекцию менее точных систем (при
наличии корректоров). Такой подход обеспечивает авто-
номность, помехозащищённость и надёжность. ПНК.
Дальнейшее развитие ПНК тесно связано с интеллектуали-
зацией управления ЛА.

ПНК представляют собой некоторое количество систем
и датчиков, в основу принципа действия которых положе-
ны различные физические принципы. Эти системы объ-
единены алгоритмически.

В настоящее время развивается два подхода к идее
комплексирования, а именно использование минимального
количества датчиков, входящих в состав навигационного
комплекса, и использование наибольшего количества дат-
чиков, информация с которых подвергается совместной
обработке.

Первый подход находит широкое применение в совре-
менных ПНК, так как обеспечивает достаточно высокую
точность определения навигационных параметров ЛА,
надежность ПНК и не требует больших вычислительных
затрат. Подобные навигационные комплексы обычно
включают ИНС и ДИСС или ИНС, баровысотомер и дат-
чик навигационного поля (например, РЛС) и др. [7, 8, 9].

Второй подход к решению задачи комплексирования
требует повышенной производительности БЦВМ и разме-
щения на борту ЛА большого количества прецизионных
датчиков и систем. Такие ПНК могут включать ИНС,
ДИСС, радиовысотомер, баровысотомер, радиосистемы
ближней и дальней навигации, датчики различных инфор-
мационных полей и др. Теоретически такие ПНК должны
обеспечивать высокую точность и отличаться надежно-
стью. На практике из-за погрешностей внешних возмуще-
ний (активных и пассивных помех), точность навигацион-
ных комплексов существенно снижается. Требование для
реализации алгоритмического обеспечения ПНК БЦВМ
повышенной мощности также ограничивает их примене-
ние на современных ЛА.

Логическим завершением идеи комплексирования мож-
но считать селективный подход, который включает пре-
имущества двух рассмотренных выше подходов. ПНК, реа-
лизующие селективный подход, состоят из максимально
возможного количества систем и датчиков навигационной
информации, а также алгоритмического обеспечения. Ал-
горитмическое обеспечение селективного ПНК включает
алгоритм выбора наиболее достоверной навигационной
информации и алгоритм обработки этой информации с це-
лью повышения точности навигационных определений.

Традиционной схемой ПНК является ИНС, принятая за
базовую систему, снабженная несколькими датчиками

внешней информации, алгоритмами комплексирования
и оценивания. Алгоритмы комплексирования представляет
собой алгоритмы обработки сигналов от используемых
навигационных систем и датчиков. Увеличение количества
измерительных систем теоретически позволяет с большей
точностью получить информацию о навигационных пара-
метрах объекта. На практике же при использовании систем
с различными точностными характеристиками и из-за не-
совершенства алгоритмического обеспечения точность
определения навигационной информации снижается. По-
этому с помощью алгоритмов комплексирования выделя-
ются системы, позволяющие получать наиболее достовер-
ную информацию о навигационных параметрах объекта.
Или в процессе совместной обработки сигналов с различ-
ных систем выделяется наиболее достоверная информация.

Селективные  комплексы предполагают определение
наиболее достоверной информации и последующую обра-
ботку ее посредством алгоритма оценивания. С выхода
алгоритма оценивания оценка вектора состояния поступает
в выходную информацию комплекса для коррекции по-
следней.

Для определения наиболее достоверной информации
предлагается использовать критерий степени наблюдаемо-
сти переменных состояния. Состав комплекса определяет-
ся по наибольшему значению критерия степени наблюдае-
мости конкретной компоненты вектора состояния.

Рассматривается возможный состав ПНК, т.е. все си-
стемы, которые могут быть использованы для получения
навигационной информации.  В качестве базовой системы
выбирается наиболее точная и универсальная система.
Обычно в качестве такой системы выбирается ИНС.

Селективный комплекс функционирует следующим
образом. Рассматривается вектор состояния базовой систе-
мы при непосредственном измерении одной из переменных
состояния с помощью внешнего датчика информации.
Имеется ввиду, что информация внешняя по отношению
к базовой системе. Для каждой компоненты вектора состо-
яния определяются степени наблюдаемости. Затем рас-
сматривается вектор состояния при непосредственном из-
мерении одной из компонент другим датчиком внешней
информации. Проводятся аналогичные расчеты и опреде-
ляются степени наблюдаемости переменных состояния
в этом случае.

Следующий этап - сравнение степеней наблюдаемости
соответствующих переменных состояния. По наибольшим
значениям степеней наблюдаемости определяется рабочий
контур комплекса.

При функционировании селективных комплексов пе-
риодически проводится анализ степеней наблюдаемости
переменных состояния и осуществляется автоматический:
выбор наилучшей структуры рабочего контура комплекса.
Измеряемые посредством выбранных датчиков сигналы
используются в алгоритме оценивания для формирования
оценок погрешностей базовой навигационной системы.
А затем оценки погрешностей используются для коррек-
ции навигационной информации.
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III. ИЗМЕРИТЕЛЬНЫЙ КОМПЛЕКС С ИНТЕЛЛЕКТУАЛЬНОЙ
КОМПОНЕНТОЙ

Концепция интеллектуальных систем широко исполь-
зуется при синтезе сисгем управления нового поколения.
В рамках этой концепции современная сложная система
управления разрабатывается как функциональная система
с присущим ей приспособительным эффектом. Полезный
приспособительный эффект способствует достижению
цели, которая выступает в том числе и как системообразу-
ющий фактор. Отличительная черта любого результата,
который способствует достижению цели, это то, что он
получается на основе принципа саморегуляции и обладает
одинаковыми узловыми механизмами, а именно, аффе-
рентным синтезом цели, принятием решения к действию,
эфферентной программой действия, акцептором действия,
обратной афферентацней о параметрах результата и сличе-
нием параметров полученного результата с параметрами,
прогнозированными акцептором действия.

Для получения полной информации о состоянии интел-
лектуальной системы необходимо рассматривать не только
измеряемые параметры, а и наблюдаемые, но непосред-
ственно не измеряемые переменные состояния. Собствен-
ное состояние интеллектуальной системы определяется
посредством различных алгоритмов оценивания, в кото-
рых по измерениям частя параметров осуществляется вос-
становление всего вектора состояния.

Алгоритмическая связь осуществляется посредством
алгоритмов комплексирования. В современных ПНК про-
водится обработка сигналов от всех измерительных систем
с целью получения наиболее достоверной информации
о состоянии объекта исследования. Наибольшей популяр-
ностью в последнее время пользуются методы комплекси-
рования, основанные на применении какого-либо критерия
селекции измерительных сигналов или ансамбля критериев.

При разработке концепции построения оптимальной
структуры чувствительных элементов интеллектуальной
системы целесообразно обратиться к живым организмам.
В живых организмах присутствуют помимо прочих функ-
циональные системы с относительно пассивным внешним
звеном саморегуляции. Органы чувств воспринимают ин-
формацию об окружающей среде и действуют на основе
различных физических принципов. При ухудшении вос-
приятия информации одним чувствительным органом до-
верие к этой информации уменьшается и информационный
дефицит пополняется посредством другого чувствительного
органа. Например, при уменьшении освещенности зритель-
ная (визуальная) информация становится недостоверной
и предпочтение отдается другим органам чувств – осязанию,
обонянию. Аналогичную структуру функциональной систе-
мы целесообразно использовать при синтезе ПНК.

Современные ПНК сострят из максимально возможного
количества измерительных систем и датчиков, а также алго-
ритмического обеспечения, включающего критерий выбора
наиболее достоверной информации. Так как последующая
обработка информации от измерительных систем обычно
проводится посредством различных алгоритмов оценивания,
предлагается в качестве критерия достоверности использо-
вать численный критерий степени наблюдаемости.

Применение селективного подхода к задаче определе-
ния наилучшей структуры рабочего контура комплекса
позволяет использовать комплекс наиболее эффективно на
каждом этапе его функционирования.

Одним из недостатков селективного комплекса является
способ выбора математической модели в алгоритме оцени-
вания. Предполагается использование модели из ограни-
ченного числа заранее определенных моделей, разработан-
ных на основе априорной информации. Выбор модели
осуществляется в соответствии с результатами анализа сте-
пеней наблюдаемости посредством численного критерия.
Набор математических моделей ограничен и т.к. синтез
моделей осуществляется на основе априорных данных, то
часто имеющиеся модели недостаточно точно описывают
реальный исследуемый процесс. Поэтому точность оцени-
вания и следовательно достоверность информации о со-
стоянии объекта может существенно снижаться.

Другим недостатком селективного комплекса является
то, что для определения его структуры используется ин-
формация, полученная на предыдущем этапе его функцио-
нирования. Выбранная таким образом структура может
быть не оптимальной на следующем интервале работы
комплекса, т.к. при выборе не учитываются текущие ин-
формационные сигналы.

Эти недостатки могут быть в досгаточной степени
скомпенсированы алгоритмическим путем. Селекция ин-
формационных сигналов в комплексе осуществляется на
основе концепции построения функциональных систем,
с использованием алгоритма прогноза.

ПНК с интеллектуальной компонентой предусматривает
изменение структуры чувствительных элементов, а также
изменение конфигурации алгоритмического обеспечения.
В случае, когда численные значения степеней наблюдаемо-
сти не превышают заранее установленного порогового зна-
чения, т.е. анализируемые измерительные системы не поз-
воляют оценить состояние системы достаточно точно,
предусмотрено изменение рабочего контура. Для компенса-
ции ошибок базовой системы используется их прогноз. По-
лученные посредством алгоритма самоорганизации модели
применяются для прогнозирования ошибок базовой систе-
мы. В выходной информации базовой системы компенсация
осуществляется посредством сигналов от алгоритма прогно-
за, а не с помощью сигналов с блока оценивания.

Таким образом, использована концепция построения
интеллектуальных систем при синтезе ПНК. Принятие
решения о выборе структуры комплекса сопровождается
формированием программы действия с одновременным
прогнозом результата (акцептор действия).

Использование концепции построения интеллектуаль-
ных систем вместо селективного комплекса несколько
усложняет алгоритмическое обеспечение. Помимо алго-
ритма определения степеней наблюдаемости, алгоритма
формирования измерений и алгоритма оценивания необ-
ходимо дополнительно реализовать алгоритм самооргани-
зации для построения модели оптимальной сложности,
алгоритм прогноза, используемый для предсказания состо-
яния системы и динамическую базу данных, состоящую из
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предсказанных характеристик погрешностей базовой из-
мерительной системы, а также алгоритм сравнения дей-
ствительной априорной информации с прогнозированной.
ПНК с интеллектуальной компонентой (ПНКИК) обладает
специфическим узловым механизмом – акцептором дей-
ствия [1, 2, 3], который представляет собой интеллекту-
альную компоненту. Акцептор действия включает алго-
ритм построения прогнозирующей модели исследуемых
параметров ПНКИК, алгоритмы прогноза и сравнения те-
кущих измерений с прогнозом. Фрагмент структуры
ПНКИК представлен на рис. 1.

Рис. 1. Фрагмент структуры прицельно-навигационного комплекса
с интеллектуальной компонентой

где 1 – базовая навигационная система, обычно ИНС; 2, …,
N – датчики и измерительные системы внешней информа-
ции; z – измерения; БО – блок оценивания; Θ – истинная
навигационная информация; х – погрешности ИНС; kx̂ –

оценки погрешностей ИНС; kx~ – ошибка оценивания; kx̂̂ –
прогноз погрешностей ИНС;  БКС – блок комплексирова-
ния и сравнения; БД – динамическая база данных; АПМ –
алгоритм построения модели; АП – алгоритм прогноза.

В БКС определяются степени наблюдаемости, форми-
руются измерения для алгоритмов оценивания и построе-
ния прогнозирующих моделей, а также проводится срав-
нение текущей апостериорной информации с результатами
прогноза. Полученная на основе проведенных измерений
математическая модель используется в алгоритме оцени-
вания для определения состояния исследуемой системы,
в критерии селекции измерительных сигналов, а также
с помощью математической модели осуществляется про-
гноз состояния системы на некотором интервале времени,
который выбирается в соответствии с режимом функцио-
нирования ЛА.

Результаты обработки информации позволяют опреде-
лить наилучший состав ПНКИК. В процессе функциони-
рования проводятся измерения, вычисляются значения
критерия селекции при использовании каждого внешнего
датчика совместно с ИНС, проводится построение модели,
прогноз и сличение прогноза с результатом действия, оце-
нивается вектор состояния, включающий погрешности
ИНС, осуществляется коррекция погрешностей ИНС,
определяется оптимальная структура рабочего контура
ПНКИК, которая будет использована на интервале прогно-
зирования.

БО реализуется посредством алгоритма оценивания,
например модификации фильтра Калмана [10, 11].

При формировании критерия степени наблюдаемости
использованы нестационарные уравнения погрешностей
ИНС:

 1 1 1k k k kx F x w     

И уравнение измерений имеет вид:

 k k k kz H x v   

Критерий степени наблюдаемости для нестационарных
систем имеет вид:
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Приведенный измерительный шум имеет вид:

1 1 2 2
i i i i

k l lv v v v       

Дисперсия приведенного измерительного шума:

2 2 2 2
1 2[( ) ] [ ]i i i i i

k k l kr M v r        

где 2[ ]k kr M v – дисперсия исходного измерительного
шума kv .

При изменении режима функционирования ЛА в
ПНКИК анализируются степени наблюдаемости перемен-
ных состояний и осуществляется автоматический выбор
наилучшей структуры комплекса. Для прогнозирования
погрешностей измерительных систем в АПМ необходимо
сформировать математическую модель. Известно много
способов построения прогнозирующих моделей [2, 5].
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Например, при коррекции навигационных систем ЛА
в случае потери информационного контакта с дополни-
тельными измерительными системами (ГЛОНАСС и др.)
для построения прогнозирующей модели применяют алго-
ритм самоорганизации [12].

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ

Использована тестовая математическая модель горизон-
тального канала погрешностей ИНС [1, 2]. Вектор состоя-
ния модели включает: kV – ошибки ИНС в определении
скорости, k – углы отклонения гиростабилизированной
платформы (ГСП) относительно сопровождающего трех-
гранника, k – скорость дрейфа ГСП.

Измеряется только ошибка ИНС в определении скоро-
сти, т.е.

H = [1 0… 0 ]

Результаты моделирования представлены только для
одной компоненты вектора состояния, так как для осталь-
ных компонент моделирование выполняется аналогично.

Моделирование погрешностей ИНС ПНКИК представ-
лено на рис. 2.

Рис. 2. Погрешность ИНС в определении скорости и ее оценки селективным
ПНК и ПНК ИК

При использовании ПНК ИК удается повысить точность
(по сравнению с селективным ПНК): ошибки в определе-
нии скорости (δV) – на 5%; углы отклонения ГСП (φ) – на
7%; скорость дрейфа (ε) – на 10%.

V. ВЫВОДЫ

Разработана структура ПНК, способная изменять свой
рабочий контур в зависимости от уровня помех и условий
полета ЛА. Алгоритмическое обеспечение ПНКИК ЛА
дополнительно включает алгоритм самоорганизации, ди-
намическую базу данных, критерий степени наблюдаемо-
сти переменных состояния и критерий сравнения прогноза
и текущего состояния комплекса.
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Аннотация — Представляются методы навигации, наве-
дения и управления космическим роботом-манипулятором
при подготовке и захвате пассивного спутника на солнечно-
синхронной орбите.

Ключевые слова — робот, управление, захват спутника

I. ВВЕДЕНИЕ

Рассматриваются методы навигации, наведения
и управления космическим роботом-манипулятором (КРМ)
при подготовке и захвате пассивного спутника (рис. 1)
в условиях неопределенности и неполноты измерения.
Дальнейшая транспортировка пассивного космического
объекта (ПКО) будет способствовать продлению срока его
активного существования за счет технологической модер-
низации на борту орбитальной космической станции или
в наземных условиях.

Рис. 1. КРМ готов захватить ПКО

В работе [1] приведен аналитический обзор современ-
ных методов и технологий по кинематике, динамике,
управлению и анализу возможностей КРМ при обслужи-
вании орбитальных миссий. Эта статья дает обзор 370 пуб-
ликаций по указанной тематике и кратко представляет
многошаговый процесс захвата ПКО, предложенный в мо-
нографии [2]. Ряд проблем оптимального управления кос-
мическими роботами при захвате кувыркающихся объек-
тов рассмотрен в [3], наши последние исследования пред-
ставлены в [4, 5]. Система управления движением (СУД)
КРМ имеет такие приводы: (i) двигательную установку
(ДУ) с восьмью реактивными двигателями (РД) и широт-
но-импульсной модуляцией (ШИМ) тяги, что позволяет
одновременно создавать векторы силы и момента в произ-
вольных направлениях связанной с корпусом КРМ систе-

мы координат (ССК) xyzO с началом в полюсе O, рис. 2;
(ii) силовой гироскопический кластер (СГК) на основе че-
тырех гиродинов (ГД) – двухстепенных силовых гироско-
пов. Измерение параметров движения КРМ выполняется
бесплатформенной инерциальной навигационной системой
(БИНС), которая корректируется сигналами спутников
GPS/ГЛОНАСС и астрономической системой (АС) на ос-
нове звездных датчиков. При дальности менее 10 м пара-
метры движения КРМ относительно ПКО определяются
камерами наблюдения и дальномерами [6–8].

II. МОДЕЛИ И ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

При орбитальных движениях КРМ и ПКО в околозем-
ном пространстве очень сложно решить ключевые про-
блемы. Необходимо учитывать поступательное и
вращательное движения как пассивной цели, так и
управляемого КРМ по законам механики космического
полета в гравитационных полях Земли, Луны и Солнца, а
также влияние сил давления солнечной радиации.

Рис. 2. Кинематическая схема бортового манипулятора

Рис. 3. Схема ДУ на основе восьми реактивных двигателей

Работа поддержана РФФИ, проект № 17-08-1708.
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Используются ССК B , орбитальная (ОСК) O и инер-
циальная (ИСК) I системы координат, а также обозначе-
ния ),(col}{  ),(line][  ,, ,t)( ][ a и , ~ для векто-
ров, матриц и кватернионов. В схеме ДУ на рис. 3 положе-
ния ортов ,pe 81p по осям сопел РД определяются

углами ,e e . Вектор p точки pO приложения вектора
тяги p -го РД определяется параметрами ,xb ,yb zb . Каж-
дый РД имеет ШИМ тяги )(tp p с нелинейным непрерыв-
но-дискретным описанием

),[)v,,PWM(P)( 1
em

 rrrpmrzup tttt,Tttp 


при периоде e
uT и запаздывании e

zuT . Здесь mP является
номинальным значением тяги, одинаковым для всех РД,

e
1 urr Ttt  , ,e

ur rTt  ,...)2,1,0[0 Nr и функции

.|v|)|v|,(sat
;|v|0

)( e









mrprpu

mrp
mrp T 


 

В ССК вектор тяги p -го РД вычисляется по соотно-

шению ppp p ep  , а векторы тяги }P{e
i PP и мо-

мента MM e ДУ формируются согласно формулам
)(e tppP  и )(][e tpp pM   .

Рис. 4. Схема СГК и оболочка области вариации вектора КМ

Столбец )(h)( g pp  hH представляет вектор кине-
тического момента (КМ) схемы СГК 2-SPE на основе че-
тырех ГД (рис. 4), где 1|| ph , 41p и gh является
постоянным собственным КМ каждого ГД. При большом
передаточном числе редуктора в приводе ГД имеем близ-
кие командные )(ug tc

pp   и фактические )(tp угловые

скорости. При цифровом управлении )},(u{)( gg tt pkk u
gg u)(u pkpk t  ),,[ 1 kk ttt с периодом ,uT ukk Ttt 1

и ,N0k вектор }M{ gg
iM управляющего момента СГК

представляется нелинейным соотношением [9]

)())(()( g
g

g ttht khk uAM   )()( g tt ku 

где }p и матрица Якоби   )()( hAh . На рис. 4
приведена схема 2-SPE, область вариации нормированно-
го вектора )()( pp  hh  КМ СГК и ее проекции на
плоскости гироскопического базиса g

c
g
c

g
cO zyx .

В ИСК I ориентация ССК определяется кватернионом
),( 0   , }{ i . Используется вектор модифицирован-

ных параметров Родрига (МПР) /4)tg( e с ортом Эйле-
ра e и углом  собственного поворота, который однознач-
но связан с кватернионом  аналитическими соотношения-
ми. Пусть задано угловое движение ОСК )(),( oo tt  в ИСК.
Кватернион ошибки  o

0
~),e(  eΕ соответствует вектору

параметров Эйлера 0{e , } eE , матрице t
o3

o ][2 QeIC  , где
][03o  eeIQ , и вектору  ii ee02 угловых оши-

бок, а вектор ошибки по угловым скоростям вычисляется как
)(oo ti  C . Кинематические уравнения для

вектора or расположения КРМ и кватерниона  имеют вид

o
*
oo rrr   ; 2/   , где *)( является символом

локальной производной. Общая масса робота-манипулятора
,mmm r i где im представляет массу i -го звена ма-

нипулятора. При полюсе O, фиксированном в корпусе КРМ
(рис. 2), положение центра масс C КРМ определяется векто-
ром },,{ cccc zyx в равенстве .mmm rrc ii  L
Здесь L является вектором статического момента, вектор

r фиксирован в корпусе КРМ и представляет расположе-
ние центра масс rO робота, а векторы i определяют поло-
жения центров масс ic звеньев манипулятора с массами im

и собственными тензорами инерции c
iJ . Конфигурация ма-

нипулятора в ССК определяется столбцом },{ sqq состав-
ленным угловыми координатами 61, sqs , его трех зве-
ньев, см. рис. 2.

Для моделирования пространственного движения КРМ
используется векторная форма уравнений Эйлера-
Лагранжа. Поступательное движение центра инерции C
системы твердых тел в ССК описывается уравнением


,))2(m(

)()m(][m
gre***

o
*
o

FP

LvLv





iiii 


 

где ))/((*
ssisi qq   и ))/()/(( 2**

skikssisi qqqq    ,
векторы eP и grF представляют силу тяги ДУ,
центрированную в полюсе O, и гравитационную силу.
Если o

rJ обозначает тензор инерции робота в полюсе O, то
тензор инерции J механической системы вычисляется как

,|||| o
r iijJ JJJ  где )(m tto

iiiiiii   EJJ
с единичным тензором E . Если i обозначает вектор
угловой скорости i -го звена манипулятора в ССК, то его
производная по времени имеет вид iii   * .
Вращательное движение механической системы в ССК

xyzO представляется векторным уравнением
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с гравитационным моментом grM и функцией

)(( iiiiiiii   JJJQ 

))2)((m ***
iiiii   

Положения i центров масс звеньев, их линейные *
i

и угловые ι скорости, ускорения **
i и i , а также тен-

зор инерции J КРМ в полюсе O и статический момент L ,
являются функциями угловых координат sq и их произ-
водных по времени. Векторные уравнения Эйлера (2), (3)
дополняются стандартными уравнениями Лагранжа по
степеням подвижности sq манипулятора с обобщенными
силами sQ в правых частях. В начальном положении ма-
нипулятора }0,0,0,,0,{oi  qq КРМ является еди-
ным твердым телом, полюс O совпадает с его центром
масс и вектор статического момента 0L  . Модель дина-
мики КРМ при таком положении манипулятора следует из
(2), (3) и представляется в виде

.+;+=)+m( greggre* MMMJFPvv G   rr 

Здесь ovv r (индекс r , robot) является вектором посту-
пательной скорости КРМ; ),(HKG  вектор JK 
представляет кинетический момент КРМ. Расположение
КРМ определяется вектором orr r и уравнением

rrr vrr * . Векторы tr и tv (индекс t , target) пред-
ставляют расположение КПО и скорость его поступатель-
ного движения. Модель пространственного движения
ПКО имеет подобную форму, но без управляющих сил и
моментов, поэтому здесь KG  . Векторы }r{ i r
дальности о цели }r{ i r и рассогласования }v{ i v
между скоростями КРМ и ПКО вычисляются по соотно-
шениям rt rrr  rt vvv  .

Исследовано движение пассивного спутника на сол-
нечно-синхронной орбите высотой 720 км, наклонением
98.2695 град и начальной долготой восходящего узла 51
град. Скорость прецессии этой орбиты по долготе восхо-
дящего узла равна 0.9889 град/сутки, изменение наклоне-
ния колебательное с малым вековым уходом. Предполага-
ется, что перед переходом отказавшего спутника массой
6500 кг из аварийного режима в гравитационную стабили-
зацию [10], из его конструкции выдвигается спасательный
буй с наконечником в точке A для последующего захвата
ПКО космическим роботом. Компьютерная имитация по-
казала, что при длительной гравитационной стабилизации
отказавшего спутника на солнечно-синхронной орбите
амплитуда его нелинейных угловых колебаний относи-
тельно ОСК не превышает 1 град. [10]. Робот массой 900
кг оснащен манипулятором массой 100 кг с тремя звенья-
ми, которые поворачиваются приводами с цифровым

управлением. Схват манипулятора расположен в точке B
на подвижном конце последнего звена, см. рис. 2.

Завершение встречи КРМ с ПКО начинается при даль-
ности 500||r   r м до цели. Для значений 10][500,r м
формируется закон наведения КРМ как набор гладко со-
пряженных векторных сплайнов с заданными граничными
условиями пространственного движения КРМ в назначен-
ное время. Навигация КРМ выполняется по сигналам БИНС
[11], разработанные здесь методы основаны на (i) аппрок-
симации, интерполяции и полиномиальном оценивании уг-
ловой скорости; (ii) использовании фильтра Калмана для
оценки дрейфа ИИМ; (iii) оценке матрицы взаимного угло-
вого положения базисов ИИМ и АС, ошибок масштабного
коэффициента ИИМ; (iv) компенсации влияния дрейфа
ИИМ и рекуррентной дискретной фильтрации при форми-
ровании выходных сигналов БИНС [12], [13]. Закон наведе-
ния КРМ реализуется ]500,0[t s при управлении ДУ
и СГК по отфильтрованным сигналам БИНС.

При дальности менее 10 м кинематические параметры
движения ПКО идентифицируются на основе сигналов
оптико-электронных приборов. В это время СУД КРМ
работает в следящем режиме, обеспечивает заданную
дальность с точностью 1.0 м [5] на интервале времени

]700,500[t с и далее до момента времени ztt  , когда про-
исходит сцепление КРМ с ПКО. Этап подготовки КРМ
к захвату ПКО содержит три участка: (i) развертывание цепи
манипулятора на интервале времени ]900,700[],[ m

f
m
i  ttt

с из положения iq к заданному положению ,fq которому на
рис. 5 соответствует положение fB точки B схвата манипу-
лятора, см. рис. 2; (ii) зависание КРМ над ПКО перед его
захватом при ]980,900[t с, когда наблюдательные при-
боры КРМ уточняют фактическое положение точки B от-
носительно точки A спасательного буя ПКО, рис. 5; (iii)
изменение вектора состояния манипулятора )(tq на интер-
вале времени ]1080,980[t с при отслеживании переме-

щений точки B из положе-
ния fB к положению zB , так
чтобы при 1080zt с вы-
полнялось zzt qq )( .

Завершающий этап за-
хвата пассивного спутника
состоит в механическом
сцеплении точки A буя
и точки B схвата, см. рис. 5,
где указаны отсчетная точка
D ПКО и размерные пара-
метры в метрах.

Для анализа динамики сцепления КРМ и ПКО следует
ввести шесть дополнительных координат, которые пред-
ставляют перемещение буя в схвате. Эти координаты со-
ставляют векторы }{ a

b
d

iq вращательных и }{ a
b

d
s isq

поступательных скольжений точки A буя в схвате. Ис-
пользуются также векторы }{ a

b
a
b i и }v{ a

b
a
b iv ско-

Рис. 5. Схема захвата ПКО
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ростей этих перемещений в системе координат схвата.
Соответствующие обобщенные силы назначаются в виде
сил и моментов сухого трения

),v(signPP),(signMM a
b

fm
b

f
b

da
b

fm
b

f
b

d
iisiiii QQ  

где параметры fm
bM и fm

bP имеют заданные постоянные
значения.

Целью статьи является анализ динамики механическо-
го захвата пассивного спутника космическим роботом-
манипулятором. Решаются следующие задачи:

(i) анализ процессов при развертывании манипулятора
и зависании КРМ над целью перед захватом ПКО;

(ii) анализ косого удара и механического сцепления
схвата манипулятора со спасательным буем.

III. ДИСКРЕТНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ПРИВОДАМИ

Орты pr векторов p вычисляются как  pp r , где
2/1222 )( zyx bbb  является единым модулем векторов

положений точек pO . При обозначениях

me P/)()(~ tt Pp    me P/()()(~ tt Mm  }{ rpr  

]}[],{[e
ppp ereD   }~,~{ ppp mpt  

где pp~ и pm~ являются заданными импульсами нормиро-
ванных векторов сил и моментов ДУ, при столбцах

8
Rr , 6Rp

r t , e0 urp T 81p принципиаль-
ная задача состоит в решении векторного уравнения

p
rr tD e в отношении компонентов столбца }{ rpr 

когда матрица eD и столбец 6Rp
r t заданы. Используя

псевдо-обратную матрицу ,))(()()( 1teete#e  DDDD раз-
работанный закон распределения длительностей rp тяги
восьми РД на каждом полуинтервале времени ),[ 1 rr ttt
ШИМ управления тягой с периодом e

uT имеет следую-
щую простую алгоритмический форму:

),(min:~;)(}{ #e
rprprp

p
rpr   gtD 

./~~)~(max ee qTthenTqif rpurprpurp  

В результате векторы тяги и момента ДУ определяются по
соотношениям )(~P)( me tt pP  и )(~P)( me tt mM  . В [9]
подробно представлены алгоритмы цифрового управления
СГК с явным распределением управляющих моментов
между четырьмя гиродинами.

IV. РАЗВЕРТЫВАНИЕ МАНИПУЛЯТОРА И ПОДГОТОВКА

Будем считать, что отсчетная точка D ПКО определена в
ССК КРМ вектором }0,1,2{D r м, рис. 5. При стабилизации
позиции КРМ относительно ПКО сначала на интервале вре-
мени ]900,700[t с манипулятор развертывается из положе-

ния qi в заданное }10,25.0,66.27,66.128,32.0,33.66{f q
град, соответствующее вектору }0,45.0,5.2{

fB r м поло-
жения fB .

Рис. 6. Вариации координат точки D в ССК КРМ

Рис. 7. Изменение тензора инерции КРМ

Рис. 8. Изменение положения центра масс КРМ.

Рис. 9. Отклонение точки B от положения zB

Рис. 10. Угловые ошибки при стабилизации КРМ в ОСК

Участок (ii) зависания КРМ на этапе его подготовки
реализуется при ]980,900[t с, далее на интервале вре-
мени ]1080,980[t с вектор состояния манипулятора
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q(t) изменяется при слежении за движением точки B
между положениями Bf и Bz, в итоге получается

}10,0,35.6,89.131,0,25.48{)(  zz tqq град и вектор
}0,0,5.2{

zB r м при 1080 ztt с.

V. ДИНАМИКА МЕХАНИЧЕСКОГО СЦЕПЛЕНИЯ

В момент времени 1080zt с ДУ выключается. При
параметрах сил 20Pfm

b  Н и моментов 30Mfm
b  Нм су-

хого трения в схвате робота получается стремительный
динамический процесс сцепления точки B схвата с кон-
цевой точкой A спасательного буя ПКО. Здесь удобно
использовать локальное время .ztt 

Рис. 11. Угловые скорости и моменты сухого трения

Рис. 12. Скорости и силы сухого трения

Рис. 13. Линейные и угловые перемещения буя

Рис. 14. Изменение скорости полюса КРМ относительно ОСК

На рис. 6–10 представлены изменения основных коорди-
нат и параметров КРМ при его подготовке к захвату по-
движного пассивного космического объекта. Эти результаты
демонстрируют важное влияние изменений инерционных
параметров КРМ при разворачивании его манипулятора.

На рис. 11–13 представлены соответственно угловые
скорости и моменты сухого трения, линейные скорости и
силы сухого трения, а также поступательные и угловые
перемещения буя в схвате робота. На рис. 14 приведены
вариации скоростей поступательного движения полюса
КРМ относительно ОСК в процессе захвата.

VI. УГЛОВАЯ СТАБИЛИЗАЦИЯ МЕХАНИЧЕСКОЙ СВЯЗКИ

На рис. 15–18 представлены результаты, полученные
при нелинейном анализе углового движения связки КРМ
массой 1000 кг и ПКО массой 6500 кг с её гироскопиче-
ской стабилизацией в орбитальной системе координат на
интервале времени ]1110,1.1080[t с. Последствия косо-
го ударного сцепления КРМ с массивным ПКО в отношении
абсолютных угловых скоростей и углов ориентации связки
в ОСК показаны на рис. 15 и 16. Здесь ясно видно, что влия-
ние ударного сцепления наиболее проявилось в канале рыс-
кания КРМ, см. графики зеленого цвета. Изменения управ-
ляющего момента СГК и угловых скоростей четырех ГД
с собственным КМ 250g h Nms и периодом цифрового
управления 25.0uT с приведены на рис. 17 и 18.

Рис. 15. Угловые скорости связки КРМ и ПКО

Рис. 16. Углы ориентации связки относительно ОСК

Рис. 17. Управляющий момент СГК
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Рис. 18. Угловые скорости гиродинов

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Выполнен анализ точности стабилизации КРМ при
развертывании его манипулятора и подготовке к захвату
пассивного космического аппарата. Исследована динамика
пространственного сцепления космического робота-
манипулятора с пассивным спутником, выполнен нели-
нейный анализ движения образованной связки двух кос-
мических объектов при её гироскопической стабилизации
в орбитальной системе координат. Установлена рациональ-
ность выключения двигательной установки на время до 30 с.
Это объясняется появлением большого значения вектора,
определяющего положение центра масс связки относитель-
но полюса КРМ, в котором прикладывается суммарный
вектор тяги двигательной установки. Результаты имитации
демонстрируют эффективность разработанных моделей
и примененных s and applied control algorithms.
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Аннотация — Рассматривается задача применения мето-
дов децентрализованной обработки информации в случае
реализации в составе отдельных измерительных модулей
нелинейных алгоритмов полиномиального типа. Для примера
обработки счислимых координат, показаний инерциальной
системы и измерений дальности до двух маяков-ответчиков
предложены рекуррентные алгоритмы полиномиальной
фильтрации. Приводятся результаты моделирования цен-
трализованной схемы обработки измерений и схемы на базе
алгоритмов федеративной фильтрации.

Ключевые слова — полиномиальный фильтр, нелинейная
фильтрация, федеративный фильтр, гарантированная точ-
ность

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время широкое распространение получило
построение навигационных комплексов по модульному
принципу с использованием в составе измерительных мо-
дулей вычислительных средств для первичной обработки
измерений, проведенных в этих модулях. При этом задачей
комплексной обработки информации является выработка
навигационных параметров с использованием частных оце-
нок, полученных в отдельных модулях. Примером такой
обработки являются федеративные алгоритмы, в которых
комплексные параметры вырабатываются путем безынер-
ционного осреднения параметров, выработанных в частных
фильтрах [1–6]. Подчеркнем, что алгоритмы федеративной
фильтрации разработаны в предположении, что проводи-
мые в модулях измерения описываются линейными урав-
нениями.

Применительно к такой постановке в рамках работ по
федеративной фильтрации рассматриваются два типа фе-
деративных фильтров с перезапуском частных фильтров
и без их перезапуска и получены, в частности, согласован-
ные условия настройки и перезапуска частных фильтров,
обеспечивающих гарантированную точность оценивания
параметров. Здесь под гарантированным оцениванием по-
нимается условие, когда расчетная ковариационная матри-
ца, полученная осреднением параметров, выработанных
в частных фильтрах, является оценкой сверху для действи-
тельной ковариационной матрицы ошибок выработки
навигационных параметров. Однако при практическом

использовании методов федеративной фильтрации в нави-
гационных комплексах следует иметь в виду, что в измери-
тельных модулях реализуются фильтры калмановского ти-
па, полученные линеаризацией в общем случае нелинейных
измерений, проведенных в измерительных модулях в пред-
положении, что ошибкой линеаризации можно пренебречь.
При решении ряда навигационных задач такое предположе-
ние не всегда является обоснованным. В частности, такой
подход оказывается недопустимым при решении задачи
навигации по геофизическим полям и при обработке изме-
рений с большой кривизной линий положения [7, 8]. В этом
случае в измерительных модулях используются различные
алгоритмы нелинейной фильтрации, в частности так назы-
ваемые полиномиальные фильтры, предполагающие описа-
ние нелинейных измерений полиномами второго и более
высокого порядка и, как следствие, повышающие точность
выработки частных оценок. Примером такой постановки
задачи фильтрации может служить задача определения ко-
ординат объекта по маякам-ответчикам [7, 9–12].

Отметим, что характерной особенностью алгоритмов
полиномиальной фильтрации является выработка оценок
в классе линейных оценок, обеспечивающих минимальное
значение ковариационной матрицы ошибки оценки на
текущем шаге обработки измерений.

В этой связи представляется актуальной задача обобще-
ния методов федеративной фильтрации, удобных для реали-
зации в навигационных комплексах с модульным принципом
построения, на случай реализации в составе отдельных из-
мерительных модулей нелинейных алгоритмов полиноми-
ального типа. При решении этой задачи следует учесть осо-
бенности выработки оценок навигационных параметров
с использованием алгоритмов, являющихся линейными
функциями от измерений, и необходимость гауссовской ап-
проксимации апостериорной плотности для решения задачи
прогноза параметров на следующий шаг оценивания.

В качестве методического примера задачи нелинейного
оценивания с использованием полиномиальных фильтров
рассмотрена задача комплексирования счислимых коорди-
нат, выступающих в качестве опорной системы координат
(reference system) с показаниями инерциальной системы
при проведении существенно нелинейных измерений
дальности до двух маяков-ответчиков.
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II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Будем полагать, что выработка счислимых координат
осуществляется с использованием информации от лага
и гирокомпаса. В этом случае поведение ошибок выработ-
ки счислимых координат может быть описано в общем
случае уравнением

( ) ( 1) ( )cx k F x k w k     ( ) 0, ( )w k N Q k 

где вектор состояния имеет вид ( ) , , , , , T
N E ГКx k V V K        ,

( )Q k – известная матрица интенсивности шумов,
, , , , ,N E ГКV V K       – погрешности выработки широ-

ты, составляющих скорости и курса, поступающего от ги-
рокомпаса, ГК – вспомогательный параметр при описа-
нии ошибок гирокомпаса узкополосным процессом.

Будем также полагать, что ошибки выработки инерци-
альных координат описываются аналогичным уравнением:

( ) ( 1) ( )инс инс инс инсx k F x k w k     ( ) 0, ( )инс инсw k N Q k


где вектор состояния ( )инсx k имеет вид

( ) , , , , , , ,
TT

инс И И NИ EИ И ЧЭx k V V K x        


где , , , , , ,И И NИ EИV V K        – погрешности по-
строения плоскости горизонта, выработки широты, состав-
ляющих скорости, курса, ЧЭx – подвектор, описывающий
погрешности чувствительных элементов ИНС, ( )инсQ k –
известная матрица интенсивности шумов. Описание поведе-
ния векторов состояния ( )x k и ( )инсx k можно найти в [13].

С использованием показаний системы счисления
и ИНС могут быть сформированы разностные измерения
вида ( ) ( ) ( ),c ИНСY k k k    ( ) ( ) ( ),c ИНСY k k k    где

,с с  – широта и долгота по данным системы счисления,
,ИНС ИНС  – широта и долгота по данным ИНС,

и дальномерные измерения до двух маяков-ответчиков

 2 2
12 12 12 12( ) 1.852 ( ( ) ( )) ( ( ) ( )) ,m c c c cWy k k x k W k x W k v         

где 12( )k , 12( )W k – известные с высокой точностью

широта и отшествие двух маяков, 1v , 2v – погрешности
измерения дальностей.

Для такого набора измерений одним из возможных пу-
тей построения алгоритмов обработки информации явля-
ется построение централизованного фильтра (ЦФ), на вход
которого поступают измерения с использованием трех ис-

точников навигационной информации (рис. 1). С учетом
существенной нелинейности дальномерных измерений
в качестве фильтра может быть реализован, например, по-
линомиальный фильтр [11, 14], суть которого заключается
в разложении правой части уравнений измерений в ряд
Тейлора с сохранением нелинейных членов разложения
и поиском оценки, обеспечивающей минимальное значе-
ние ковариационной матрицы в классе линейных оценок.

Рис. 1. Схема централизованного фильтра (СЧ – система счисления, МО –
маяки-ответчики)

Другой способ синтеза алгоритмов обработки информа-
ции при рассмотренном составе средств сводится к постро-
ению децентрализованной схемы обработки, в частности
алгоритмов федеративной фильтрации [1, 3]. В этом случае
схема обработки может быть представлена, как показано на
рис. 2. Отметим, что в случае реализации такой схемы
необходима реализация принципа полиномиальной филь-
трации только во втором частном фильтре, что существен-
но упрощает задачу комплексирования информации.

Рис. 2. Схема федеративного фильтра (ЧФ – частный фильтр, МФ – мастер-
фильтр)

III. ОСОБЕННОСТИ НАСТРОЙКИ ЦЕНТРАЛИЗОВАННОГО
И ФЕДЕРАТИВНОГО ФИЛЬТРОВ ПРИ РЕАЛИЗАЦИИ ПРИНЦИПА

ПОЛИНОМИАЛЬНОЙ ФИЛЬТРАЦИИ

Рассмотрим вначале особенности реализации централи-
зованного фильтра на примере фильтра второго порядка
как частного случая полиномиального фильтра. Можно
показать, что реализация такого полиномиального фильтра
связана в рассматриваемом случае: 1) с гауссовской ап-
проксимацией апостериорной плотности на предыдущем

шаге оценивания для вектора ,
TT T

ИНСx x , 2) с разложени-
ем правой части уравнений измерений (1) в ряд Тейлора
с использованием оценки прогноза с сохранением квадра-

СЧ

ИНС

МО

MФ
1Y ЧФ1

ЧФ2

0101,ˆ PX

0202 ,ˆ PX

00 ,ˆ PX

2Y

СЧ

ИНС

МО

ЦФ )(),(ˆ kPkX

2 ( )Y k

2 ( )Y k
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тичных членов разложения, 3) с представлением модели
измерений в виде

1( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )i i i iy k H k x k H k u k v k   

где 1x   , 2x   , 2 2
1 2 3 1 1 2 2, , , , ,

TTu u u u x x x x 

1 2

,i i
i

D DH
x x
 


 

, 2 2 2

1 2 2
1 1 2 2

1 ,
2

i i i
i

D D DH
x x x x
  


   

, ,
TT T

Px x u , 1,2,i 

или в виде

1( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )y k H k x k H k u k v k   

где вектор измерений и матрицы H и 1H состоят из соот-
ветствующих элементов матриц

iH и 1iH .

При этом оптимальная оценка в классе линейных оценок
будет определяться как *ˆ ( )x K y y  , где * 1( )yx yyK D D 

обеспечивает минимальное значение ковариационной мат-
рицы, определяемое выражением

* 1( )xx yx yy xyD D D D D  

а  T
xxD M xx ,  ( ) T

yx xvD M y y x  ,  xvy M y ,

 ( )( )T
yy xvD M y y y y   – математические ожидания по

соответствующим совместным плотностям распределения
параметров. Отметим, что расчет математических ожиданий
можно существенно упростить, если перейти к вспомога-
тельному вектору ( )s k c помощью преобразования ( )T k

( ) ( ) ( )s k T k x k 

выбранного таким образом, чтобы ковариационная матрица
этого вектора T

s xP TPT стала диагональной. В этом случае,
воспользовавшись соотношениями для моментов гауссовско-
го распределения вида  3( ) 0i iM s s  ,  4 4

1( ) 3i iM s s   ,

можно рассчитать моменты для модели измерений

1( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )Ty k H k s k H k u k v k    

и найти оптимальную оценку вектора ( )s k . Далее, прове-
дя обратное преобразование, можно найти оценку и кова-
риационную матрицу вектора ( )x k , например, с помощью
выражений:

* 1

1 1

ˆ ˆ ( ( )) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ),

T T T
u uy yy

T T
u yy x yy

x T s T K y y T D D y y

T D H D y y D D y y



 

     

   

     
* 1 1

1
1 1

( ( ) ) ( )

( ( ) ) .

T T
u uy yy yu x x yy x

T T T T
x x x x

D T D D D D T D D H D HD

D D H D H M uu M u M u H R HD

 



    

       


Отметим, что тот же самый прием может быть приме-
нен и при реализации фильтра второго порядка в частном
фильтре 2 в рамках реализации метода федеративной филь-
трации (рис. 2).

Особенности реализации полиномиальных фильтров
в частных фильтрах при наличии гауссовской аппроксима-
ции апостериорной плотности, на наш взгляд, не наклады-
вают дополнительных ограничений на настройку федера-
тивных фильтров, рассмотренных в работах [3] в целях
обеспечения гарантированного оценивания. Также остают-
ся справедливыми и выражения для выработки комплекс-
ных параметров путем взвешивания параметров частных
фильтров вида

1 1
0 0( ( ) ) ,i

i
P P     1

0 0 0 0
ˆ ˆ( ) , 1,2,i i

i
X P P X i  

где 1,2
0P и 1,2

0X̂ – блоки, соответствующие ковариации и
оценке подвектора 0 ( )X k , описывающего поведение оши-
бок счисления в частных фильтрах 1 и 2.

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ

Для оценки эффективности двух схем комплексной об-
работки измерений проведем математическое моделирова-
ние для описанного в разделе 1 состава навигационных
измерителей. Результаты моделирования для централизо-
ванного и федеративного фильтра без перезапуска ЧФ при-
ведены на рис. 3, 4.

Рис. 3. Результат моделирования расчетной (3р) и действительной (д)
ошибки системы счисления ФФ(3) и расчетной ошибки (3р) ЦФ

Рис. 4. Результат моделирования расчетной (3р) и действительной (д)
ошибки системы счисления ФФ(3) с гарантирующей настройкой
и расчетной ошибки (3р) ЦФ

ЦФ, 3Р ФФ, 3Р

ФФ, д

м

t,час

ЦФ, 3Р ФФ, 3Р

ФФ, д

м

t,ча
с
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Анализ результатов показывает, что при выполнении
условий согласованной настройки действительная погреш-
ность оценивания не превышает расчетную, что подтвер-
ждает гарантированное качество оценивания для рассмат-
риваемого примера.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Рассмотрены особенности реализации полиномиальных
фильтров в навигационных комплексах с модульным прин-
ципом построения на примере задачи комплексирования
счислимых координат с показаниями инерциальной систе-
мы и с измерениями дальности до двух маяков-ответчиков.
Для исследуемой задачи обработки существенно нелиней-
ных дальномерных измерений предложены рекуррентные
алгоритмы фильтра второго порядка, являющегося частным
случаем полиномиальной фильтрации. Показано, что реа-
лизацию фильтров можно упростить, если перейти к оце-
ниванию вспомогательного вектора состояния с использо-
ванием ортогонального преобразования. Приведена цен-
трализованная схема обработки измерений и схема на базе
алгоритмов федеративной фильтрации, для которой пока-
зана эффективность применений гарантирующей настройки
частных фильтров.
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Аннотация—Для задачи мультилатерации в условиях
выбросов предлагается байесовская процедура получения
оценки неизвестного положения воздушного судна и вре-
мени отправки сигнала. В процедуре оценка получается
как сумма по различным вариантам, на каких станциях
случился выброс.

Index Terms—мультилатерация, выбросы, формула Байе-
са

I. Введение

Мультилатерация — способ позиционирования, в ко-
тором несколько станций принимают сигнал, испущен-
ный передатчиком, и записывают времена приёма. По
известным временам приёма можно восстановить неиз-
вестное положение передатчика и время трансляции
сигнала. Уравнения наблюдения для такой задачи во
многом аналогичны уравнениям для системы GPS.
Основное отличие состоит в худших по сравнению с
GPS типичных геометрических условиях наблюдения,
а также в бо́льшем числе выбросов, возникающих в
данных, в основном, из-за переотражения сигнала или
перепутывания сигналов от разных передатчиков (или
моментов передачи сигнала).

Обычная стратегия борьбы с выбросами состоит в
определении при помощи статистических критериев
события выброса, а также станций, на которых про-
изошли выбросы, с последующим удалением опреде-
лённых выбросов [1]–[3]. Однако в условиях малого
числа наблюдений, как правило, невозможно с хорошей
достоверностью определить как сам факт выброса, так
и «выбросную» станцию. Для задачи мультилатерации
число неизвестных равно 4, поэтому «малым числом
наблюдений», ориентировочно, является число наблю-
дений меньше 8.

Предлагается другой подход, в котором не происхо-
дит исключения измерений какой-либо станции. Работа
алгоритма проверена на задаче определения положе-
ния воздушного судна. Проведено моделирование с
реальными конфигурациями принимающих станций.

II. Задача мультилатерации

Задача мультилатерации состоит в определении ме-
стоположения r ∈ R3 воздушного судна по измерениям
ti времени прихода некоторого сигнала на приёмные

станции, расположенные в разных геометрических точ-
ках ri ∈ R3. Количество станций примем равным m.
Существенно, что время посылки сигнала t является
неизвестным и измерения имеют случайные аддитив-
ные ошибки wi. Для удобства выберем масштаб вре-
мени так, чтобы скорость света равнялась единице.
Используя вектор неизвестных

θ =

[
t
r

]
∈ R4

и функцию модели g(·), запишем уравнения наблюде-
ния для измерений ti в векторном виде:

T = g(θ) + w , (1)

T =

 t1...
tm

 , g(θ) =

 t+ ‖r − r1‖
...

t+ ‖r − rm‖

 , w =

w1

...
wm

 .
Предположим, что есть выбросы, дополнительно

влияющие на измерения. Будем моделировать их при
помощи случайных величин. А именно, введём две
случайные величины: ω — множество станций, на кото-
рых случился выброс (количество таких станций будем
обозначать |ω|); µ— одномерная величина выброса. Вы-
бросы у разных станций будем считать независимыми
реализациями µ. Их совместный вектор по станциям из
ω будем обозначать µω. С учётом выбросов уравнение
наблюдения принимает следующий вид:

T = g(θ) +Hωµω + w , Hω =


0 · · · 0
1 · · · 0

...
0 · · · 1

 . (2)

В матрице Hω ∈ Rm×|ω| количество столбцов совпадает
с количеством «выбросных» станций, в каждом столбце
стоит только одна единица на месте, соответствующем
одному из индексов, входящих в ω.

Целью задачи мультилатерации является получение
оценки θ̂ = θ̂(T ) вектора θ при помощи набора про-
изведённых измерений T . Оценка при этом должна
хорошо работать в условиях выбросов. Минимизация
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среднеквадратичного отклонения E
{
‖θ̂ − θ‖2

}
дости-

гается в случае, если оценка является условным мате-
матическим ожиданием θ̂ = E{θ |T }, которое в случае
выбросов надо брать с учётом их влияния на модель.

III. Байесовский алгоритм
Распишем подробнее выражение для условного мате-

матического ожидания, рассматривая возможные ком-
бинации станций и несовместные события «на станциях
ω произошли выбросы, а на остальных станциях выбро-
сов не было»:

E{θ |T } =
∑
ω∈Ω

E{θ |ω, T }P(ω |T ) . (3)

Здесь Ω — все возможные варианты множества ω: Ω =
{∅, {1}, . . . , {m}, {1, 2}, . . . , {m− 1,m}, {1, 2, 3}, . . .}.

Условную вероятность того, что станции набора ω
являются выбросными, вычислим по формуле Байеса

P(ω |T ) =
p (T |ω )P(ω)∑

ω′∈Ω

p (T |ω′ )P(ω′)
, (4)

где P(ω) — априорная вероятность события «выбро-
сы произошли на наборе ω», а p (T |ω ) — условная
плотность для T при заданном ω (правдоподобие).
Справедлива формула

p (T |ω ) =∫
θ∈Rn

∫
µω∈R|ω|

p (T |µω, θ, ω ) p (µω |ω ) p (θ) dθdµω =

∫
θ∈Rn

∫
µω∈R|ω|

pw (T − g(θ)−Hωµω)×

∏
ωi∈ω

pµ (µωi
) pθ(θ) dθdµω . (5)

Здесь pw(·) — плотность величины w; pµ(·), pθ(θ) —
априорные плотности µ, θ. Точно так же можно кон-
кретизировать вид условного матожидания в (3):

E{θ |ω, T } =

∫
θ∈Rn

θ
p (T |θ, ω ) p(θ)∫

θ′∈Rn

p (T |θ′, ω ) p(θ′)dθ′
dθ

=
1

p (T |ω )

∫
θ∈Rn

∫
µω∈R|ω|

θ p (T |µω, θ, ω ) p (µω |ω ) p(θ) dθdµω

=
1

p (T |ω )

∫
θ∈Rn

∫
µω∈R|ω|

θ pw (T − g(θ)−Hωµω)

×
∏
ωi∈ω

pµ (µωi) pθ(θ) dθdµω . (6)

Дальнейшие вычисления будем проводить в усло-
виях сильных предположений о природе выбросов и
случайных отклонений. Будем считать, что случайные
ошибки распределены нормально с нулевым матожи-
данием wi ∼ N (0, σ2) и одинаковым для всех станций

среднеквадратичным отклонением σ. Также будем счи-
тать µ ∼ N (0, σ2

µ). Среднеквадратичное отклонение σµ
будем считать намного большим, чем σ: σ � σµ.

Распределение θ предполагаем вырожденным. Тех-
нически это будет выражаться в подстановке pθ(θ) = 1
в интегралы (5), (6). Несмотря на то, что функция
pθ(θ) ≡ 1 не является функцией плотности и после под-
становки интеграл (5) не является выражением прав-
доподобия p (T |ω ), подобный приём соответствует пре-
делу по параметру масштаба ε → 0 в выражениях (4),
(6) в случае плотности вида pθ(θ) = ερ(εθ) (для любой
заданной наперёд «базовой» функции плотности ρ(θ)).

В указанных предположениях подынтегральные вы-
ражения в (5), (6) принимают вид

p (T |µω, θ, ω ) p (µω |ω ) p(θ) =
1

(2πσ2)m/2
1

(2πσ2
µ)|ω|/2

× exp

{
− 1

2σ2
(T − g(θ)−Hωµω)

2 − 1

2σ2
µ

µ2
ω

}
. (7)

Интеграл (5) от выражения (7) по θ нельзя взять
аналитически из-за нелинейной зависимости g. Для
преодоления этой трудности проще всего пойти по
следующему пути. Начальную оценку θ∗ для θ мож-
но вычислить путём минимизации среднего квадрата
ошибки [4], [5]:

J(θ) =

m∑
i=1

(ti − gi(θ))2
, θ∗ = argmin

θ
J(θ) . (8)

Далее можно использовать линейное приближение к
g(θ) в окрестности θ∗:

g(θ) = θ∗ +
d

dθ
g(θ∗)(θ − θ∗) .

В условиях линейного приближения интегрирование
становится лёгким. Введём обозначения:

H =
d

dθ
g(θ), D =

(
HTH

)−1
, R = I −HDHT .

В формуле (5) удобно производить интегрирование
сначала по θ, а потом по µ. После интегрирования
получаем:

p (T |ω ) =
(2πσ2)n/2(2πσ2)|ω|/2

(2πσ2)m/2(2πσ2
µ)|ω|/2

|detD|1/2

|detRω|1/2
× (9)

exp

{
− 1

2σ2
(T − g(θ∗))

T
(
I −HωR

−1
ω Hω

T
)

(T − g(θ∗))

}
,

µ̃ω = E{µω|ω, T} = R−1
ω Hω

T(T − g(θ∗)) , (10)

θ̃ = E{θ|ω, T} = θ∗ −DHTHωR
−1
ω Hω

T(T − g(θ∗)) .

Здесь Rω = Hω
TRHω + σ2/σ2

µI|ω|×|ω| — часть матрицы
R по набору ω с малой регуляризующей добавкой
σ2/σ2

µI|ω|×|ω|.
Итоговая оценка получается следующим образом:
1) Для каждого возможного ω по выражению (9)

определяется правдоподобие p (T |ω ).
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2) По выражению (4) определяются условные веро-
ятности p (ω |T ).

3) По выражению (10) определяется условное мате-
матическое ожидание θ для каждого варианта ω.

4) Вычисляется общая оценка по формуле (3):

E{θ |T } = θ∗− (11)

DHT

(∑
ω∈Ω

P(ω |T )HωR
−1
ω Hω

T

)
(T − g(θ∗)) .

IV. Сравнение со стандартными методами борьбы с
выбросами

Общепринятым в обработке измерений GPS методом
работы с выбросами [2], [3] является:

1) обнаружение события выброса;
2) детекция, на какой станции он произошёл;
3) удаление выбросного измерения, и решение зада-

чи определения параметров без него.
Поскольку математическая формулировка задачи
мультилатерации (1), (2) в основном повторяет
формулировку задачи GPS-навигации, было бы
естественно воспользоваться теми же самыми
методами. Однако из-за худших геометрических
условий наблюдения, и, видимо, большего числа
выбросов, зачастую эти методы не работают в полной
мере.

Так, наиболее трудными случаями в борьбе с вы-
бросами являются те, когда событие выброса является
малозаметным, а при этом его влияние на получаемую
оценку достаточно существенное. В задаче мультила-
терации типичным является достаточно малое количе-
ство измерений m, а при малом количестве измерений
выбросы трудно обнаружить.

Обнаружение события выброса обычно проводят при
помощи анализа значения J(θ∗) функционала J в опти-
мальной точке [1]–[3]. Величина J(θ∗) является случай-
ной из-за наличия случайных ошибок. В случае, если
выбросов нет и выполняется уравнение (1), величина
J(θ∗) имеет распределение хи-квадрат χ2

m−4 с m − 4
степенями свободы. В случае, если произошёл выброс
и выполнено уравнение (2), при зафиксированных ω,
µω величина J(θ∗) будет иметь нецентральное распре-
деление хи-квадрат χ2

µ̂,m−4 с m− 4 степенями свободы
и параметром нецентральности µ̂ = (Hωµω)

T
RHωµω.

На рис. 1 изображены эмпирические функции рас-
пределения J(θ∗) для малого числа станций m = 5.
Синим показана эмпирическая функция распределения
J(θ∗) для случая отсутствия выбросов. Красным —
такая же функция распределения для выброса на одной
из станций. В моделировании значение выброса было
зафиксировано, не менялось и имело величину 300 м.
Вертикальной зелёной линией отмечен порог, выше
которого находится только 5% значений J(θ∗). Обнару-
жение выброса обычно делают при помощи порогового
правила. Для данной ситуации видно, что предлага-
емое пороговое правило при уровне значимости 5%
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Рис. 1. Эмпирические функции распределения для значений
J(θ∗) без выбросов (синяя) и с выбросом (красная)

имеет большое количество пропущенных событий —
примерно 23%.

Детекцию того, где именно произошёл выброс, обыч-
но строят двумя путями. Первый вариант состоит в
анализе невязок T − g(θ∗). Второй связан с перебором
подвыборок α станций: по каждой подвыборке снова
решается задача МНК

Jα(θ) =
∑
i∈α

(ti − gi(θ))2
, θ∗α = argmin

θ
Jα(θ) ,

пока не найдётся подвыборка α∗, удовлетворяющая
статистическому тесту на отсутствие выбросов (ли-
бо просто берётся подвыборка, имеющая минимальное
значение Jα(θ∗α)).

В случае малого количества станций m, статистиче-
ский тест по подвыборке имеет ещё меньшую мощность
при заданном уровне значимости, чем тест по пол-
ной выборке. Как следствие, увеличивается количество
ошибок, когда станции с выбросами на самом деле не
исключаются из решения, а исключается станция, не
имеющая ошибки.

Байесовский метод, изложенный выше, вместо опре-
деления «выбросной» станции, ставит в соответствие
каждой станции условную вероятность P(ω |T ) того,
что именно на ней был выброс. По этой причине он
защищён от такого рода крайних явлений, когда «вы-
бросная» станция определяется неправильно.

Для моделирования точности алгоритмов было про-
ведено статистическое испытание. Рассматривалась си-
стема из 6 станций, воздушное судно находилось на вы-
соте 2000 м. Для сетки заданных истинных положений
производился расчёт времён измерений и формирова-
лись выбросы. Для каждой шестёрки измерений {ti}
одно было обязательно выбросным (по случайно вы-
бранной станции). Величина выброса полагалась 300 м
(или 1 мкс) со случайным знаком.

На рисунках ниже указаны линии уровня горизон-
тальной точности — СКО определения горизонтально-
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Рис. 2. Горизонтальная точность исходного МНК-решения

го положения воздушного судна в метрах. На рис. 2
показана точность исходного МНК-решения (8). На
рис. 3 показана точность алгоритма, сделанного по
мотивам публикаций [1], [3], в котором производится
подобная работа с решениями по подвыборкам. Как
видно, точность такого алгоритма даже хуже, чем
точность исходного МНК-решения, где борьбы с вы-
бросами не производится вообще. На рис. 4 показана
точность предлагаемого байесовского алгоритма. Для
него полагалось P(ω = ∅) = 0.61, P(ω = {1}) = . . . =
P(ω = {6}) = 0.065, σ = 30 м, σµ = 300 м. Следу-
ет отметить, что предположения о вероятностном за-
коне выбросов, заложенные в алгоритме, не совпадают
с предположениями, согласно которым распределены
данные в моделировании. Тем не менее, получена хо-
рошая точность определения положения воздушного
судна.
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Рис. 3. Горизонтальная точность решения, основанного на от-
брасывании предполагаемого выброса
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Àííîòàöèÿ�Ðàçðàáîòàí ìíîãîãèïîòåçíûé àëãîðèòì âîñ-
ñòàíîâëåíèÿ òðàåêòîðèè âîçäóøíîãî ñóäíà, ïîêàçàâøèé
íåïëîõóþ ïðîèçâîäèòåëüíîñòü ïðè îáðàáîòêå ìîäåëüíûõ è
ðåàëüíûõ äàííûõ. Ðàáîòà àëãîðèòìà çàâèñèò îò áîëüøîãî
÷èñëà ïàðàìåòðîâ. Îòñëåäèòü âëèÿíèå ìíîãèõ èç íèõ íà
ðåçóëüòàòû äîñòàòî÷íî ñëîæíî. Â ýòîé ñèòóàöèè îïðàâ-
äàííûì ÿâëÿåòñÿ ïðèìåíåíèå ãåíåòè÷åñêîãî àëãîðèòìà äëÿ
íàñòðîéêè ïàðàìåòðîâ.
Index Terms�Ãåíåòè÷åñêèå àëãîðèòìû, Âîññòàíîâëåíèå

òðàåêòîðèè

I. Ââåäåíèå

Ðàíåå àâòîðàìè áûë ðàçðàáîòàí ìíîãîãèïîòåçíûé àë-
ãîðèòì [1]�[3] âîññòàíîâëåíèÿ òðàåêòîðèè âîçäóøíîãî
ñóäíà (ÂÑ). Àëãîðèòì òåñòèðîâàëñÿ íà ìîäåëüíûõ è
ðåàëüíûõ äàííûõ è ïîêàçàë íåïëîõóþ ïðîèçâîäèòåëü-
íîñòü. Îäíàêî ðàáîòà àëãîðèòìà çàâèñèò îò áîëüøåãî
÷èñëà ïàðàìåòðîâ, ïðè ýòîì âëèÿíèå èõ èçìåíåíèÿ íà
ðåçóëüòàòû ñ÷¼òà âåñüìà çàïóòàíî. Èçíà÷àëüíî çíà÷å-
íèÿ áîëüøèíñòâà ïàðàìåòðîâ áûëè âûáðàíû èñõîäÿ
èç ýìïèðè÷åñêèõ ñîîáðàæåíèé. Äëÿ óëó÷øåíèÿ ïðîèç-
âîäèòåëüíîñòè àëãîðèòìà íåîáõîäèìà íàñòðîéêà ïàðà-
ìåòðîâ, êîòîðóþ ñëåäóåò ïðîâîäèòü â àâòîìàòè÷åñêîì
ðåæèìå, òåñòèðóÿ ðàáîòó àëãîðèòìà íà äàííûõ íàáëþ-
äåíèÿ (ìàøèííîå îáó÷åíèå).
Ìåòîäû íàñòðîéêè ïàðàìåòðîâ, èñïîëüçóþùèå çíà-

÷åíèÿ ÷àñòíûõ ïðîèçâîäíûõ, íå ìîãóò áûòü ïðèìåíåíû
êî âñåì ïàðàìåòðàì ìíîãîãèïîòåçíîãî àëãîðèòìà: ïî
îäíèì ïàðàìåòðàì âû÷èñëåíèå ïðîèçâîäíûõ ÿâëÿåòñÿ
î÷åíü òðóäîåìêèì êàê ñ òî÷êè çðåíèÿ íàïèñàíèÿ òðå-
áóåìîãî êîäà, òàê è ñ òî÷êè çðåíèÿ âû÷èñëèòåëüíûõ
ðåñóðñîâ; äðóãèå ïàðàìåòðû ÿâëÿþòñÿ öåëî÷èñëåííû-
ìè, ïîýòîìó ïðîèçâîäíàÿ ïî íèì ìîæåò ñóùåñòâîâàòü
òîëüêî â êàêîì-òî îñîáîì, îáîáù¼ííîì ñìûñëå.
Ðàçóìíûì ÿâëÿåòñÿ ïðèìåíåíèå ãåíåòè÷åñêîãî àëãî-

ðèòìà íàñòðîéêè ïàðàìåòðîâ. Îòíîñèòåëüíî ïðîñòîé
â ïðîãðàììèðîâàíèè, ãåíåòè÷åñêèé àëãîðèòì òðåáóåò

Ðàáîòà ïîääåðæàíà ÐÔÔÈ â ðàìêàõ ïðîåêòà � 18-01-00410.

áîëüøèõ âû÷èñëèòåëüíûõ ðåñóðñîâ. Íî ýòî òðåáîâàíèå
íå ÿâëÿåòñÿ êðèòè÷íûì èç-çà íàëè÷èÿ â ÈÌÌ ÓðÎ
ÐÀÍ âû÷èñëèòåëüíîãî êëàñòåðà [4].

II. Ìíîãîãèïîòåçíûé àëãîðèòì âîññòàíîâëåíèÿ
òðàåêòîðèè ÂÑ

Îñíîâîé ìíîãîãèïîòåçíîãî àëãîðèòìà ÿâëÿåòñÿ ïî-
ñòðîåíèå è ïîääåðæàíèå ïó÷êà òðàåêòîðèé, êàæäàÿ èç
êîòîðûõ ïðåäñòàâëÿåò ñîáîé âàðèàíò äâèæåíèÿ ñàìî-
ë¼òà, ñîâìåñòíûé ñ èìåþùèìèñÿ çàìåðàìè, èñòîðèåé
íàáëþäåíèÿ è îãðàíè÷åíèÿìè íà äèíàìèêó [1].
Ïîñëå ïîñòóïëåíèÿ î÷åðåäíîãî çàìåðà àëãîðèòì ïðî-

èçâîäèò ðàçâèòèå ïó÷êà (ïðîäîëæåíèå, âåòâëåíèå è
ò.ï.) â ñîîòâåòñòâèè ñ êîîðäèíàòàìè è ìîìåíòîì çà-
ìåðà. Çàòåì ïðîèñõîäèò ïîñòðîåíèå îöåíêè ïîëîæåíèÿ
ÂÑ íà ìîìåíò çàìåðà. Äàëåå ïó÷îê ïðîðåæèâàåòñÿ è
àëãîðèòì îæèäàåò ïîñòóïëåíèÿ ñëåäóþùåãî çàìåðà.
Àëãîðèòì ïîêàçàë ñåáÿ äîñòàòî÷íî õîðîøî, îñîáåííî

â ñëó÷àÿõ ïðèñóòñòâèÿ â çàìåðàõ âûáðîñîâ � ðåäêèõ
çàìåðîâ ñ áîëüøèì óðîâíåì îøèáêè [2], [3].
Íåäîñòàòêîì àëãîðèòìà ÿâëÿåòñÿ áîëüøîå ÷èñëî

(íåñêîëüêî äåñÿòêîâ) íàñòðîå÷íûõ ïàðàìåòðîâ, âëèÿ-
íèå êîòîðûõ íà ðàáîòó àëãîðèòìà íå âñåãäà î÷åâèäíî.
Íàïðèìåð, ïðè ïîäñ÷¼òå ãëàâíîãî êðèòåðèÿ ñîîòâåò-
ñòâèÿ òðàåêòîðèè èìåþùèìñÿ çàìåðàì èñïîëüçóåòñÿ
íåêîòîðàÿ îñîáàÿ ôóíêöèÿ ðàññòîÿíèÿ ìåæäó çàìå-
ðîì è òî÷êîé íà òðàåêòîðèè. Ó ýòîé ôóíêöèè åñòü
äâà ïàðàìåòðà ¾âåëè÷èíà çîíû íå÷óâñòâèòåëüíîñòè¿ è
¾âåëè÷èíà äàëüíåé çîíû¿. Çíà÷åíèå ãëàâíîãî êðèòåðèÿ
ñîîòâåòñòâèÿ èñïîëüçóåòñÿ, â ÷àñòíîñòè, ïðè ïðîðåæè-
âàíèè ïó÷êà. Àíàëèòè÷åñêè ó÷åñòü âëèÿíèå çíà÷åíèé
óïîìÿíóòûõ ïàðàìåòðîâ íà ðàáîòó àëãîðèòìà äàæå íà
ýòàïå îäíîãî øàãà àëãîðèòìà ïðåäñòàâëÿåòñÿ ÷ðåçìåð-
íî ñëîæíûì.

III. Ãåíåòè÷åñêèé àëãîðèòì

Àëãîðèòì îñíîâûâàåòñÿ íà ìîäåëèðîâàíèè ïðîöåññà
åñòåñòâåííîé ýâîëþöèè [5] ñ âêëþ÷åíèåì ýëåìåíòîâ
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íàïðàâëåííîãî ïîèñêà.
Ïðîãðàììà ãåíåòè÷åñêîãî àëãîðèòìà íàïèñàíà íà

ÿçûêå MATLAB, ñ÷¼òíàÿ ÷àñòü (ìíîãîãèïîòåçíûé àë-
ãîðèòì âîññòàíîâëåíèÿ òðàåêòîðèè ÂÑ) íàïèñàíà íà
ÿçûêå Free Pascal.

A. Ñòðóêòóðû äàííûõ

Ñòðóêòóðû îôîðìëåíû êàê êëàññû íà ÿçûêå
MATLAB.
Êëàññ ¾Ïàðàìåòð¿ (¾ãåí¿). Ãåí îïèñûâàåò îäèí èç

ïàðàìåòðîâ ñ÷¼òíîé ïðîãðàììû ìíîãîãèïîòåçíîãî àë-
ãîðèòìà âîññòàíîâëåíèÿ òðàåêòîðèè.
Êëàññ ¾Îñîáü¿ ïðåäíàçíà÷åí äëÿ õðàíåíèÿ ãåíîòèïà

(ìàññèâ ýëåìåíòîâ êëàññà ¾Ïàðàìåòð¿) îäíîé îñîáè
ïîïóëÿöèè. Êðîìå ãåíîòèïà, êëàññ ¾Îñîáü¿ ñîäåðæèò
ñâîéñòâà, îòíîñÿùèåñÿ ê êà÷åñòâó îñîáè, ôëàã ¾áåñ-
ñìåðòíîñòü¿, ïîêàçàòåëü ìàêñèìàëüíîãî âîçðàñòà îñî-
áè, òeêóùèé âîçðàñò îñîáè, ïàðàìåòðû, îïèñûâàþùèå
ïðåäêîâ îñîáè.
Êëàññ ¾Ïîïóëÿöèÿ¿ õðàíèò ìàññèâ îñîáåé ïîïóëÿöèè

è íåêîòîðûå ïàðàìåòðû, ñâÿçàííûå ñ îáùèì êà÷åñòâîì
ïîïóëÿöèè.

B. Ðàçãîí àëãîðèòìà

Ðàçãîí àëãîðèòìà îñóùåñòâëÿåòñÿ îò îäíîé îñîáè.
Ïîñëå ôîðìèðîâàíèÿ îäíîé îñîáè ïðîèñõîäèò îáðàçî-
âàíèå ïîïóëÿöèè íà îñíîâå ìóòàöèè: îáðàçóåòñÿ íåêî-
òîðîå êîëè÷åñòâî îñîáåé, çíà÷åíèÿ ïàðàìåòðîâ êîòîðûõ
îòëè÷àþòñÿ îò ïàðàìåòðîâ ïåðâîé îñîáè.

C. Ïðîñ÷åò íîâûõ îñîáåé

Ïðîñ÷¼ò íîâûõ îñîáåé îðãàíèçîâàí ïðè ïîìîùè ñ÷¼ò-
íîé ïðîãðàììû ìíîãîãèïîòåçíîãî âîññòàíîâëåíèÿ òðà-
åêòîðèè ÂÑ [1]�[3].
Çàäàåòñÿ èäåàëüíàÿ ìîäåëüíàÿ òðàåêòîðèÿ, ïðåä-

ñòàâëÿþùàÿ íåêîòîðîå èñòèííîå äâèæåíèå ÂÑ, êîòîðîå
ñîäåðæèò ó÷àñòêè ðàçëè÷íûõ òèïîâ äâèæåíèÿ, õàðàê-
òåðíûõ äëÿ ãðàæäàíñêèõ âîçäóøíûõ ñóäîâ. Íà îñíîâå
ýòîé òðàåêòîðèè ñòðîèòñÿ ïàêåò òðåêîâ èçìåðåíèé ñ
ðàçíîé ðåàëèçàöèåé ñëó÷àéíûõ îøèáîê.
Êàæäàÿ îñîáü îòëè÷àåòñÿ ãåíîòèïîì, ò.å., ñ òî÷êè

çðåíèÿ ïðîãðàììû âîññòàíîâëåíèÿ òðàåêòîðèè, íàáî-
ðîì ïàðàìåòðîâ. Ñîîòâåòñòâåííî, îöåíêè òåêóùåãî ïî-
ëîæåíèÿ ÂÑ, êîòîðûå ïðîãðàììà áóäåò ôîðìèðîâàòü
ïðè èñïîëüçîâàíèè ïàðàìåòðîâ, áóäóò ðàçíûìè.
Ïîñëå ïðîñ÷¼òà ïàêåòà òðàåêòîðèé ñ÷¼òíàÿ ïðî-

ãðàììà çàïèñûâàåò ôàéë ðåçóëüòàòîâ (âîññòàíîâëåí-
íûå òðàåêòîðèè), íà îñíîâå êîòîðîãî MATLAB-ñêðèïò
ôîðìèðóåò íåñêîëüêî îöåíîê êà÷åñòâà (êðèòåðèåâ) êîí-
êðåòíîé îñîáè, â òîì ÷èñëå: ìàêñèìàëüíîå îòêëîíåíèå
âîññòàíîâëåííîé îöåíêè îò èñòèííîãî ïîëîæåíèÿ ïî
âñåì çàìåðàì âñåõ òðàåêòîðèé è ñðåäíåå ïî òðàåêòîðè-
ÿì îò ñðåäíåêâàäðàòè÷íîãî îòêëîíåíèÿ âîññòàíîâëåí-
íîé òðàåêòîðèè îò èñòèííîé.
Íà áàçå çíà÷åíèé êðèòåðèåâ îïðåäåëÿåòñÿ îñíîâíîé

êðèòåðèé � ôóíêöèÿ ïðèñïîñîáëåííîñòè îñîáè h �

ñðåäíåâçâåøåííîå îò ÷àñòíûõ êðèòåðèåâ. Ñìûñë ôóíê-
öèè ïðèñïîñîáëåííîñòè: îáîáùåííîå îòêëîíåíèå âîñ-
ñòàíîâëåííîé òðàåêòîðèè îò èñòèííîé.
Äëÿ âñåõ êðèòåðèåâ ìåíüøåå çíà÷åíèå ÿâëÿåòñÿ ëó÷-

øèì. Ðàçìåðíîñòü âñåõ êðèòåðèåâ � ìåòðû.
Òàêæå íà îñíîâàíèè êðèòåðèåâ ïðîèñõîäèò ïðèñâîå-

íèå îñîáÿì ïðèçíàêà áåññìåðòíîñòè � åñëè íà îñîáè ðå-
àëèçóåòñÿ ìèíèìóì êàêîãî-òî êðèòåðèÿ ïî ïîïóëÿöèè,
òî òàêàÿ îñîáü ïîìå÷àåòñÿ ôëàãîì ¾áåññìåðòíîñòü¿.
Çàìåòèì, ÷òî ÷èñëî áåññìåðòíûõ îñîáåé ìîæåò áûòü

êàê ìåíüøå ÷èñëà ïîêàçàòåëåé (îäíà îñîáü ðåàëèçóåò
ìèíèìóì íåñêîëüêèõ êðèòåðèåâ), òàê è áîëüøå ÷èñëà
êðèòåðèåâ (íåñêîëüêî îñîáåé èìåþò êðèòåðèé, ðàâíûé
ìèíèìàëüíîìó ïî ïîïóëÿöèè).
Ìàêñèìàëüíûé íàçíà÷åííûé âîçðàñò äëÿ êàæäîé

îñîáè âû÷èñëÿåòñÿ íà îñíîâå îñíîâíîãî êðèòåðèÿ h

Hmin = min
A

h, Hmax = max
A

h,

TL(h) = 1 +MA
Hmax − h+ 1

Hmax −Hmin
.

Çäåñü A � ìíîæåñòâî âñåõ îñîáåé ïîïóëÿöèè, êîíñòàíòà
MA � íîðìàëüíûé ìàêñèìàëüíûé âîçðàñò, ÿâëÿþùèé-
ñÿ ïàðàìåòðîì àëãîðèòìà.

D. Ñåëåêöèÿ

Ïðè ñåëåêöèè ïðîèñõîäèò óíè÷òîæåíèå ¾ñòàðûõ¿
îñîáåé (âîçðàñò îñîáè áîëüøå, ÷åì TL), êðîìå òåõ, ó
êîòîðûõ âûñòàâëåí ôëàã ¾áåññìåðòíîñòü¿. Åñëè ïîñëå
óíè÷òîæåíèÿ ¾ñòàðûõ¿ îñîáåé, êîëè÷åñòâî îñîáåé ïðå-
âûøàåò íàçíà÷åííîå ìàêñèìàëüíîå êîëè÷åñòâî, ïðîèç-
âîäèòñÿ óíè÷òîæåíèå ¾ïðåñòàðåëûõ îñîáåé¿, äëÿ êîòî-
ðûõ ðàçíèöà ìåæäó òåêóùèì âîçðàñòîì è ìàêñèìàëü-
íûì íàçíà÷åííûì âîçðàñòîì ìàëà.

E. Êðîññèíãîâåð

Êðîññèíãîâåðó ìîãóò ïîäâåðãíóòüñÿ ëþáûå äâå îñîáè
âîçðàñòîì áîëüøå 2. Ïðè ïîìîùè ãåíåðàòîðà ñëó÷àé-
íûõ ÷èñåë ñîñòàâëÿþòñÿ ïàðû îñîáåé. Ïàðà îñîáåé
ôîðìèðóåò íîâóþ îñîáü: êàæäûé ãåí íîâîé îñîáè íà-
ñëåäóåòñÿ ëèáî îò ïåðâîãî, ëèáî îò âòîðîãî ðîäèòåëÿ,
ïîðÿäîê íàñëåäîâàíèÿ âûáèðàåòñÿ ãåíåðàòîðîì ñëó-
÷àéíûõ ÷èñåë. Åñëè ïîëó÷àþùèéñÿ ãåíîòèï ïîòîìêà
îêàçûâàåòñÿ êëîíîì îäíîãî èç ðîäèòåëåé, òî îñîáü íà
îñíîâå òàêîãî ãåíîòèïà íå îáðàçóåòñÿ.

F. ¾Íàïðàâëåííîå ðàçìíîæåíèå¿

Äàííûé âèä íàñëåäîâàíèÿ âíîñèò ýëåìåíò ïðÿìîãî
ïîèñêà â ãåíåòè÷åñêèé àëãîðèòì. Îñóùåñòâëÿåòñÿ ïî-
ïûòêà íàïðàâëåííîãî ãåíåðèðîâàíèÿ ãåíîòèïà ïîòîìêà
ñ ëó÷øèì (ïî ñðàâíåíèþ ñ ðîäèòåëÿìè) çíà÷åíèåì
ôóíêöèè ïðèñïîñîáëåííîñòè h. Èñïîëüçóåòñÿ ïàðà îñî-
áåé ñ ðàçíûì çíà÷åíèåì h.
Èäåÿ àëãîðèòìà ïðîèëëþñòðèðîâàíà íà ðèñ. 1. Çäåñü

A � ãåíîòèï îñîáè ñ á�îëüøèì çíà÷åíèåì ôóíêöèè h,
B � ãåíîòèï îñîáè ñ ìåíüøèì (ëó÷øèì) çíà÷åíèåì
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ôóíêöèè h. Åñëè ïðåäïîëîæèòü íåïðåðûâíóþ çàâèñè-
ìîñòü ôóíêöèè h îò ãåíîòèïà, òî âåñüìà âåðîÿòíû çà-
âèñèìîñòè, áëèçêèå ëèáî ê ñïëîøíîé êðèâîé (ìèíèìóì
ìåæäó A è B), ëèáî ê ïóíêòèðíîé êðèâîé (ìèíèìóì çà
B, ñî ñòîðîíû ïðîòèâîïîëîæíîé A) íà ëåâîì ðèñóíêå.
Òî÷êà C âûáèðàåòñÿ íà ñåðåäèíå îòðåçêà AB. Òî÷êà

D = 3B − 2A (ïðîäîëæåíèå âåêòîðà AB â íàïðàâëå-
íèè ¾çà B¿). Ãåíîòèï ïîòîìêà G ñëó÷àéíûì îáðàçîì
âûáèðàåòñÿ íà ïàðàëëåëîòîïå CD.

Ðèñ. 1. Ñõåìàòè÷íàÿ èëëþñòðàöèÿ èäåè ìåòîäà ¾Íàïðàâëåííîå
ðàçìíîæåíèå¿: ñëåâà � ïðîåêöèÿ íà ïëîñêîñòü xi × h, ñïðàâà �
ïðîåêöèÿ íà ïëîñêîñòü xi × xi+1

Òàêîå íàñëåäîâàíèå õîðîøî ðàáîòàåò â ñëó÷àå, êîãäà
ãåíîòèï áîëüøèíñòâà îñîáåé â ïîïóëÿöèè íàõîäèòñÿ
äîñòàòî÷íî äàëåêî îò ëîêàëüíîãî ìèíèìóìà.

G. Ìóòàöèè

Áåññìåðòíûå îñîáè ïîäâåðãàþòñÿ ìóòàöèè êàæäûé
æèçíåííûé öèêë ïîïóëÿöèè, îñòàëüíûå îñîáè ïîäâåð-
ãàþòñÿ ìóòàöèè ñ ìåíüøåé âåðîÿòíîñòüþ.
Åñëè íàçíà÷åííûé ñðîê æèçíè îñîáè ìåíüøå, ÷åì

òåêóùèé âîçðàñò, òî îñîáü ïîäâåðãàåòñÿ íîðìàëüíîé
ìóòàöèè: âåëè÷èíà êàæäîãî ãåíà ñëó÷àéíûì îáðàçîì
èçìåíÿåòñÿ íà âåëè÷èíó íå áîëüøå, ÷åì òåêóùèé øàã
âàðüèðîâàíèÿ ýòîãî ãåíà.
Åñëè âîçðàñò îñîáè ïðåâûøàåò íàçíà÷åííûé ñðîê

æèçíè (òàêîå âîçìîæíî äëÿ áåññìåðòíûõ îñîáåé), òî
îñîáü ïîäâåðãàåòñÿ ëèáî ìèêðîìóòàöèè, ëèáî ìàêðîìó-
òàöèè.
Ìèêðîìóòàöèåé íàçûâàåì ìóòàöèþ, ïðè êîòîðîé âå-

ëè÷èíà êàæäîãî ãåíà èçìåíÿåòñÿ íà ñëó÷àéíóþ âå-
ëè÷èíó íà äâà ïîðÿäêà ìåíüøóþ, ÷åì òåêóùèé øàã
âàðüèðîâàíèÿ ãåíà.
Ïðè ìàêðîìóòàöèè ïðîèñõîäèò èçìåíåíèå âåëè÷è-

íû òîëüêî îäíîãî ñëó÷àéíî âûáðàííîãî ãåíà, çíà÷å-
íèå ýòîãî ãåíà èçìåíÿåòñÿ íà ñëó÷àéíóþ âåëè÷èíó íà
äâà ïîðÿäêà áîëüøóþ, ÷åì òåêóùèé øàã âàðüèðîâàíèÿ
ãåíà. Â ðÿäå ñëó÷àåâ ïðè ìàêðîìóòàöèè ìóòèðóåìûé
ãåí âûáèðàåòñÿ ñëó÷àéíûì îáðàçîì ïî âñåé îáëàñòè
âîçìîæíûõ çíà÷åíèé.
Òàêîå ïîâåäåíèå íàïðàâëåíî íà îæèâëåíèå ãåíåòè-

÷åñêîãî ðàçíîîáðàçèÿ â ñëó÷àå âîçìîæíîãî ¾çàñòîÿ¿
ïîïóëÿöèè.

IV. Ðåçóëüòàòû âû÷èñëåíèé

Áûëî ïðîâåäåíî íåñêîëüêî âû÷èñëèòåëüíûõ ýêñïåðè-
ìåíòîâ ïî íàõîæäåíèþ íàèëó÷øèõ ïàðàìåòðîâ ìíîãî-
ãèïîòåçíîãî àëãîðèòìà. Ïðèâåäåì îïèñàíèå îäíîãî èç
íèõ.
Â êà÷åñòâå èäåàëüíîé ìîäåëüíîé òðàåêòîðèè âçÿòà

òðàåêòîðèÿ ïðîäîëæèòåëüíîñòüþ 1100 ñ, ñîñòîÿùàÿ
èç ó÷àñòêîâ óñòàíîâèâøåãîñÿ äâèæåíèÿ è ïåðåõîäíûõ
ó÷àñòêîâ, ìàêñèìàëüíûå îøèáêè âîññòàíîâëåíèÿ äëÿ
êîòîðûõ îïðåäåëåíû â íîðìàòèâíûõ ìàòåðèàëàõ [6].
Ïàêåò ìîäåëüíûõ òðàåêòîðèé ñîñòîÿë èç 16 òðàåêòîðèé
ñ ÑÊÎ çàìåðîâ 70 ì, èç íèõ 10 òðàåêòîðèé íå ñîäåðæàëè
âûáðîñîâ, à 6 òðàåêòîðèé èìåëè âûáðîñû (â ñðåäíåì
êàæäîå äâàäöàòîå èçìåðåíèå èìåëî øóì ñ ïîâûøàþ-
ùèì êîýôôèöèåíòîì 5).
Ðàññ÷èòûâàëñÿ âàðèàíò ñ 19 âàðüèðóåìûìè ïàðàìåò-

ðàìè (19 ãåíîâ).
Âû÷èñëåíèÿ âåëèñü íà ñóïåðêîìïüþòåðå èç ñîñòàâà

ÑÊÖ ÈÌÌ ÓðÎ ÐÀÍ [4], îäíîâðåìåííî èñïîëüçîâà-
ëîñü äî 40 âû÷èñëèòåëüíûõ ÿäåð, ïðîäîëæèòåëüíîñòü
âû÷èñëåíèé ñîñòàâèëà íåìíîãèì áîëüøå äâóõ ñóòîê.
Çà ýòî âðåìÿ â ãåíåòè÷åñêîì àëãîðèòìå ñìåíèëîñü 419
ïîêîëåíèé.
Íà ðèñ. 2 ïîêàçàíî êàê îò ïîêîëåíèÿ ê ïîêîëåíèþ

ðàçâèâàëèñü çíà÷åíèÿ ôóíêöèè ïðèñïîñîáëåííîñòè h.
Êàæäàÿ îñîáü ïîïóëÿöèè ïðåäñòàâëåíà ìàðêåðîì (ôîð-
ìà è öâåò ìàðêåðà çàâèñèò îò ñïîñîáà îáðàçîâàíèÿ
îñîáè). Íà ðèñóíêå ïðåäñòàâëåíà îáëàñòü ñ ìàëûìè
çíà÷åíèÿìè h.

Ðèñ. 2. Ãðàôèê èçìåíåíèÿ çíà÷åíèé ôóíêöèè ïðèñïîñîáëåííîñòè
îñîáè h â ïîïóëÿöèè â çàâèñèìîñòè îò ïîêîëåíèÿ. Âåðòèêàëüíàÿ
îñü � h (¾çíà÷åíèå ôóíêöèè ïðèñïîñîáëåííîñòè¿), ì. Ãîðèçîí-
òàëüíàÿ îñü � íîìåð ïîêîëåíèÿ.

Ðèñ. 3 èëëþñòðèðóåò ýâîëþöèþ ïîïóëÿöèè íà ïðè-
ìåðå ãåíà w0_penalty_cir. Íà÷àëüíîå çíà÷åíèå ãåíà
áûëî ðàâíî 0.01, â òå÷åíèå ïåðâûõ íåñêîëüêèõ äåñÿòêîâ
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ïîêîëåíèé áîëüøèíñòâî îñîáåé èìåëî çíà÷åíèå ýòîãî
ãåíà â ðàéîíå (0, 0.04). Íà ó÷àñòêå ìåæäó ïîêîëåíèÿìè
100 è 150 çíà÷åíèÿ ãåíà áûëè ðàñïðåäåëåíû ïî îòðåçêó
âîçìîæíûõ çíà÷åíèé áîëåå-ìåíåå ðàâíîìåðíî. Ïîñëå
ïîêîëåíèÿ 150 áîëüøàÿ ÷àñòü îñîáåé ñòàëà èìåòü çíà-
÷åíèÿ ãåíà â äèàïàçîíå (0.32, 0.36). Â ïîñëåäíåì ïîêî-
ëåíèè çíà÷åíèå ðàâíîå 0.3498 äà¼ò íàèëó÷øåå çíà÷åíèå
ôóíêöèè ïðèñïîñîáëåííîñòè h.

Ðèñ. 3. Èçìåíåíèå ðàñïðåäåëåíèÿ çíà÷åíèé ãåíà w0_penalty_cir
â ïîïóëÿöèè â çàâèñèìîñòè îò ïîêîëåíèÿ

Ðèñ. 4 ïîêàçûâàåò êàê óëó÷øèëàñü ðàáîòà ìíîãîãè-
ïîòåçíîãî àëãîðèòìà ïðè èñïîëüçîâàíèè âåêòîðà ïàðà-
ìåòðîâ, îïòèìèçèðîâàííîãî ãåíåòè÷åñêèì àëãîðèòìîì.
Áûë âçÿò ïàêåò òðàåêòîðèé, ïîëó÷åííûé íà îñíîâå òîé
æå èäåàëüíîé ìîäåëüíîé òðàåêòîðèè, íî ñîñòîÿùèé
èç 100 òðàåêòîðèé ñ äðóãîé ðåàëèçàöèåé ñëó÷àéíûõ
îøèáîê, ïðè ýòîì 10 òðàåêòîðèé èìåëè âûáðîñû. Ïðè-
âåä¼í ãðàôèê ñðåäíåêâàäðàòè÷íîãî îòêëîíåíèÿ âîññòà-
íîâëåííûõ òî÷åê îò èñòèííîãî äâèæåíèÿ ïî ïîïåðå÷-
íîìó êàíàëó. Ðåçóëüòàòû äëÿ îïòèìèçèðîâàííîãî âåê-
òîðà ïàðàìåòðîâ ïîêàçàíû øèðîêîé ñïëîøíîé ëèíè-
åé. Ðåçóëüòàòû äëÿ èñõîäíîãî (íåîïòèìèçèðîâàííîãî)
âåêòîðà ïàðàìåòðîâ ïðåäñòàâëåíû ïóíêòèðíîé ëèíèåé.
Òîíêîé ñïëîøíîé ëèíèåé ïîêàçàí ãðàôèê îòêëîíåíèÿ
äëÿ òðåêîâ çàìåðîâ.

Áëàãîäàðíîñòè

Àâòîðû áëàãîäàðÿò ÎÎÎ ¾Ôèðìà ¾ÍÈÒÀ¿ çà ïîñòà-
íîâêó çàäà÷è è îáñóæäåíèå ïîëó÷åííûõ ðåçóëüòàòîâ.
Ïðè ïðîâåäåíèè ðàáîò áûë èñïîëüçîâàí ñóïåðêîì-

ïüþòåð ¾Óðàí¿ ÈÌÌ ÓðÎ ÐÀÍ.

Ðèñ. 4. Ñðàâíåíèå îáðàáîòêè ìîäåëüíûõ òðàåêòîðèé äëÿ èñ-
õîäíûõ è óëó÷øåííûõ ïàðàìåòðîâ. Èñïîëüçîâàí ïàêåò èç 100
òðàåêòîðèé, íå ñîïàäàþùèé ïî îøèáêàì ñ îñíîâíûì ñ÷åòíûì
ïàêåòîì, ïî êîòîðîìó ðàáîòàë ãåíåòè÷åñêèé àëãîðèòì
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Аннотация — Рассмотрена задача проведения траектор-
ных измерений на базе спутниковых навигационных систем
ГЛОНАСС и GPS для обеспечения испытаний бортового
оборудования систем посадки и летного контроля информа-
ционного поля наземного оборудования радиотехнических
систем посадки

Ключевые слова — траекторные измерения; спутниковые
навигационные системы; испытания радиотехнического
оборудования

I. ВВЕДЕНИЕ

Требования регулярности и безопасности выполнения
полетов летательных аппаратов (ЛА) привели к необходимо-
сти автоматизации управления полетом на всех его этапах.
Наиболее высокие требования предъявляются к выполнению
точного захода на посадку и посадки ЛА. Выполнение этих
требований в значительной степени зависит от оснащенно-
сти ЛА и аэродромов средствами радионавигационного
обеспечения и качества их работы.

Специалисты Летно-исследовательского института
имени М. М. Громова принимают активное участие в сер-
тификационных испытаниях режима посадки самолетов по
категории III B. К настоящему времени проведены испы-
тания данного режима для самолетов Ил-96-300 и SSJ-95.
В испытаниях оценивалась работа всего бортового обору-
дования, обеспечивающего выполнение режима, включая
бортовое оборудование радиотехнической системы посад-
ки. Работа бортового посадочного оборудования оценива-
ется при выполнении посадочных операций в поле сигна-
лов, создаваемом наземным оборудованием системы по-
садки, которое также нуждается в периодической оценке
качества работы.

Доклад посвящен одному из важных аспектов оценки
характеристик бортового и наземного оборудования –
обеспечению эталонирования траектории полета совре-
менными средствами траекторных измерений. В докладе
рассматривается курсоглиссадная радиотехническая си-
стема посадки (КГС) метрового диапазона.

II. РАДИОТЕХНИЧЕСКОЕ ОБОРУДОВАНИЕ
ОБЕСПЕЧЕНИЯ ПОСАДКИ

Система инструментального захода на посадку представ-
ляет собой совокупность наземных и бортовых радиотехни-
ческих устройств, обеспечивающих летательные аппараты
точным наведением по курсу и глиссаде для управления ЛА
в процессе захода на посадку и во время посадки.

В настоящее время основной системой инструменталь-
ной посадки ЛА, используемой в гражданской авиации,
является КГС. Измеряемыми параметрами являются от-
клонения от линии курса и глиссады. Система КГС также
оборудуется дальним и ближним маркерными радиомая-
ками (ДМРМ и БМРМ) для сигнализации пролета обозна-
ченных на схеме захода на посадку контрольных точек. На
рис. 1 представлена типовая схема захода на посадку,
обеспечиваемая системой КГС.

В состав бортового оборудования, работающего с си-
стемой КГС, входят курсовой, глиссадный и маркерный
приемники, объединяемые в моноблок.

Рис. 1. Схема захода на посадку и наземное оборудование КГС

На рис. 1 введены обозначения: КРМ и ГРМ – курсовой
и глиссадный радиомаяки; ДМРМ, БМРМ – дальний
и ближний маркерные радиомаяки; 0 – угол наклона глис-
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сады; ВПР – высота принятия решения, которая соответ-
ствует нижней границе облаков и дальности видимости на
взлетно-посадочной полосе (ВПП).

III. СРЕДСТВА ОБЕСПЕЧЕНИЯ ЛЕТНЫХ ИСПЫТАНИЙ
БОРТОВОГО И НАЗЕМНОГО РАДИОТЕХНИЧЕСКОГО

ОБОРУДОВАНИЯ ПОСАДКИ

Летные испытания по оцениванию параметров системы
посадки обеспечиваются проведением траекторных изме-
рений (ТИ). Качество оценки испытываемых систем
напрямую зависит от применения в летных испытаниях
современных методов и систем траекторных измерений.
Созданные в ЛИИ им. М.М. Громова методы и средства
тесным образом интегрированы в технологический цикл
отработки и испытаний бортового оборудования летатель-
ных аппаратов.

Многоцелевой малогабаритный комплекс бортовых
траекторных измерений (КБТИ) был разработан в середине
90-х годов ХХ века в ЛИИ им. М.М. Громова для обеспе-
чения летных испытаний авионики. Комплекс осуществля-
ет определение траекторных параметров летательного ап-
парата, регистрацию параметров оцениваемых бортовых
систем, синхронизацию траекторных параметров и инфор-
мации бортовых систем [1, 2]. С внедрением КБТИ в прак-
тику летных испытаний произошли существенные измене-
ния технологии проведения летных испытаний (рис. 2).
Экспресс-анализ материалов летных испытаний произво-
дится в полете или сразу после его окончания. По резуль-
татам экспресс-анализа формируется задание на следую-
щий испытательный полет.

Проведенные испытания КБТИ показали, что погреш-
ность измеряемых координат, полученных на основе диф-
ференциального фазового режима СНС, с вероятностью
0,95 не превышает 0,3 м.

Рис. 2. Современные методы, средства и технологии испытаний
бортового оборудования летательных аппаратов

Для настройки наземного оборудования систем посад-
ки при вводе в эксплуатацию и его регулярного контроля
служат летающие лаборатории (ЛЛ), оборудованные авто-
матизированными системами летного контроля. Периоди-

ческий контроль обусловлен изменчивостью формирова-
ния информационного поля в пространстве, которое зави-
сит от правильного функционирования радиомаяков
с многокомпонентной антенно-фидерной системой, харак-
теристики которой могут ухудшаться с течением времени,
свойств отражающей земной поверхности и объектов,
находящихся в зоне формирования сигналов.

Специалисты ЛИИ им. М.М. Громова в 90-х годах при-
нимали участие в работах по исследованию характеристик
посадочных и навигационных систем, которые легли в ос-
нову создания целой серии летающих лабораторий (рис. 3).

Рис. 3. Специализированные средства летного контроля системы посадки

Системы летного контроля определяют характеристики
наземного оборудования и оценивают их на соответствие
заданным требованиям, содержащим уровни допустимых
погрешностей выходных параметров и зоны действия
наземного оборудования. Чтобы оценить поле сигналов
в пространстве, необходимо определить распределение его
информационного параметра в зависимости от координат.
Измерить информационные параметры во всем поле не
представляется возможным, поэтому измерения произво-
дятся при полете по определенным траекториям, а само
поле оценивается в рамках определенной модели. Модель
учитывает особенности поля сигналов, такие как чувстви-
тельность к угловому смещению, гиперболичность глисса-
ды и т.п. Наиболее высокие требования предъявляются
к полю радиомаяков категории III, обеспечивающих наве-
дение вплоть до посадки с послепосадочным пробегом.

Чтобы получить характеристики сигналов наземного
оборудования системы посадки нужно в полете определять
координаты антенн курсового и глиссадного бортовых ра-
диоприемников. До недавнего времени самыми распро-
страненными и точными средствами ТИ, применяемые
в испытаниях радиотехнических систем посадки, были оп-
тические средства ТИ. Такие средства ТИ обладают суще-
ственными ограничениями: малая дальность действия (до
20 км), зависимость от погодных условий, отсутствие из-
мерений дальности, подверженность ошибкам, связанных
с человеческим фактором (качество выставки системы,
захвата и сопровождения ЛА), возможность оценки угло-
вого отклонения только для одного радиомаяка – курсово-
го или глиссадного, значительные габариты и вес.
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Современные ТИ построены на основе спутниковых
навигационных систем ГЛОНАСС и GPS. Спутниковая
система ТИ обеспечивает определение координат в темпе
полета в зоне действия системы посадки в любых погод-
ных условиях, обладает существенно меньше массой
и габаритами, существенно меньшим влиянием человече-
ского фактора на проведение измерений. Особенностью
летного контроля является получение оценок параметров
для настройки радиомаяков непосредственно в темпе по-
лета сразу после выполнения режима измерений. Поэтому
для летного контроля наземного оборудования применятся
дифференциально-фазовый режим в реальном времени.

IV. ЛЕТНЫЕ ИСПЫТАНИЯ БОРТОВОГО
РАДИОТЕХНИЧЕСКОГО ОБОРУДОВАНИЯ ПОСАДКИ

С участием специалистов ЛИИ им. М.М. Громова про-
ведены испытания режима захода на посадку и посадки по
категории III B самолетов Ил-96-300 и SSJ-95, обеспечива-
емого радиомаячной системой инструментальной посадки
КГС. В летных испытаниях оценивалась работоспособ-
ность бортового оборудования системы посадки, которая
охватывает такие характеристика как погрешности сигна-
лов, зону действия системы [3].

На время проведения испытаний на самолете устанав-
ливался комплекс КБТИ, который регистрировал парамет-
ры испытываемого оборудования системы посадки, раз-
личных самолетных систем, как, например, инерциальной
навигационной системы, системы воздушных сигналов,
радиовысотомера и др., предоставляющих информацию
о параметрах полета самолета (курс, крен, тангаж, баро-
метрическая и радиовысота и т.д.). На аэродроме устанав-
ливалась контрольно-корректирующая станция (ККС) для
организации дифференциально-фазового режима.

Проводить оценку характеристик бортового оборудо-
вания в темпе полета нет необходимости. Весь цикл обра-
ботки материалов летных испытаний производился непо-
средственно после проведения полета. Перед проведением
испытаний выполнены измерения координат порогов
взлетно-посадочной полосы ВПП и фазовых центров ра-
диомаяков системы посадки, смещения антенн курсового и
глиссадного приемников относительно антенны СНС
КБТИ в строительных осях самолета.

В процессе испытательного полета выполнялись режи-
мы захода на посадку с посадкой и послепосадочным про-
бегом, оценивались зоны действия работы бортовой аппа-
ратуры посадки, выполнялись специальные режимы для
проверки чувствительности оборудования при отклонени-
ях от заданной траектории захода на посадку.

Требования к бортовому радиотехническому оборудо-
ванию системы посадки содержат уровни допустимых по-
грешностей их выходных параметров и зону действия си-
стемы. Оценка погрешности испытываемого бортового
оборудования основана на сравнении параметров, измеря-
емых этим оборудованием, с их более точными значения-
ми в фиксированные моменты времени, которые прини-
маются за действительные значения.

Для получения действительных отклонений от линии
курса и глиссады после выполнения полета геодезические

координаты антенны СНС, рассчитанные в дифференциаль-
но-фазовом режиме по информации, зарегистрированной
КБТИ и наземной ККС, пересчитываются в аэродромную
прямоугольную метрическую систему координат, связан-
ную с ВПП. По полученным прямоугольным координатам с
учетом взаимного расположения антенн СНС и антенн кур-
сового и глиссадного радиоприемников КГС (КРП и ГРП)
рассчитываются действительные угловые отклонения ан-
тенн КРП и ГРП системы посадки от линии курса и глисса-
ды соответственно, которые в свою очередь определены по
расположению курсового и глиссадного радиомаяков.

По параметрам испытываемого оборудования системы
посадки и вычисленным действительным значениям угло-
вых отклонений рассчитывается погрешность данного
оборудования. На рис. 4 показан пример оценки сигнала
отклонения от линии курса εк бортового оборудования си-
стемы КГС. На графике приведены действительные значе-
ние отклонения, рассчитанное по данным спутниковой
системы ТИ в составе КБТИ, погрешность системы, трубка
допуска, высота HСНС и боковое отклонение Z. Погреш-
ность сигнала находится в трубке допуска на протяжении
всего захода на посадку.

Рис. 4. Оценка сигнала отклонения от линии курса бортового
оборудования КГС

Внедрение КБТИ с высокоточной спутниковой систе-
мой ТИ и регистрацией параметров с синхронизацией их
с ТИ с погрешностью не более 2 мс позволило проводить
тщательный анализ оцениваемого сигнала, как, например,
переходных процессов выходных сигналов бортового обо-
рудования при изменении углового отклонения от линии
курса или глиссады и эффектов «залипания» сигнала.

Для анализа переходных процессов выходных сигналов
выполняются специальные режимы полета – сечения зон
курса и глиссады, заходы с плавными равномерными от-
клонениями от линии курса влево и вправо и заходы
с плавными равномерными отклонениями от глиссады
вверх и вниз. При этом оценивается динамическое запаз-
дывание выходного сигнала и его систематические ошибки
при различных отклонениях.

Применение КБТИ в летных испытаниях бортового ра-
диотехнического оборудования посадки с дифференциаль-
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но-фазовом режимом работы аппаратуры СНС позволило
повысить качество их оценки при сокращении времени на
обработку материалов.

V. ЛЕТНЫЙ КОНТРОЛЬ НАЗЕМНОГО ОБОРУДОВАНИЯ
СИСТЕМЫ ПОСАДКИ

Качественное выполнение захода на посадку и посадки
ЛА зависит также и от характеристик работы наземных
посадочных радиомаяков. В летных испытаниях бортовое
радиотехническое оборудование посадки оцениваются при
работе в поле сигналов, создаваемым наземным оборудо-
ванием системы посадки.

Перед проведением летной проверки КГС производится
измерение координат порогов ВПП и фазовых центров ра-
диомаяков системы посадки с использованием спутниковой
системы ТИ. В темпе полета выполняется регистрация па-
раметров испытываемой системы от точного калиброван-
ного приемника КГС. ККС, установленная в районе аэро-
дрома, передает корректирующую информацию в темпе
полета на борт ЛЛ для организации в бортовой аппаратуре
спутниковой системы ТИ дифференциально-фазового ре-
жима определения местоположения в реальном времени.

Рис. 5. Результаты оценки параметров курсового и глиссадного
радиомаяков при их совместной оценке

Для получения действительных отклонений от линии
курса и глиссады геодезические координаты, измеренные
спутниковой системой ТИ, пересчитываются в аэродром-
ную прямоугольную метрическую систему координат, свя-
занную с ВПП, а затем в действительные угловые откло-
нения относительно фазовых центров курсовой и глиссад-

ной антенн. По этим действительным значениям и пара-
метрам испытываемой системы от точного приемника КГС
рассчитывается погрешность системы посадки. В процессе
полета оцениваются характеристики радионавигационного
поля, создаваемого радиомаяками, на участках, границы
которых определяются категорией системы посадки.

На рис. 5 представлен пример результатов совместной
оценки параметров курсового (вверху) и глиссадного (вни-
зу) радиомаяков КГС. На графике изображены оцененные
смещения линии курса и глиссады от номинального значе-
ния (I0к и I0г), измеренные напряженности полей сигналов
(Eк и Eг) и отклонение ЛА от номинальной траектории при
контрольных измерениях в угловых минутах (α и θ) в зави-
симости от дальности до порога ВПП.

VI. ВЫВОДЫ

Разработана технология проведения летных испытаний
бортового радиотехнического оборудования КГС с приме-
нением комплекса бортовых траекторных измерений,
обеспечивающего траекторные измерения на базе спутни-
ковых навигационных систем ГЛОНАСС и GPS.

С помощью разработанной технологии проведены ис-
пытания бортового радиотехнического оборудования на
режимах захода на посадку и посадки по категории III B
самолетов Ил-96-300 и SSJ-95.

Применение спутниковых систем траекторных измере-
ний при летных испытаниях и контроле наземного радио-
технического оборудования систем посадки позволило
повысить качество их оценки, сократить объем полетов за
счет совмещения оценки характеристик курсового и глис-
садного радиомаяков, снизить трудозатраты на обслужи-
вание отдельного полета и уменьшить влияние человече-
ского фактора на результаты испытаний.
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Аннотация — Рассматриваются методы получения про-
граммной модели крыльевого летательного аппарата –
экраноплана вблизи плоского экрана с использованием па-
кета CFD «Comsol Multiphysics». Определена область приме-
нения полученной модели. Предложен метод управления
экранопланом в широком диапазоне действия экранного
эффекта. Приводятся результаты цифрового моделирования.

Ключевые слова — экранный эффект; CFD; Comsol;
компьютерная модель; управление полетом, устойчивость;
управляемость, моделирование

I. ВВЕДЕНИЕ

Эффективность синтезируемых алгоритмов управления
в значительной степени зависит от достоверности матема-
тических моделей управляемого объекта. В настоящее вре-
мя не существует достаточно достоверных результатов
аналитических расчетов аэродинамических сил и моментов
сил, действующих на крыльевой летательный аппарат при
его движении вблизи плоского экрана, и тем более, экранов
сложной формы. Сложность пилотирования экранопланов,
определяемая сильной зависимостью их параметров устой-
чивости и управляемости от скорости полета и высоты над
экраном, требует проведения всесторонних эксперимен-
тальных исследований с использованием специально обо-
рудованных аэродинамических труб.   Экспериментальные
исследования требуют больших расходов и времени.

Проблема осложняется тем, что в настоящее время нет
общепринятых концепций построения экранопланов раз-
личных классов. Россия является передовой страной в вы-
работке таких концепций и в настоящее время исследуется
и строится большое количество экранопланов различных
размеров, типов и назначений.

Многие фирмы разрабатывали различные виды малых
экранопланов на основе той же аэродинамической схемы
или близкой к ней, которая использована при разработке
больших экранопланов «Орленок» с взлетным весом
140 тонн или «Лунь» массой 380 тонн. В работе [12] показа-
но существенное различие в подходах к проектированию
малых и больших экранопланов. Это приводит к необходи-
мости исследовать большое количество возможных схем.

Значительно сократить расходы на анализ собственной
устойчивости и управляемости различных конструктивных
схем, условий их балансировки, на разных высотах над
экраном и скоростях полета, позволит создание универ-

сального программного комплекса имитации исследований
в проектирования аэродинамической трубе.

Принципиальной отличительной особенностью
экраноплана по сравнению с самолетом является значи-
тельная нелинейная зависимость аэродинамических сил
и моментов от высоты над экраном. Этот факт определяет
необходимость использования нелинейных законов управ-
ления. Кроме того, возможность скачкообразного измене-
ния высоты над экраном, вызванная неровностью подсти-
лающей поверхности, особенно при полете над ледяными
полями и торосами, или в случае сильно взволнованной
поверхности моря, приводит к значительному скачкооб-
разному изменению динамических свойств экраноплана
как объекта управления. В этих условиях система управле-
ния должна быть в достаточной степени робастной и обес-
печивать приемлемое качество управления при любых из-
менениях параметров объекта управления.

Основной целью проводимого исследования является
разработка получения максимально точной нелинейной
компьютерной модели движения экраноплана в зоне дей-
ствия экранного эффекта и разработка новых методов син-
теза алгоритмов управления движением. Для разработки
математической модели движения аппарата использована
последняя модификация программного пакета CFD
«Comsol Multiphysics». Составлена программа, позволяю-
щая вводить и модифицировать исследуемые конструкции
и экраны, автоматизировать расчеты, документировать
результаты в виде многомерных массивов и преобразовы-
вать эти массивы к виду, удобному для составления струк-
турной схемы в Matlab/Simulink.

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ КОМПЬЮТЕРНАЯ МОДЕЛЬ
АЭРОДИНАМИКИ

A. Особенности модели
Особенностями исследуемой математической модели

аэродинамики объекта являются:

 выбор специальной системы координат и парамет-
ров, определяющих положение объекта;

 способы построения геометрии объекта, адаптиро-
ванной для численного моделирования;

 особенности выбора модели аэродинамики из паке-
та CFD «Comsol Multiphysics» при разных режимах
движения объекта;

Исследования проведены при поддержке Российского научного фонда
(проект №16-19-10381) и, частично, Российского фонда фундаменталь-
ных исследований в разделе III (A) (проект №18-08-00234).
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 изменяемая геометрия аэродинамических управля-
емых поверхностей, возможности изменения ско-
рости и направления реактивных газовых струй;

 необходимость оптимизации последовательности
вычислительных экспериментов, обход точек пло-
хой сходимости решения задач в CFD;

 необходимость использования неравномерной сет-
ки изменяемых параметров вектора состояния объ-
екта и необходимость использования многомерной
интерполяции результатов численного экспери-
мента, в том числе рассчитанных сил и моментов.

B. Область применения модели
В результате расчетов получена нелинейная математи-

ческая модель динамики объекта в системе координат
«виртуальной продувки» с учетом действия реактивной
тяги и аэродинамических сил и моментов, которая исполь-
зуется для следующих целей:

 для определения оптимального положения центра
масс объекта для обеспечения балансировки на мак-
симальном диапазоне изменения параметров дви-
жения (высота и скорость) с учетом ограничений на
диапазоны изменения параметров управляющих
воздействий;

 для определения оптимальных значений параметров
скорости и направления реактивной тяги, обеспечи-
вающих балансировку при минимальном отклонении
закрылков и нейтральном положении руля высоты на
всем диапазоне параметров движения с учетом оп-
тимальной центровки объекта;

 аналогично, для определения оптимальных значе-
ний параметров скорости и направления реактивной
тяги, обеспечивающих балансировку на всем допу-
стимом диапазоне отклонений закрылков.

III. АЛГОРИТМЫ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ

A. Постановка задачи синтеза системы управления
Основным требованием к проектированию систем

управления любых пилотируемых летательных аппаратов
является безопасность полетов. Особенно это относится
к пилотируемым экранопланам, поскольку свойства их
устойчивости и управляемости значительно изменяются
при малых изменениях высоты. Эти изменения могут про-
исходить незаметно для экипажа или внезапно при полете
над неровной ледяной поверхностью, а также при нерегу-
лярном движении морской поверхности.

Для обеспечения безопасности полета при изменении
высоты предлагается подавать в систему стабилизации
высоты ступенчатые сигналы на подъем или спуск вели-
чиной 1-1,5 м, так, как это показано на рис. 1. Длитель-
ность ступеньки выбирается из условия завершения пере-
ходного процесса по высоте, достижения балансировочно-
го состояния и подтверждения экипажем продолжения
маневра.

B. Методы синтеза
После достижения заданной высоты происходит пере-

стройка параметров закона управления в соответствии
с изменившимися параметрами экраноплана. Эти парамет-
ры определяются для каждой совокупности параметров
высота – скорость методом оптимального параметрическо-
го синтеза по компьютерной модели.

В соответствии с постановкой задачи синтеза системы
управления разработана соответствующая программа, вклю-
чающая компьютерную модель экраноплана, законы управ-
ления и внешние возмущения. Результаты перехода экрано-
плана с одной высоты на другую приведены на рис. 1.

Рис. 1. Траектория продольного движения. Нgiven – заданная высота
перехода; Нref – эталонный процесс изменения высоты; Нreal – фактическое
изменение высоты в процессе маневра в вертикальной плоскости

Аналогично реализован канал управления скоростью
полета. Процесс управления скоростью полета приведен на
рис. 2. При управлении скоростью полета и высотой над
экраном следует учитывать сильную взаимосвязь этих
процессов.

Рис. 2. Процесс управления скоростью полета. Vgiven – заданная скорость;
Vref – командный сигнал; Vreal – фактическое изменение скорости

Разработанное программное средство позволяет моде-
лировать процесс управления высотой полета экраноплана
во всем допустимом диапазоне изменения высоты в зоне
действия экранного эффекта позволяет:

 решать задачи стабилизации углового положения
и управления движением центра масс;
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 осуществлять выбор структуры и оптимальных па-
раметров управляющих воздействий, обеспечиваю-
щих движение в окрестностях точек равновесия;

 проводить моделирование полета с учетом внешних
возмущений, неопределенностей параметров моде-
ли объекта и системы управления, вызванных раз-
личными факторами, а также с учетом неточностей
и запаздывания исполнения команд органами
управления.

IV. ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЙ

В ходе проведенных исследований были получены сле-
дующие результаты:

 реализована математическая модель аэродинамики
обобщённого (гипотетического) летательного аппа-
рата заданной геометрии в программном пакете
CFD «Comsol Multiphysics».

 получена серия численных стационарных решений
аэродинамических течений для заданных диапазонов
изменения параметров полета и заданных диапазо-
нов управляемых переменных модели аэродинамики
объекта, позволяющая сформировать многомерный
массив аэродинамических параметров модели.

 получена математическая модель динамики объекта
управления, позволяющая решать задачи балансиро-
вок и оптимальной центровки объекта управления.

 решены задачи оптимизации определения положе-
ния центра тяжести модели объекта, обеспечиваю-
щего возможность балансировки на максимальных
диапазонах изменения параметров движения объек-
та в зоне экранного эффекта при минимальном от-
клонении органов управления соответствующем
максимальному аэродинамическому качеству.

 решены задачи условной оптимизации значений па-
раметров управления, соответствующие точкам ба-
лансировки как решения задачи математического
программирования при ограничениях на управляе-
мые переменные, соответствующие диапазонам из-
менения параметров органов управления.

 получены оптимальные физически реализуемые за-
коны изменения параметров управления, соответ-
ствующие безопасным маневрам летательного ап-
парата в области действия экранного эффекта.

 решены задачи стабилизации движения летательно-
го аппарата в стационарных точках, а также задачи
финитного управления и стабилизации движения
крыльевого объекта, как задача оптимального пере-

хода от одного балансировочного состояния к дру-
гому с оптимальной стабилизацией отклонений от-
носительно выбранной траектории в пространстве
состояний.

V. ВЫВОДЫ

Полученные в процессе виртуальных продувок функ-
ции сил и моментов сохранены в виде многомерных мас-
сивов параметров в разработанной структуре системы
управления в Matlab/Simulink.

Методы и алгоритмы, разработанные для решения по-
ставленных задач, легли в основу создаваемого программно-
го комплекса, предназначенного для решения практических
задач проектирования системы управления летательным
аппаратом произвольной конструкции в зоне действия
экранного эффекта с учетом неопределенностей парамет-
ров математической модели, а также с учетом неточностей
и запаздывания исполнения команд органами управления.
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Аннотация — Выполнено исследование в вероятностной
постановке динамики углового движения наноспутников
формата CubeSat с пассивными системами стабилизации:
аэродинамической, аэродинамически-гравитационной, гра-
витационной, гравитационно-аэродинамической. На основе
полученных аналитических функций распределения макси-
мального угла отклонения продольной оси наноспутника от
требуемого направления (вектора орбитальной скорости или
местной вертикали) выведены формулы для выбора проект-
ных параметров (геометрических размеров, запаса статиче-
ской устойчивости, моментов инерции), обеспечивающих при
движении на круговых орбитах отклонение продольной оси
наноспутника от требуемого направления меньше допустимо-
го значения с заданной вероятностью на требуемой высоте
полёта при заданных погрешностях начальной угловой ско-
рости, формируемой системой отделения. Построены номо-
граммы, которые позволяют выбрать основные проектные
параметры наноспутника формата CubeSat, обеспечивающие
требуемую его стабилизацию на низких круговых орбитах.

Ключевые слова — наноспутник формата CubeSat,
аэродинамический момент, гравитационный момент, угол
атаки, пассивная система стабилизации

I. ВВЕДЕНИЕ

Проведение большинства научных исследований в
космосе с помощью наноспутника предполагает его опре-
делённую ориентацию в пространстве. Обеспечение тре-
буемой ориентации наноспутника чаще всего достигается
за счет использования пассивных или комбинированных
(пассивных в сочетании с активными) систем стабилиза-
ции, которые не требуют или требуют незначительного
расхода рабочего тела и энергии. Одной из основных за-
дач при этом является исследование неуправляемого дви-
жения наноспутника относительно центра масс, так как
обеспечение расчетных условий углового движения осу-
ществляется только на этапе проектирования выбором его
конструктивных параметров, а также заданием ограниче-
ний на величины угловых скоростей, порождаемых си-
стемой отделения, а при комбинированной системе стаби-
лизации на момент окончания работы активной системы
предварительного успокоения.

При разработке пассивной системы стабилизации, как
правило, используются знания об устойчивых положениях

равновесия наноспутника, обусловленные действием
внешних моментов. Большинство наноспутников запуска-
ются на низкие круговые орбиты, на которых преобладают
гравитационный и аэродинамический моменты и для ста-
билизации углового положения целесообразно использо-
вать оба момента.

В известных работах задача обеспечения определённой
ориентации в пространстве наноспутника решается в де-
терминированной постановке. Так, например, в работе [1]
рассматривается задача обеспечения аэродинамической
стабилизации наноспутника класса CubeSat путём развёр-
тывания солнечных панелей под определённым углом
к его продольной оси после отделения от транспортно пус-
кового контейнера.

В данной работе задача обеспечения определённой
ориентации в пространстве наноспутника рассматривается
в вероятностной постановке применительно к угловому
движению наноспутника после отделения от носителя,
учитывая, что существующие коммерческие пусковые
устройства отделения наноспутников порождают большие
величины начальной угловой скорости. В работе обобще-
ны и дополнены результаты ранее выполненных исследо-
ваний авторов по разработке способов пассивной стабили-
зации  наноспутников формата CubeSat [2-5], что позволи-
ло расширить область использования пассивных систем
стабилизации наноспутников на высоты до 700 км (пре-
дельная высота гарантированного схода с орбиты за время,
не превышающее 25 лет, при отсутствии специальных
средств увода) для двух наиболее популярных ориентаций
продольной оси спутника – по местной вертикали и по
вектору орбитального движения. Выполненное исследова-
ние позволяет ввести классификацию типов пассивных
систем стабилизации для наноспутников формата CubeSat,
совершающих полёт по круговой орбите: аэродинамиче-
ская, аэродинамически-гравитационная, гравитационная
и гравитационно-аэродинамическая, которые можно ис-
пользовать применительно к диапазону высот доминиро-
вания определённого типа момента внешних сил и виду
стабилизации (одноосная и трёхосная).

Такая классификация систем стабилизации наноспут-
ников формата CubeSat обусловлена тем, что величина
углового ускорения наноспутника, порождаемого аэроди-

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного фонда
(проект №17-79-20215).
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намическим моментом, на два порядка выше, чем для
классических аппаратов с большей массой и размерами
(при одинаковых значениях относительного запаса
статической устойчивости и объемной плотности) [5]. Это
позволяет расширить диапазон высот, на которых аэроди-
намический момент является значимым и его можно ис-
пользовать совместно с гравитационным моментом для
стабилизации углового положения.

На рис. 1 для наноспутника формата CubeSat 3U
( 3.01.01.0  м3) выделены области высот H
и относительного запаса статической устойчивости

lxx / ( x – расстояние, отсчитываемое от цента
масс до геометрического центра наноспутника, l 
характерная длина наноспутника) для различных типов
пассивной стабилизации: 1 – одноосная аэродинамическая
система стабилизации по вектору скорости (область, где
аэродинамический момент превосходит гравитационный

ga MM 2 ); 2 – трёхосная аэродинамически гравитацион-
ная система стабилизации (область, где аэродинамиче-
ский момент превосходит гравитационный ga MM 2 ); 3 –
одноосная гравитационная система стабилизации по
местной вертикали (область, где гравитационный момент
превосходит аэродинамический ag MM 5 ); 4 – трёхосная
гравитационно-аэродинамическая система стабилизации
(области любого отношения аэродинамического и грави-
тационного моментов). Расчёты проводились для
стандартной атмосферы [6]. Следует отметить, что разме-
ры областей могут изменяться в зависимости от уровня
солнечной активности.

Рис. 1. Области предпочтительного применения типа пассивной
стабилизации наноспутника CubeSat 3U в зависимости от значений высот
H и относительного запаса статической устойчивости x

II. АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ СТАБИЛИЗАЦИЯ ПО ВЕКТОРУ
СКОРОСТИ

Рассмотрим вариант выбора проектных параметров
динамически симметричного наноспутника формата
CubeSat для обеспечения аэродинамической пассивной
системы стабилизации его продольной оси вдоль вектора
скорости центра масс (область 1 на рис. 1).

При отделении наноспутника от транспортно-
пускового контейнера реализация величины максимально-
го угла атаки носит случайный характер. Максимальное

значение угла атаки наноспутника, помимо величин аэро-
динамического и гравитационного моментов, определяет-
ся начальным значением угла атаки 0 и начальным зна-
чением угловой скорости 0 . Полагая, что из указанных
величин наибольший разброс значений имеет величина
угловой скорости 0 , и пренебрегая разбросами других
величин, в [7] получены функции распределения величи-
ны максимального угла атаки max на момент отделения
от транспортно-пускового контейнера

Если модуль величины 0 имеет распределение Рэлея,
то функция распределения максимального угла атаки
определяется по формуле:

 2
0

2
max

2
0max )cos(cos)cos(cos

max 1)( 





ca

eF  

где 0 масштабный параметр распределения,
JHSlqaHa /)()( 0 – коэффициент, обусловленный аэро-

динамическим восстанавливающим моментом; для нано-
спутников класса CubeSat  /400 kxca ; 0c = 2,2 – ко-
эффициент лобового сопротивления; k – отношение площа-
ди одной из боковых поверхностей к характерной площади;
S – характерная площадь наноспутника; J – поперечный
момент инерции наноспутника; xJ – продольный момент

инерции наноспутника; 2/)()( 2 HVHq  – скоростной
напор; V - скорость полёта; H – высота полёта, )(H –
плотность атмосферы; )2/())()((3)( 2 JHJJHc x  – ко-
эффициент, обусловленный действием гравитационного

момента; 3
3 )/()( HRH  – угловая скорость дви-

жения центра масс наноспутника по орбите; 3R – радиус
Земли;  – гравитационный параметр Земли.

Если модуль величины 0 распределен по равномер-
ному закону в диапазоне [ max0,0  ], то функция распреде-
ления максимального угла атаки определяется по формуле:

max0

0
2

max
2

0max
max

)cos(cos2)cos(cos2
)(




 

ca
F  

Подставляя выражение для коэффициента a , обуслов-
ленного аэродинамическим восстанавливающим момен-
том в (1) и (2), пренебрегая величиной коэффициента с ,
обусловленного действием гравитационного момента,
разрешая (1) и (2) относительно проектных параметров,
объединенных в конструктивный параметр d , можно
сформировать требование к его величине. Для того, чтобы
максимальный угол атаки наноспутника max был мень-

ше допустимого значения max с вероятностью не мень-
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шей чем p , необходимо выполнение следующего усло-
вия для конструктивного параметра наноспутника [5]:

 в случае, если начальная угловая скорость имеет
распределение Рэлея

   ;
)(coscos4

)1ln(

0max0

2

Hqc
plb

J
xd













 

 в случае распределения начальной угловой скоро-
сти по равномерному закону в диапазоне
[ max0,0  ]
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где b сторона основания прямоугольного параллелепипеда.

Используя полученные выражения (3) и (4), можно по-
строить номограммы для оценки возможности обеспече-
ния требуемого значения конструктивного параметра. Так,
например, на рис. 2 справа приведены зависимости требу-
емого конструктивного параметра наноспутника от высо-
ты орбиты H и от величины параметра  (начальная
поперечная угловая скорость имеет распределение Рэлея)
для значений максимально угла атаки град20max  ,

вероятности 95,0p и начального угла атаки 00  ,
слева приведены значения конструктивного параметра
наноспутника CubeSat 3U с различными значениями по-
перечного момента инерции в зависимости от запаса ста-
тической устойчивости x . Расчёты проводились для
стандартной плотности атмосферы в соответствии с ГОСТ
4401-81 [6].

Номограммы можно использовать как для выбора про-
ектных параметров наноспутника, так и для задания требо-
ваний к разбросу начальной продольной угловой скорости.
В частности, на рис. 2 отражена последовательность выбора
параметров наноспутника для высоты орбиты H = 380 км
при заданных ограничениях град20max  , 95,0p ,

00  , град/с05,0 на условия движения
относительно центра масс, формируемых целевой задачей
полета. Как видно, значение конструктивного параметра
наноспутника для обеспечения заданного движения
должно отвечать условию 0,13d  м/кг (правая часть
рисунка), проектные параметры выбираются на основании
левой части рисунка.

Если аэродинамический момент незначительно больше
гравитационного, то можно по формулам (1) и (2) прове-
сти переоценку вероятности выполнения требований
к максимальному углу атаки или задать новые ограниче-
ния на величины угловых скоростей, порождаемых систе-
мой отделения, а при использовании комбинированной
системы стабилизации - на момент окончания работы ак-
тивной системы предварительного успокоения.

Рис.2. Номограмма для выбора конструктивного параметра
наноспутника с аэродинамической системой стабилизации

Если модуль величины 0 имеет распределение Рэ-
лея, то ограничение на масштабный параметр распределе-
ния  определяется по формуле:
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Если модуль величины 0 распределен по равномер-
ному закону в диапазоне [ max0,0  ], то ограничение на
величину max0 определяется по формуле:
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На предлагаемый подход к выбору проектных пара-
метров аэродинамически стабилизируемого наноспутника
класса CubeSat получен Евразийский патент [8]. Данный
подход использовался при создании двух наноспутников в
Самарском университете. Первый из них – SamSat-218Д [9] –
был предназначен для отработки технологии создания
замкнутого контура управления его пространственной
ориентацией при наличии специально созданного большого
запаса статической устойчивости. Второй – SamSat-QB50
[10] – был создан в рамках международного
университетского проекта и предназначался для
исследования тропосферы Земли в составе группировки
наноспутников формата CubeSat с использованием
разработанной технологии выбора проектных параметров,
основанной на искусственном создании требуемого запаса
статической устойчивости путем трансформирования
конструкции и развертывания аэродинамического
стабилизатора.

III. АЭРОДИНАМИЧЕСКИ-ГРАВИТАЦИОННАЯ ТРЁХОСНАЯ
СТАБИЛИЗАЦИЯ

На рис. 1 показана область возможной реализации
аэродинамически-гравитационной трёхосной стабилиза-
ции (область 2) наноспутника на низких круговых орбитах
для случая, когда определяющим движение наноспутника
относительно центра масс является аэродинамический
момент, который и обеспечивает стабилизацию
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продольной оси наноспутника (при этом стабилизация
поперечных осей наноспутника осуществляется за счёт
гравитационного момента).

Стабилизация продольной оси наноспутника по векто-
ру скорости может быть обеспечена за счёт выбора про-
ектных параметров (запаса статической устойчивости,
геометрических размеров, наибольшего момента инерции

yJ ), как было показано выше. В то же время возможность
стабилизации поперечных осей наноспутника может быть
достигнута за счёт гравитационного момента [4].

Пусть величина начальной продольной угловой скоро-
сти 0x имеет нормальное распределение с нулевым ма-
тематическим ожиданием и среднеквадратичным откло-
нением  . Тогда функция распределения величины
максимального угла крена max (угол отклонения
поперечной оси Oz от плоскости полёта, для которой
момент инерции zJ принимает промежуточное значение
между xJ и yJ , то есть удовлетворяет условию

yzx JJJ  ):
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Пусть модуль величины 0x распределён по
равномерному закону в диапазоне [ max0,0 x ]. Тогда
функция распределения величины максимального угла
крена max определяется выражением:
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Задавая значение вероятности p реализации допусти-
мого значения максимального угла крена max , разрешая
выражения (7) и (8) относительно проектных параметров,
объединенных в конструктивный параметр наноспутника

x

zy
k J

JJ
d


 , можно получить требование к его вели-

чине. Для того, чтобы максимальный угол крена max
был меньше допустимого значения с вероятностью, не
меньшей чем p , при заданных разбросах продольной
угловой скорости, порождаемых системой отделения (а
при комбинированной системе стабилизации на момент

окончания работы активной системы предварительного
успокоения), необходимо выполнение следующего усло-
вия для конструктивного параметра наноспутника kd :

 в случае, если величина 0x имеет нормальное
распределение с нулевым математическим
ожиданием, и среднеквадратичным отклонением  :
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где t – аргумент функции Лапласа по заданной вероят-
ности:   2/0

  pt ;

 в случае распределения модуля начальной про-
дольной угловой скорости 0x по равномерному
закону в диапазоне [ max0,0 x ]:
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Используя полученные выражения (9) и (10), можно
построить номограммы для оценки возможности обеспе-
чения требуемого значения конструктивного параметра

kd . Так, например, на рис. 3 справа приведены зависимо-
сти требуемого конструктивного параметра наноспутника

kd от значения допустимого угла крена max и от значе-
ния max0x (начальная продольная угловая скорость рас-
пределена по равномерному закону). Номограммы рас-
считаны для начального угла крена 00  , вероятности

95,0p и высоты полёта 380Н км. В левой части
рисунка отражены зависимости значения конструктивного
параметра наноспутника kd от значений моментов инер-
ции zJ и xJ , для выбранного ранее значения наибольше-

го момента инерции, равного 2мкг025,0 yJ .

Рис. 3. Номограмма для выбора конструктивного параметра наноспутника
с аэродинамически-гравитационной системой стабилизации

Номограммы можно использовать как для выбора
проектных параметров наноспутника, так и для задания
требований к разбросу начальной продольной угловой
скорости.
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IV. ГРАВИТАЦИОННАЯ СТАБИЛИЗАЦИЯ ПО МЕСТНОЙ
ВЕРТИКАЛИ

Рассмотрим вариант выбора проектных параметров
динамически симметричного наноспутника формата
CubeSat для обеспечения гравитационной пассивной си-
стемы стабилизации его продольной оси вдоль местной
вертикали (область 3 на рис.1).

Этот тип пассивной одноосной стабилизации динами-
чески симметричного наноспутника применим для диапа-
зона орбит, на которых гравитационный момент играет
доминирующую роль и стремится сориентировать нано-
спутник так, чтобы ось наименьшего момента инерции
совпадала с местной вертикалью.

Подставляя выражение для коэффициента c , обуслов-
ленного гравитационным моментом в (1) и (2), пренебрегая
величиной коэффициента a , обусловленного действием
аэродинамического момента, разрешая (1) и (2) относи-
тельно проектных параметров (моментов инерции), объ-

единенных в конструктивный параметр
J

J
d x

g  , получим

требование к его величине. Для того чтобы максимальный
угол отклонения продольной оси наноспутника от грави-
тационной вертикали max ( 2/maxmax  ) был

меньше допустимого значения max с вероятностью не

меньшей чем p , необходимо выполнение следующего
условия для конструктивного параметра наноспутника gd :

 в случае если начальная угловая скорость имеет
распределение Рэлея
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 в случае распределения начальной угловой скоро-
сти по равномерному закону в диапазоне
[ max0,0  ]
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где 0 начальное значение отклонения продольной оси
наноспутника от гравитационной вертикали.

Используя полученные выражения (11) и (12), можно
построить номограммы для оценки возможности обеспе-
чения требуемого значения конструктивного параметра

gd . Так, например, на рис. 4 справа приведены зависимо-
сти требуемого конструктивного параметра гравитационно-
стабилизированного наноспутника от допустимого значе-
ния максимального угла отклонения продольной оси нано-
спутника от гравитационной вертикали max и параметра
 (начальная поперечная угловая скорость имеет распре-
деление Рэлея) для вероятности 95.0p , при град20  ,

км3500 H , слева приведены значения конструктивного
параметра гравитационно-стабилизированного наноспутни-
ка с различными значениями поперечного и продольного
моментов инерции.

Если гравитационный момент незначительно больше
аэродинамического, то можно провести переоценку веро-
ятности выполнения требований к максимальному углу
отклонения продольной оси наноспутника от гравитаци-
онной вертикали по формулам (1) и (2), полагая

maxmax 2/  , или задать новые ограничения на ве-
личины угловых скоростей, порождаемых системой отде-
ления, а при использовании комбинированной системы
стабилизации – на момент окончания работы активной
системы предварительного успокоения.

Рис. 4. Номограмма для выбора конструктивного параметра наноспутника
с гравитационной системой стабилизации

Если модуль величины 0 имеет распределение Рэ-
лея, то ограничение на масштабный параметр распределе-
ния  определяется по формуле:
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Если модуль величины 0 распределен по равномер-

ному закону в диапазоне [ max0,0  ],то ограничение на

величину max0 определяется по формуле:
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V. ГРАВИТАЦИОННО-АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ ТРЁХОСНАЯ
СТАБИЛИЗАЦИЯ

Гравитационно-аэродинамическая трёхосная стабилиза-
ция отмечена на рис. 1 как область 4. Известно, что грави-
тационный момент стремится ориентировать наноспутник
так, чтобы ось наименьшего главного центрального
момента инерции (продольная ось) совпала с местной
вертикалью, ось наибольшего главного центрального
момента инерции – с перпендикуляром к плоскости
орбиты и ось главного центрального момента инерции
с промежуточным значением – с направлением движения.
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Новизна предлагаемого способа стабилизации заключа-
ется в том, что, опираясь на этот известный факт, пассивная
трёхосная гравитационно-аэродинамическая стабилизация
осуществляется путём смещения центра масс от центра
давления на определённую величину по оси с промежуточ-
ным значением момента инерции наноспутника, при этом
проектные параметры (запас статической устойчивости,
моменты инерции) выбираются таким образом, чтобы мак-
симальный угол отклонения продольной оси наноспутника
от гравитационной вертикали был меньше допустимого
с заданной вероятностью на заданной высоте полета при
заданных погрешностях угловой скорости от системы
отделения, а при комбинированной системе стабилизации
на момент окончания работы активной системы
предварительного успокоения [2].

Получены законы распределения максимального угла
атаки maxmax 2/  , где max - максимальный угол
отклонения продольной оси наноспутника от гравитаци-
онной вертикали.

Если модуль величины начальной угловой скорости
0 имеет распределение Рэлея, то функция распределе-

ния максимального угла атаки определяется по формуле:
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где yz JhSlqсzha /)()( 0 – коэффициент, обусловленный
составляющей аэродинамического момента, вызванной
смещением центра масс вдоль оси с промежуточным зна-
чением момента инерции zJ ; lzz / – относительный
запас статической устойчивости по оси Oz ;
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 x – антье x (наибольшее целое число, не превосходя-
щее x ).

Если модуль величины 0 распределен по
равномерному закону в диапазоне [ max0,0  ], то функция

распределения максимального угла атаки определяется по
формуле:
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Задавая вероятность p реализации допустимого зна-

чения максимального угла атаки max , разрешая функции
распределения максимального угла атаки (15) и (16) отно-
сительно проектных параметров, объединенных в

конструктивный параметр
yJ
zd 

1 , получим требование

к его величине:

 в случае, если начальная угловая скорость 0
имеет распределение Рэлея
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 в случае распределения начальной угловой скоро-
сти по равномерному закону в диапазоне
[ max0,0  ]
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Используя полученные выражения (17) и (18), можно
построить номограммы для оценки возможности
обеспечения требуемого значения конструктивного
параметра 1d . Так, например, на рис. 5 справа приведены
зависимости требуемого конструктивного параметра
наноспутника от высоты орбиты H и от величины
параметра  (начальная поперечная угловая скорость
имеет распределение Рэлея) для значений максимального
угла отклонения продольной оси от гравитационной
вертикали град30max  ( град120max  ), вероятности

95,0p , начального угла атаки град950 

( град50  ), значений моментов инерции 2мкг006,0 xJ ,
2мкг018,0 zJ и значения относительного запаса

статической устойчивости по оси Ox : 0033,0x , слева
приведены значения конструктивного параметра
наноспутника CubeSat с различными значениями
наибольшего момента инерции yJ в зависимости от запаса
статической устойчивости z .
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Рис. 5. Номограмма для выбора конструктивного параметра наноспутника
с гравитационно-аэродинамической системой стабилизации

VI. Выводы
В работе выполнено исследование в вероятностной по-

становке динамики движения для систем пассивной стаби-
лизации каждого типа. Предложена классификация типов
пассивных систем стабилизации для наноспутников форма-
та CubeSat, совершающих полёт по круговой орбите: аэро-
динамическая, аэродинамически-гравитационная, гравита-
ционная и гравитационно-аэродинамическая, которые
можно использовать применительно к диапазону высот
доминирования определённого типа момента внешних сил
и виду стабилизации (одноосная и трёхосная). Получены
аналитические функции распределения максимального угла
отклонения продольной оси наноспутника от требуемого
направления (вектора орбитальной скорости или местной
вертикали) для равномерного распределения и распределе-
ния Рэлея величин компонентов вектора начальной угловой
скорости. На основе полученных аналитических функций
выведены формулы для выбора проектных параметров
(геометрических размеров, запаса статической устойчиво-
сти, моментов инерции), обеспечивающих при движении на
круговых орбитах отклонение продольной оси наноспутни-
ка от требуемого направления меньше допустимого значе-
ния с заданной вероятностью на требуемой высоте полёта
при заданных погрешностях начальной угловой скорости,
формируемой системой отделения. Построены номограм-
мы, которые позволяют выбрать основные проектные па-
раметры наноспутника класса CubeSat, обеспечивающие
требуемую его стабилизацию на низких круговых орбитах.
Проведение поверочных расчётов по пространственной

модели движения наноспутника подтвердило правомер-
ность предложенных решений.

Полученные результаты дают практическое
руководство для разработчиков аппаратов типа CubeSat
2U и 3U, позволяющее обеспечить за счет выбора
проектных параметров требуемую ориентацию
наноспутника для минимизации затрат энергии на её
поддержание после гашения приобретенного начального
кинетического момента после отделения.
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Аннотация — В данной работе оценивается погрешность
определения координат аэрологического зонда по сигналам
GPS/ГЛОНАСС. Такая погрешность зависит от погрешности
измерения псевдодальности и от значения геометрического
фактора. Среди измеряемых координат наиболее важной
является высота зонда. Исследуется точность измерения
высоты аэрологического зонда штатными средствами
ГЛОНАСС на территории РФ. Рассматривается способ реа-
лизации дифференциального режима измерения в системе
аэрологического зондирования атмосферы. Показана
эффективность применения псевдоспутника для повышения
точности измерения координат зонда. Использование диф-
ференциального режима в несколько раз снижает погреш-
ность измерения псевдодальности, что приводит к такому же
снижению погрешности оценки высоты аэрологического
зонда. Применение псевдоспутников позволяет снизить зна-
чение геометрического фактора и, таким образом, повысить
точность оценки координат зонда. Наиболее простым реше-
нием является установка псевдоспутника на позиции аэро-
логической станции. В работе приводится оценка эффектив-
ности такого решения.

Ключевые слова — аэрологический зонд; точность
позиционирования; аэрологическая станция; псевдоспутник;
навигационный приёмник

I. ВВЕДЕНИЕ

В системах аэрологического зондирования атмосферы
решается задача определения параметров атмосферы пу-
тём запуска в воздушную среду аэрологического зонда
с набором датчиков, измеряющих параметры среды,
и средств передачи результатов измерения на наземную
аэрологическую станцию. При зондировании важно про-
водить измерения параметров среды с привязкой к теку-
щим координатам местоположения аэрологического зонда.

Применение технологии спутниковой навигации поз-
воляет проводить аэрологические измерения, сопровождая
их определением текущих координат зонда по сигналам
систем спутниковой навигации GPS и ГЛОНАСС. В дан-
ной работе оценивается погрешность определения коорди-
нат аэрологического зонда по сигналам GPS/ГЛОНАСС.

II. СИСТЕМА РАДИОЗОНДИРОВАНИЯ АТМОСФЕРЫ

Структура системы радиозондирования, состоящей из
аэрологического зонда и наземной базовой станции, пред-

ставлена на рис. 1. На рис. 2 показана структурная схема
базовой станции, а на рис.3 структурная схема аэрологиче-
ского зонда.

Рис. 1. Структура системы аэрологического зондирования атмосферы

Зонд измеряет параметры атмосферы, текущие коорди-
наты и вектор скорости и передает эту информацию по
цифровому радиоканалу на базовую станцию. Радиоканал
узкополосный, в диапазоне 400–406 МГц, который выде-
лен только для метеорологических систем. Рабочая даль-
ность канала от 0 до 250 км. Базовая станция принимает
сигнал от аэрологического зонда, выделяет пакеты с теле-
метрической информацией, выполняет обработку, сохра-
нение и индикацию аэрологической информации.

Рис. 2. Структура наземной базовой станции
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Рис. 3. Структурная схема аэрологического зонда

III. ОЦЕНКА ПОГРЕШНОСТЕЙ ОПРЕДЕЛЕНИЯ КООРДИНАТ
АЭРОЛОГИЧЕСКИМ ЗОНДОМ

Погрешность определения координат аэрологическим
зондом по сигналам GPS/ГЛОНАСС зависит от двух ха-
рактеристик системы навигации: погрешности измерения
псевдодальности от потребителя до навигационных кос-
мических аппаратов и от значения геометрического факто-
ра, определяемого конфигурацией навигационных косми-
ческих аппаратов относительно аэрологического зонда.

Минимально возможная погрешность измерения псев-
додальности по сигналам ГЛОНАСС до навигационного
космического аппарата, находящегося в зените, в реальной
аппаратуре, расположенной стационарно на земной по-
верхности и использующей одночастотный приёмник без
дифференциальных поправок составляет приблизительно
шесть метров [1].

Существенное влияние на точность определения коор-
динат аэрологическим зондом оказывает значение геомет-
рического фактора. Среди измеряемых координат наибо-
лее важной является высота аэрологического зонда. Мерой
увеличения погрешности измерения высоты по сравнению
с погрешностью измерения псевдодальности является зна-
чение вертикального геометрического фактора (VDOP).
Значение VDOP имеет неравномерное распределение на
поверхности Земли и изменяется во времени. Распределе-
ние VDOP может быть рассчитано по альманаху системы.
На рис. 4 показана карта распределения VDOP на террито-
рии Российской Федерации, рассчитанная по альманаху
системы ГЛОНАСС на 10 февраля 2018 года, 13 часов
московского времени.

Из рисунка следует, что на территории Российской Фе-
дерации VDOP принимает значения в интервале 1.3–4.5. Та-
ким образом, расчётная погрешность определения высоты
аэрологического зонда по сигналам ГЛОНАСС на террито-
рии РФ может принимать значение до 25 метров. Реальная
погрешность будет больше, так как в расчётах использована

потенциальная точность измерения псевдодальности до
навигационного космического аппарата, расположенного
в зените, и принято значение геометрического фактора для
статического положения аэрологического зонда, не учиты-
вающего раскачивания зонда в процессе полёта.

Рис. 4. Распределение вертикального геометрического фактора на
территории России

Выполненный расчёт показывает, что использование
штатных средств ГЛОНАСС общего доступа для навигации
аэрологического зонда приводит к погрешности определе-
ния высоты аэрологического зонда, близкой к предельно
допустимой для системы аэрологического зондирования
атмосферы. При возникновении нештатных ситуаций, по-
явлении помех, маскирующих навигационные сигналы,
и при возникновении других неучтённых условий уровень
погрешности определения высоты аэрологического зонда
может выходить за пределы допустимых значений.

IV. ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ДИФФЕРЕНЦИАЛЬНОГО РЕЖИМА

Для создания резерва по точности координатных опре-
делений средствами ГЛОНАСС необходимо использовать
дифференциальный режим измерений [1] и применить
технологию наземного дополнения в виде псевдоспутни-
ков. Дифференциальный режим позволяет снизить по-
грешность измерения псевдодальности, а применение
псевдоспутников – уменьшить геометрический фактор.

Реализовать дифференциальный режим измерений на
территории Российской Федерации можно только создани-
ем локальной дифференциальной подсистемы (ЛДПС).

Типовая ЛДПС должна содержать: контрольно-
корректирующую станцию, осуществляющую контроль
качества сигналов, определение дифференциальных по-
правок и их формирование для передачи потребителю,
аппаратуру передачи дифференциальных поправок, при-
емную аппаратуру потребителей, обеспечивающую прием
и учет дифференциальных поправок.

Для системы аэрологического зондирования атмосферы
структура ЛДПС может быть существенно упрощена. Объ-
ектом, относительно которого извлекается навигационная
информация в системе аэрологического зондирования ат-
мосферы, является аэрологический зонд. Информация
о текущих координатах аэрологического зонда используется
на базовой станции и поэтому может и формироваться
в конечном виде на ней. При этом исключается необходи-
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мость использования аппаратуры, которая готовит диффе-
ренциальные поправки для передачи потребителю, передаёт
дифференциальные поправки потребителю, обеспечивает
прием и учет дифференциальных поправок у потребителя.

Для реализации дифференциального режима достаточ-
но передавать с аэрологического зонда на базовую стан-
цию навигационную информацию в «сыром виде» в сле-
дующем составе:

 номера навигационного космического аппарата,
находящихся в зоне видимости аэрологического
зонда;

 значения измеренных псевдодальностей до всех
навигационных космических аппаратов в зоне ви-
димости аэрологического зонда;

 значения измеренных псевдоскоростей относитель-
но всех навигационных космических аппаратов
в зоне видимости аэрологического зонда;

 значения времени, которым соответствуют измере-
ния.

Эта информация формируется навигационным приём-
ником аэрологического зонда и может быть передана на
базовую станцию по телеметрическому каналу в составе
телеметрической информации. При этом на базовой стан-
ции необходимо иметь контрольно-корректирующую стан-
цию с функцией определения дифференциальных поправок
и корректировки навигационной информации, принятой
с аэрологического зонда в «сыром виде». Использование
дифференциального режима в несколько раз снижает по-
грешность измерения псевдодальности [1], что приводит
к такому же снижению погрешности оценки высоты аэро-
логического зонда.

Применение псевдоспутников позволяет снизить значе-
ние геометрического фактора и, таким образом, повысить
точность оценки координат аэрологического зонда. Наибо-
лее простым решением является установка псевдоспутника
на позиции базовой станции. Оценим эффективность тако-
го решения.

Рис. 5. Вертикальный геометрический фактор без использования
псевдоспутника

На рис. 5 приведены результаты расчёта распределения
VDOP на территории, обслуживаемой базовой станции
«Верхнее Дуброво», при следующих условиях (без приме-
нения псевдоспутника): скорость подъёма зонда = 5,5 м/с,
скорость сноса = 20 м/с; местонахождение аэрологической
станции, с которой происходит запуск зонда: широта –
56°45'00" с.ш., долгота – 61°02'39" в.д.; дата и время запус-
ка АЗ – 10 февраля 2018 года, 15 часов по Гринвичу; шаг
дискретизации по долготе и широте при расчёте распреде-
ления VDOP составляет 0,2°.

На рис. 6 приведены результаты расчёта при тех же
условиях, но с применением псевдоспутника.

Рис. 6. Вертикальный геометрический фактор с использованием
псевдоспутника

Сравнивая приведённые на рис. 5 и 6 результаты, мож-
но сделать следующие выводы. Без использования псевдо-
спутника максимальное значение VDOP равно 4,2, мини-
мальное – 1,08, среднее значение VDOP на рассмотренной
территории – 2,18. При использовании псевдоспутника
максимальное значение VDOP равно 1,8, минимальное –
0,85, среднее значение – 1,29.

Вычисленным значениям VDOP соответствуют следу-
ющие погрешности измерения высоты аэрологического
зонда (без применения дифференциального режима): мак-
симальная среднеквадратическая погрешность определения
высоты аэрологического зонда на рассмотренной террито-
рии штатными средствами ГЛОНАСС (без применения
псевдоспутника) равна 24 м, а с применением псевдоспут-
ника – 11 м.

Также были проведены расчёты выигрыша в примене-
нии псевдоспутника в зависимости от времени запуска
аэрологического зонда. Псевдоспутник находился на месте
базовой станции. Результирующая зависимость показана
на рис. 7.

Рассматривались три варианта размещения псевдоспут-
ника: на месте базовой станции, четыре псевдоспутника по
периметру исследуемой зоны, четыре псевдоспутника по
периметру и один на месте базовой станции. Исследуемая
зона была квадратной с размером одной стороны 200 км.
Итоговые данные в виде графика зависимости выигрыша
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по точности определения координат за счёт использования
псевдоспутников показаны на рис. 8.

Рис. 7. Выигрыш в применении псевдоспутника в зависимости от
времени запуска аэрологического зонда

Рис. 8. Выигрыш в точности определения координат в зависимости от
количества применяемых псевдоспутников

Из рис. 8 видно, что из трёх вариантов размещения
псевдоспутников наиболее оптимальным является второй –
с размещением четырёх псевдоспутников по периметру
исследуемой зоны.

V. ПОМЕХОУСТОЙЧИВОСТЬ АЭРОЛОГИЧЕСКОГО ЗОНДА

Известно, что в системе GPS при использовании сигна-
ла с С/А-кодом для поиска и вхождения в режим слежения
пороговое отношение «помеха/сигнал» составляет 22 дБ,
а при использовании сигнала с P(Y)-кодом это отношение
составляет 34 дБ. При таких значениях порогового отно-
шения даже сравнительно маломощные источники помех
могут привести к нарушениям работы приемника на срав-
нительно больших взаимных удалениях, так как уровень
навигационных сигналов на входе аппаратуры потребителя
составляет – 160 дБ Вт [2].

Существующие решения проблемы основываются,
главным образом, на принципах адаптивной частотной
и пространственной режекции помех. Реализация про-
странственной режекции требует применения в аппаратуре
потребителей габаритных антенн – адаптивных антенных
решеток, что не всегда возможно. К тому же простран-
ственная режекция неэффективна, если направление прие-
ма мешающего сигнала приближается к направлению при-
ема полезных сигналов. Реализация частотной режекции

позволяет снизить влияние внутриполосных помех только
в тех случаях, когда помехи занимают по полосе частот
небольшую часть спектра полезных сигналов.

В настоящей работе рассматривается метод подавления
помех в навигационном приёмнике аэрологического зонда
без применения пространственной и частотной режекции.
Метод основан на принципах оптимального обнаружения
слабых сигналов на фоне негауссовских помех [3] и техно-
логии амплитудного подавления таких помех [4]. Метод
реализуется в виде блока предварительной нелинейной об-
работки принятого сигнала, которая сжимает его динамиче-
ский диапазон с максимизацией отношения сигнал/помеха.
Такой блок должен быть размещён в приёмнике между ан-
тенной и блоком коррелятора дальномерного кода.

Для непрерывных помех с произвольной угловой мо-
дуляцией и амплитудой на входе приёмника А0 блок пред-
варительной нелинейной обработки принятого сигнала
в соответствии с [3, 4] должен иметь характеристику пре-
образования f(x), показанную на рис. 9. Такая характери-
стика преобразования реализуется компенсатором, пока-
занным на рис. 10.

Рис. 9. Вид характеристики преобразования

Рис. 10. Структурная схема компенсатора

В реальных условиях А0 неизвестно и поэтому компен-
сатор должен быть адаптивным. Варианты построения
адаптивного компенсатора рассмотрены в [5–7] и показа-
ны на рис. 11 и рис. 12. На рис. 11 показан вариант ком-
пенсации помехи на несущей частоте, а на рис.12 проце-
дура компенсации выполняется на огибающей принятого
сигнала.
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Рис. 11. Структурная схема компенсатора на несущей частоте

Рис. 12. Структурная схема компенсатора на огибающей

Эффективность применения компенсатора исследована
методом моделирования средствами MATLAB для схемы
обработки сигнала, показанной на рис.13. На вход этой
схемы подавалась сумма полезного сигнала, помехи и шу-
ма. Полезный сигнал s(t) = Ascos[2πfst - φs(t)] соответство-
вал одиночному сигналу системы ГЛОНАСС. Сигналопо-
добная помеха отличалась от полезного сигнала превыше-
нием по уровню на 40 dB, сдвигом частоты Δfм и времен-
ным сдвигом ∆tм. При моделировании было принято
Δfм = FT /50, ∆tм = 25,5 / FT, где FT – тактовая частота даль-
номерного кода; FT = 0,1Fs; частота дискретизации Fd =
100Fs. «Белый» гауссовский шум взят с мощностью в по-
лосе приёмника, равной мощности полезного сигнала.
Компенсатор моделировался по схемам рис.10 и рис.11.
Фильтрация в цепи корреляционной обратной связи на
рис. 11 проводилась по алгоритму

,0,...;2,1,2 11  WkYWW kkkk 

при γ=0,005. Коррелятор согласован с полезным сигналом.

Рис. 13. Схема обработки сигнала для моделирования

Результаты моделирования показаны на рис.14 огиба-
ющими сигнала на выходе коррелятора. Стрелками пока-
заны ожидаемые положения импульсов сжатого полезного
сигнала.

Рис. 14. Результаты моделирования

Графики показаны на временном интервале, соответ-
ствующем нескольким периодам дальномерного кода сиг-
нала ГЛОНАСС. Верхний график получен без включения
компенсатора, средний – соответствует применению ком-
пенсатора (рис. 10), а нижний – получен для адаптивного
компенсатора (рис. 11). Из рис. 14 следует, что в условиях
заданной помехи выделить слабый полезный сигнал без
применения компенсатора невозможно, так как он маски-
руется боковыми лепестками взаимной корреляции полез-
ного и мешающего сигналов. Компенсатор повышает от-
ношение сигнал/помеха и делает возможным выделение
полезного сигнала. Отношение сигнал/помеха на выходе
коррелятора (отношение квадрата взаимной корреляции
в сигнальных точках к среднему квадрату в остальных точ-
ках) при обработке с компенсатором (рис. 10) равняется
24,1 дБ. С учётом входного отношения минус 40 дБ полу-
чаем повышение отношения сигнал/помеха на 64,1 дБ. Для
адаптивного компенсатора это значение равно 63,7 дБ.
Первое значение практически совпадает с теоретически
ожидаемым.

Теоретически ожидаемый эффект от применения кор-
реляционной обработки без компенсатора, выражаемый
коэффициентом повышения отношения сигнал/помеха, для
сигналоподобной помехи равен

,Nq/q вхвыхk 

где qвх – отношение сигнал/помеха на входе коррелятора,
qвых – отношение сигнал/помеха на выходе коррелятора
(определено выше), N – размер дальномерного кода. В си-
стеме ГЛОНАСС N = 511. Поэтому ожидаемое значение

27k  дБ. Теоретически ожидаемая эффективность
применения рассмотренного компенсатора при известной
и постоянной амплитуде помехи зависит от отношения
помеха/шум на входе приёмника α и равняется, как пока-
зано в [3,4], μ=α/2. Так как в нашем случае α=40 дБ, то
μ=37 дБ. Таким образом, суммарный ожидаемый эффект
равняется 64дБ.

Для получения экспериментальных данных на аппарат-
ном уровне был разработан программно-аппаратный стенд
на базе радиоизмерительного оборудования National In-
struments и программной среды Labview. Испытательный
стенд показан на рис. 15.
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Рис. 15. Испытательный стенд

Описание используемого оборудования и программно-
го обеспечения дано в [2]. Компенсатор реализован по
схеме рис.12.

При исследовании помехоустойчивости GPS приёмника
рассматривались два типа помех: гармоническая на частоте
1575,42 МГц и частотно-модулированная с центральной
частотой 1575,42 МГц и девиацией частоты 1 МГц. При
исследовании помехоустойчивости приёмника ГЛОНАСС
рассматривались два типа помех: гармоническая на частоте
1602 МГц и частотно-модулированная с центральной ча-
стотой 1602 МГц и девиацией частоты 5 МГц.

Полученные характеристики показаны на рис. 16 для
приёмника GPS сплошной линией, а для приёмника
ГЛОНАСС – пунктирной. На рис. 17 показаны зависимо-
сти погрешности измерения скорости от отношения поме-
ха/сигнал на входе навигационного приёмника.

Рис. 16. Погрешность измерения координат: 1, 3 – частотно-
модулированная помеха; 2, 4 – гармоническая помеха

Рис. 17. Погрешность измерения скорости НАП: 1 – гармоническая
помеха; 2 – частотно-модулированная помеха

Количественно помехоустойчивость будем оценивать
коэффициентом подавления, который численно равен мак-
симальному отношению помеха/сигнал, при котором НАП
ещё определяет свои координаты. Количественная оценка
помехоустойчивости GPS приёмника следующая: коэффи-
циент подавления для частотно-модулированной помехи
равен 25 дБ, а для гармонической 27 дБ. Для приёмника
ГЛОНАСС коэффициент подавления для частотно-
модулированной помехи равен 37 дБ, а  для гармонической
41 дБ. Таким образом, широкополосная частотно-
модулированная помеха сильнее влияет на работу навига-
ционных приёмников. Помехоустойчивость приёмников
системы ГЛОНАСС выше, чем у НАП GPS. При отноше-
ниях помеха/сигнал немного ниже коэффициента подавле-
ния воздействие помехи приводит к существенному увели-
чению погрешности измерения координат и скорости.

Исследование проводилось для узкополосных помех,
попадающих в полосу испытуемого приёмника. Помеха
представляла высокочастотное колебание без модуляции,
настроенное на несущую частоту сигнала GPS. Рассматри-
валось влияние помехи на погрешность определения при-
ёмником координат своего местоположения.

Рис. 18. Результаты исследования помехоустойчивости

Результаты исследования показаны на рис. 18 графиком 1
без применения компенсатора, графиком 2 с включённым
компенсатором. Приведённые зависимости сняты до зна-
чений уровня помехи, при превышении которого происхо-
дит срыв слежения. В результате исследования показано,
что применение компенсатора позволяет повысить порого-
вое отношение помеха/сигнал на 20 дБ и более.

VI. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ ОЦЕНКА ТОЧНОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ
МЕСТОПОЛОЖЕНИЯ АЭРОЛОГИЧЕСКИМ ЗОНДОМ

На рис. 19 представлены исходная траектория движе-
ния радиозонда (график 1) и траектория, полученная от
аэрологического зонда (график 2). Сопоставив графики на
рис. 19 получаем, что средняя ошибка по определению
координат составила 6,3 метра по широте и 9,7 метра по
долготе. На рис. 20 представлены зависимости набора вы-
соты радиозондом: исходная траектория (график 1) и тра-
ектория, полученная от аэрологического зонда (график 2).
Средняя ошибка по определению высоты радиозондом
составила 12,5 метров.
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Рис. 19. Траектории полёта радиозонда. 1 – исходная траектория; 2 –
траектория, полученная от аэрологического зонда

Рис. 20. Набор высоты радиозондом. 1 – исходная траектория; 2 –
траектория, полученная от навигационного приёмника

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе приводятся как экспериментальные данные
о запусках аэрологических зондов, так и результаты расчё-
та вертикального геометрического фактора. Расчётным
значениям соответствуют следующие погрешности измере-
ния высоты без применения псевдоспутника максимальная
среднеквадратическая погрешность определения высоты
зонда на рассмотренной территории штатными средствами
ГЛОНАСС равна 24 м, а с применением псевдоспутника –
11 м. Таким образом, применяя псевдоспутники можно
существенно повысить точность определения координат
зонда и в том числе его высоты.

Существенным недостатком навигационной техноло-
гии координатного обеспечения аэрологического зонда
является низкая помехоустойчивость навигационного при-
ёмника сигналов GPS/ГЛОНАСС. Для полной блокировки
приёмника ГЛОНАСС требуется внутриполосная помеха
с шириной спектра до 5 МГц. Действие узкополосных по-
мех будет приводить лишь к блокировке отдельных кана-
лов приёмника, не нарушая его работоспособности в це-
лом. Блокировка отдельных каналов будет увеличивать
геометрический фактор и приводить к повышению по-
грешности определения координат зонда.

Точность навигационной технологии координатного
обеспечения аэрологического зонда выше обеспечиваемой
радиолокационными методами и в штатных ситуациях
вполне удовлетворяет требованиям аэрологического зон-
дирования атмосферы. Однако в нештатных ситуациях,
вызванных различными причинами: сбоями в работе от-
дельных космических аппаратов, действием умышленных
помех, необходимо иметь резерв по точности координат-
ных определений. Этот резерв можно создать введением
дифференциального режима измерений, применением
наземного функционального дополнения, использованием
приёмников с защитой от умышленных помех.
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Аннотация — В докладе описывается пример построения
навигационного приемника на базе NT1065. Рассматривают-
ся результаты работы модулей поиска и слежения, исполь-
зующие данные с выхода NT1065.
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I. ВВЕДЕНИЕ

Технология SDR предполагает построение приемников с
преимущественной обработкой сигнала с использованием
алгоритмов цифровой обработки сигналов. Как правило,
используется интегральный модуль Front-End, обеспечива-
ющий усиление и преобразование частоты с последующими
дискретизацией и квантованием сигнала. Вся последующая
обработка осуществляется на программном уровне на базе
ПЛИС, универсального или сигнального процессора, или их
комбинации. NT1065 [1] – является примером современного
модуля Front-End, предназначенного для построения нави-
гационных приемников, обеспечивающим все необходимые
предварительные операции обработки навигационного сиг-
нала в четырех каналах, что позволяет применять его
в мультисистемных навигационных приемниках.

II. ПРИМЕНЕНИЕ И КОНФИГУРАЦИЯ NT1065
В отладочном модуле NUT4NT NT1065 подключается к

персональному компьютеру через USB 3.0 с помощью мик-
роконтроллера CYUSB3014, где происходит буферизация и
упаковка оцифрованных отсчетов навигационного сигнала.
Настройка модуля происходит по интерфейсу SPI [2].

Рис. 1. Блок схема подключения отладочного модуля

Для одновременного приема всех навигационных си-
стем в эксперименте использовалась активная навигацион-
ная антенна геодезического класса Javad G5T [3].

Навигационная антенна была жестко закреплена на
крыше здания, обеспечивая прием сигналов в пределах
верхней полусферы диаграммы направленности и отсут-
ствие переотражений.

На рис. 2 изображена блок-схема NT1065 [1]. Модуль
поддерживает параллельную обработку четырех каналов
АЦП с разрешением 2 бита в каждом канале. Группа из
двух каналов тактируется от одного синтезатора частоты,
с возможностью независимо конфигурировать фильтры
выделения верхней или нижней полосы комбинации ча-
стоты синтезатора и входного сигнала.

Стоит отметить невозможность получения комплексно-
го сигнала на выходе микросхемы, в отличие от NT1066 [4].

Рис. 2. Блок-схема NT1065
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Поскольку на выход подается вещественный сигнал, для
исключения переноса спектра сигнала в область отрица-
тельных частот, промежуточная частота должна превосхо-
дить или равняться половине ширины частотного диапазона
навигационной системы. Для ГЛОНАСС L1 ширина ча-
стотного диапазона составляет 8.3345 МГц, с учетом того,
что номинальная частота 1602 МГц не является серединой
частотного поддиапазона [5], для расчета примем ширину
полосы равную 8.897 МГц, что соответствует удвоенному
максимальному отклонению сигнала поддиапазона L1 от
номинальной частоты. Для GPS ширина частотного поддиа-
пазона L1 навигационного сигнала составляет 30.69 МГц
по вне полосовой резекции на навигационном спутнике
(20.46 МГц для блока IIF и предыдущих блоков) [6].

С целью реализации одновременной обработки сигна-
лов двух систем GPS L1 и ГЛОНАСС L1 выбрана частота
гетеродина 1590 МГц, таким образом, промежуточная ча-
стота составляет 14.58 МГц для GPS и 12 МГц для
ГЛОНАСС. Полученные промежуточная частота для
ГЛОНАСС удовлетворяет приведенному выше условию,
для GPS часть спектра шириной 0.765 МГц перейдет в от-
рицательную область, но исходя их ширины основного
лепестка спектра C/A кода 2.046 МГц примем искажения
незначительными.

Минимальная частота дискретизации определяется по
теореме Котельникова, как промежуточная частота плюс
половина ширины спектра сигнала навигационной систе-
мы. Для данного случая, минимальная частота дискретиза-
ции составляет порядка 25 МГц. Сверху частота дискрети-
зации ограничена контроллером USB 3.0, обеспечивающего
получение данных с параллельных портов с частотой до
100 МГц. В экспериментах использовалась частота дискре-
тизации, установленная в стандартной конфигурации от-
ладочного модуля 53 МГц. ФНЧ промежуточной частоты
настроен на частоту среза 25.63 МГц. АРУ промежуточной
частоты работает в режиме автоматического выбора коэф-
фициента усиления, для АРУ РЧ установлено фиксирован-
ное усиление 22.5 дБ.

Каждый отсчет навигационной записи, содержащий че-
тыре канала, упакован в один байт, по два бита на канал.
Старший бит является битом знака, младший - амплитуды.
Отсчет может принимать следующие значения: {–3, –1, 1, 3}.

III. ОБРАБОТКА ВЫХОДНОГО СИГНАЛА NT1065
Основными укрупненными операциями, необходимы-

ми для вычисления координат пользователя, являются сле-
дующие:

 Поиск сигнала и идентификация спутника;

 Слежение за сигналом и определение уточненных
кодовой задержки и частотного сдвига;

 Получение навигационных данных, расчет псевдо-
дальностей и вычисление координат навигационных
спутников;

 Расчет координат пользователя, исходя из положе-
ния навигационных спутников и псевдодальностей.

В докладе рассматриваются только две первых операции,
как основные, определяющие погрешность приемника во
взаимосвязи с особенностями модуля Front-End. Обработка
навигационных данных и финальный расчет координат
пользователя хорошо известны и описаны, например, в [5].

A. Поиск сигнала и идентификация
Поиск сигнала является очень важной операцией, осу-

ществляющей начальную оценку параметров сигнала с
последующей передачей их программе слежения. Эта опе-
рация существенно отличается для разных навигационных
систем, несмотря на то, что общая концепция сводится к
вычислению корреляционной функции и определению
локального максимума, соответствующего наличию сигна-
ла с данными параметрами.

Для проведения экспериментов мы использовали тех-
нологию параллельного поиска сигнала, при котором вы-
числение корреляционной функции сводится к перемно-
жению в частотной области, при этом пиковое значение
в массиве результатов соответствует наличию сигнала
конкретного спутника. В табл. 1 и 2 показаны метрики
сигналов обнаруженных спутников для системы GPS
и ГЛОНАСС. В качестве метрики использовалось отноше-
ние величины пика корреляционной функции к величине
второго по величине пика. Следует отметить, что для по-
вышения надежности обнаружения, учитывая возможность
наличия фазового перехода, вызванного наличием навига-
ционных данных, поиск производился в двух смежных
интервалах. Длительность интервала выбрана равной 1 мс
и 2 мс. Практика показала, что дальнейшее увеличение
интервала интегрирования не имеет практического смысла,
так как, если даже спутник с низким уровнем отношения
сигнал/шум обнаруживается, применяемый алгоритм сле-
жения не позволяет обеспечить его надежное отслеживание
и декодирование навигационных данных. Длительность
интервала интегрирования 2мс представляется достаточной
для обнаружения большинства видимых спутников.

ТАБЛИЦА I. МЕТРИКИ СИГНАЛОВ СПУТНИКОВ GPS

Номер спутника Время интегрирования
1 мс 2 мс

1 17.51 23.75
2 4.17 18.85

11 2.57 3.29
17 3.52 5.59
18 12.15 14.67
22 5.26 7.84
31 8.52 11.88
32 4.85 5.84

ТАБЛИЦА II. МЕТРИКИ СИГНАЛОВ СПУТНИКОВ ГЛОНАСС

Номер спутника Время интегрирования
1 мс 2 мс

3 10.41 14.83
7 3.39 5.73
8 10.58 14.27

11 2.46 8.75
13 4.39 7.95
14 2.87 7.86
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Как показал опыт, для определения уточненных значе-
ний кодовой задержки и частотного сдвига, обеспечиваю-
щих надежный захват алгоритмом слежения, недостаточно
интервалов интегрирования в 1-2 мс, поэтому для этих
целей в эксперименте использовалось интегрирование на
интервале 5 мс.

B. Реализация слежения
Для реализации алгоритма слежения применялось пря-

мое вычисление корреляционной функции на каждом пе-
риоде кодовой последовательности. В случае систем GPS
и ГЛОНАСС алгоритм отличался только видом кодового
полинома, определяющего характеристики дальномерного
кода и настройками фильтров в петле обратной связи.
В эксперименте использовались параметры фильтров, по-
казанные в табл. 3 [5].

ТАБЛИЦА III. ПАРАМЕТРЫ ФИЛЬТРОВ

Параметры Значения
Петля слежения за задержкой сигнала

Разделение каналов, чип 0.5
Полоса пропускания, Гц 2
Коэффициент демпфирования 0.7
Коэффициент усиления петли обратной
связи

1

Петля ФАПЧ
Полоса пропускания, Гц 25
Коэффициент демпфирования 0.7
Коэффициент усиления петли обратной
связи

0.25

На рис. 3 и 4 показаны результаты слежения за навига-
ционными сигналами для спутников систем GPS
и ГЛОНАСС.

Рис. 3. Результат слежения за навигационными сигналами GPS
и ГЛОНАСС на комплексной плоскости

Рис. 4. Форма сигналов навигационных данных GPS и ГЛОНАСС на
выходе модуля слежения

Следует отметить, что захват осуществляется в течение
нескольких периодов сигнала и слежение осуществляется
достаточно надежно в течение всего периода проведения
эксперимента.

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Показано, что NT1065 может быть эффективно исполь-
зован в качестве Front-End для построения навигационного
приемника, включая реализации мультисистемных реше-
ний. В описываемом эксперименте удалось реализовать
навигационный приемник систем GPS и ГЛОНАСС.
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Аннотация — В данной статье представлены варианты
комплексирования вторичной навигационной информации
спутниковых навигационных систем и результаты модели-
рования возможности повысить точность навигационных
измерений при комплексировании. Варианты комплексиро-
вания основаны на использовании способа определения ме-
стоположения движущегося объекта в пространстве за счет
наложения ограничений, связанных с динамическими свой-
ствами объекта. Данный способ является рекуррентным
и основан на использовании вторичной навигационной ин-
формации и показаний бортовых измерителей параметров
движения, когда при каждом навигационном измерении про-
гнозируются области возможного местоположения объекта
в моменты последующих навигационных измерений. Скор-
ректированным местоположением объекта считается пересе-
чение областей пространства последующих навигационных
измерений с ранее прогнозируемыми областями пространства.
В результате комплексирования навигационной информации
спутниковых навигационных систем повышается частота
обновления навигационных данных и точность навигацион-
ных определений местоположения движущегося объекта.

Ключевые слова — спутниковая навигационная система;
динамическая рекуррентная коррекция; бортовые
измерители параметров движения; выигрыш в определении
местоположения движущегося объекта

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время одним из самых эффективных спо-
собов повышения точности, надежности и помехозащи-
щенности навигационных измерений на борту движущего-
ся объекта является комплексирование навигационных
средств [1]. Одним из распространенных способов ком-
плексирования датчиков навигационных систем является
способ, в котором получают навигационную информацию
от нескольких датчиков, построенных на основе различ-
ных физических принципов [2]. Используя эти измерения,
оцениваются ошибки одного измерителя на фоне ошибок
другого измерителя. Искомый навигационный параметр
формируется путем коррекции показаний одного из датчи-
ков, который принимается как базовый, с учетом значений
ошибок. Для повышения надежности функционирования
навигационных систем используют варианты комплекси-
рования бортовой аппаратуры с избыточностью количе-
ства бортовых измерителей [3], и построения различных
мажоритарных схем обработки информации. При интегра-
ции инерциальных систем со спутниковыми навигацион-
ными системами могут быть использованы различные ви-
ды комбинирования навигационных данных [4–5].

Многие варианты комплексирования спутниковых
навигационных систем основываются на методах ком-
плексной обработки навигационной информации с исполь-
зованием фильтрации Калмана и синтеза алгоритмов
фильтра Калмана для различных типов измерителей [6–9].
При этом для эффективной работы комплексной системы
навигации необходимо, чтобы измерители, входящие
в состав комплекса, имели различные спектральные харак-
теристики ошибок. Однако, использование калмановских
навигационных алгоритмов для большинства подвижных
объектов затруднено, если априорно не известны траекто-
рия движения, физическая модель объекта, характер дей-
ствующих воздействий на объект и др. В работе [10] для
высокоточной нелинейной фильтрации навигационных
сигналов, предложено использование комплексирование
спутниковых и трекерных измерений. Известны способы
комплексирования спутниковых навигационных систем
с автономной системой ближней радионавигации [11].
Данная система применяется на этапе посадки летательного
аппарата и предназначена для определения его местополо-
жения относительно расчётной точки касания на взлётно-
посадочной полосе по совокупности измерений дальностей
до наземных радиомаяков, которые образуют навигационное
поле с известной геометрией. Наиболее перспективными и
распространенными считаются способы комплексирования
бесплатформенных инерциально-навигационных систем
(БИНС) и спутниковых навигационных систем (СНС) [1, 7,
9, 12]. В настоящее время существует несколько типовых
вариантов комплексирования [13], в частности: раздельная
схема; инвариантная схема; слабо связанная схема; жестко
связанная схема; глубоко интегрированная схема. Использу-
ется несколько типовых алгоритмических схем комплекси-
рования навигационных измерителей: по инвариантной схе-
ме; по неинвариантной схеме; по централизованной схеме;
по децентрализованной схеме; по рекуррентной схеме. Ин-
вариантные и неинвариантные алгоритмы отличаются тем,
что кроме априорной информации о стохастических свой-
ствах ошибок измерений, в неинвариантных схемах исполь-
зуется информация о векторе оцениваемых параметров.

Научным исследованиям в данной предметной области
посвящены работы таких ученых, как Пешехонов В.Г.,
Степанов О.А., Матвеев С. И.,.Салычев О.С., Емельянцев
Г.И., Красильщиков М.Н., Бабуров В.И., Farrell J.A.,
Yuanqing Xia, Gert F. Trommer, P. Crocoll и др.

При обработке навигационной информации широкое
распространение получила рекуррентная схема, в которой
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искомая оценка формируется при последовательной обра-
ботке каждого имеющегося измерения и результатов преды-
дущих. Известен способ повышения точности позициониро-
вания движущегося объекта в пространстве без применения
дополнительных аппаратных средств [14]. В данном спосо-
бе, на основе использования динамических характеристик
объекта и показаний бортовых измерителей параметров
движения, прогнозируются области его возможного место-
положения в моменты последующих навигационных изме-
рений. Скорректированным местоположением объекта счи-
тается пересечение областей пространства последующих
навигационных измерений с ранее прогнозируемыми обла-
стями пространства. Такой вариант обработки вторичной
навигационной информации назван методом динамической
рекуррентной коррекции (ДРК). Развитием данного способа
являются предложенные в [15] варианты комплексирования
показаний различных спутниковых систем на основе исполь-
зования динамической рекуррентной коррекции. Объектом
исследования являются варианты вторичной обработки
навигационной информации при комплексировании показа-
ний различных спутниковых систем на основе использова-
ния динамической рекуррентной коррекции. Целью исследо-
ваний является анализ вероятности повышения точности
навигационных определений при комплексировании. Повы-
шение точности позиционирования в данном случае опреде-
ляется как уменьшение объема пространства навигационных
измерений за счет исключение из него некоторой области
пространства, где нахождение движущегося объекта малове-
роятно по его динамическим характеристикам.

II. ОПИСАНИЕ ВАРИАНТОВ КОМПЛЕКСИРОВАНИЯ
В результате применения алгоритма динамической ре-

куррентной коррекции [14] определяется скорректирован-
ная область пространства после третьего последовательного
навигационного измерения Λcorr с вероятностью не менее
p=0,95. Рассмотрим навигационные данные двух спутнико-
вых навигационных систем СНС1 и СНС2 (например, GPS
и ГЛОНАСС). Временной синхронизации и статистической
зависимости погрешности навигационных измерений от
данных предыдущих измерений между системами нет.
Пусть значения

1 1
Λ | ; Λ | ; Λ | ;  Λ |  

i i i nit t t t 
 – объем простран-

ства возможного местоположения движущегося объекта
с вероятностью не менее p=0,95 по результатам последова-
тельных навигационных измерений СНС1 в моменты вре-
мени 1 1t ; t ; t ;  ti i i ni   . Значения

1 1
Λ | ; Λ | ; Λ | ;  Λ |  

j j j njt t t t 
 –

объем пространства возможного местоположения движу-
щегося объекта с вероятностью не менее p=0,95 по резуль-
татам последовательных навигационных измерений СНС2
в моменты времени 1 1t ; t ; t ;  tj j j nj   . Пусть данные от
СНС чередуются (временной синхронизации между СНС1
и СНС2 нет, а частота обновления навигационной инфор-
мации примерна одинакова) 1 1 1 1  i j i j i Jt t t t t t        
и так далее. Возможны следующие алгоритмы комплекси-
рования показаний СНС1 и СНС2 на основе использования
динамической рекуррентной коррекции.

1 вариант. Применяется алгоритм динамической рекур-
рентной коррекции последовательно во времени к посту-
пающим данным от разных СНС:
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При этом в расчетах для каждой СНС используются свои
значения погрешностей измерений.

2 вариант. Шаг 1. Сначала применяется алгоритм ди-
намической рекуррентной коррекции к данным от каждой
из СНС (к каждому из каналов комплексирования).
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Шаг 2. Применяется алгоритм динамической рекур-
рентной коррекции последовательно во времени к получа-
емым скорректированным по ДРК навигационным данным
каждого канала (каждой СНС).

1 1  1   2   1   2Λ | ; Λ | ; Λ | ;Λ | ; 
i j i jcorr SNS t corr SNS t corr SNS t corr SNS t 



1 1  1   2   1Λ | ; Λ | ; Λ | ;
i j nicorr SNS t corr SNS t corr SNS t 

 

   2   2Λ |  Λ
njcorr SNS t corrVARДРК 

3 вариант (комбинированный). Применяется алгоритм
динамической рекуррентной коррекции последовательно
во времени к получаемым скорректированным по ДРК
навигационным данным по первому и второму вариантам
комплексирования.

III. МОДЕЛИРОВАНИЕ ВОЗМОЖНОСТИ ПОВЫШЕНИЯ
ТОЧНОСТИ НАВИГАЦИОННЫХ ОПРЕДЕЛЕНИЙ ПРИ

КОМПЛЕКСИРОВАНИИ
Возможности использования метода динамической ре-

куррентной коррекции для повышения точности позицио-
нирования уже исследовались автором [16] в среде
Mathcad 15 на примере движения летательного аппарата.
При использовании ДРК получаемый результат зависит от
соотношений частоты обновления навигационной инфор-
мации, распределения погрешности навигационных изме-
рений, величины и погрешностей измерения бортовыми
измерителями линейных и угловых скоростей и ускорений
подвижного объекта. При проведении расчетов ставилась
задача сравнения полученных данных для комплексирова-
ния на основе использования ДРК по первому варианту
показаний GPS и ГЛОНАСС с результатами моделирова-
ния [16], где рассматривалось использование ДРК только
для ГЛОНАСС. Соответственно исходные данные и пара-
метры полета летательного аппарата использовались анало-
гичные данным в [16]. При моделировании использованы
следующие допущения и ограничения: траектория лета-
тельного аппарата является прямолинейной, движение на
взлет, вверх с постоянным углом тангажа θ и углом откл о-
нения от курса Ψ (угол рыскания) равными 20 градусов;
рассматривается движение с постоянным ускорением по
курсу; при моделировании задавались значения начальной
курсовой скорости летательного аппарата от 20 до 200м/с,
величина курсового ускорения от 0 до 30м/с; влияние вет-
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ра на движение летательного аппарата не учитывалось;
предполагается, что временной синхронизации и статисти-
ческой зависимости погрешности навигационных измере-
ний от данных предыдущих измерений между СНС
ГЛОНАСС и GPS нет; предполагается, что частота обнов-
ления навигационной информации при комплексировании
увеличивается ровно в два раза и временной интервал
между поступлениями данных от ГЛОНАСС и GPS со-
ставляет 0,5с; для каждого значения начальной курсовой
скорости рассчитывались 50 точек движения летательного
аппарата; величины погрешностей навигационных измере-
ний и показаний бортовых измерителей параметров дви-
жения считались постоянными для всех точек измерений.
Таким образом, определялась не величина повышения точ-
ности в определении местоположения объекта, а только факт
получения повышения точности позиционирования. Движе-
ние самолета рассматривается в декартовой системе коорди-
нат с центром в т.О в начале взлетно-посадочной полосы на
поверхности Земли. Ось OX совпадает с продолжением оси
ВПП, плоскость XOY локально параллельна участку под-
стилающей земной поверхности, и ось OZ является верти-
кальной к подстилающей поверхности Земли. Пусть для ле-
тательного аппарата ; ;  ;C C V VV a V a это курсовая скорость и
ускорение, а также вертикальная скорость и ускорение, ко-
торые определяются текущими показаниями бортовых изме-
рителей и их погрешностями. Пусть ( ;  ;  )i i ix y z истинные ко-
ординаты воздушного судна в каждый момент времени it и
( ;  ;  )i i ix y z измеренные с помощью СНС координаты воздуш-
ного судна в каждый момент времени it . Пусть 1Δ i it t t 
время обновления навигационных данных и для чередования
данных от ГЛОНАСС и GPS оно составляет 0,5с. Тогда:

0,95 0,95 0,95Δ | ;  Δ | ;  Δ |i i p i i p i i px x x y y y z z z       Вели-

чины  0,95 0,95 0,95Δ | ;Δ | ; Δ |p p px y z   отклонений измерен-
ных координат от истинных с вероятностью не менее
p=0,95 можно взять по данным Российской системы диф-
ференциальной коррекции и мониторинга (СДКМ,
http://sdcm.ru/). Моделирование проводилось аналогично
расчетам в [16]. Если летательный аппарат движется вверх,
вдоль оси OX и 1 1 1( ;  ; )i i i i i ix x y y z z     , то повышение
точности позиционирования подвижного объекта будет в
том случае, если прогнозируемое пространство возможно-
го местоположения объекта в момент предыдущего нави-
гационного измерения будет пересекаться с пространством
последующего навигационного измерения. При этом
должны выполняться условия:
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Если не будет выполняться условие по нижней границе,
то область пространства последующего навигационного
измерения будет полностью лежать внутри области прогно-

зируемого пространства возможного местоположения объ-
екта, и повышения точности при использовании ДРК не
будет. Если не будет выполняться условие по верхней гра-
нице, то область пространства последующего навигацион-
ного измерения и область прогнозируемого пространства
возможного местоположения воздушного объекта пересе-
каться не будут, и повышения точности при использовании
ДРК также не будет. Результаты расчетов представлены на
рис. 1 и 2. На рис. 1 представлен результат расчетов воз-
можности повышения точности позиционирования при
первом варианте комплексирования на основе ДРК для СНС
ГЛОНАСС и GPS. Данные результаты сравниваются с ана-
логичными расчетами на рисунке 2 возможности повыше-
ния точности определения местоположения движущегося
объекта на основе ДРК для СНС ГЛОНАСС без использо-
вания комплексирования. При первом варианте комплекси-
рования применяется алгоритм динамической рекуррентной
коррекции последовательно во времени к поступающим
данным от разных спутниковых навигационных систем.
Представленные на рис. 1–2 графики показывают процент-
ное соотношение навигационных измерений (точек траекто-
рии) при которых возможно повышение точности позицио-
нирования объекта, от общего количества навигационных
измерений. Для каждой точки и для каждого значения
начальной скорости по курсу летательного аппарата расчет
проводился по 20 раз. Из 20 данных выбирались средние
значения, представленные на графиках.

Рис. 1. Возможность повышения точности позиционирования при первом
варианте комплексирования на основе ДРК для СНС ГЛОНАСС и GPS

Рис. 2. Возможность повышения точности определения местоположения
движущегося объекта на основе ДРК для СНС ГЛОНАСС без использо-
вания комплексирования
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IV. ВЫВОДЫ
В статье описаны варианты комплексирования вторич-

ной навигационной информации на выходе спутниковых
навигационных систем на основе использования динами-
ческой рекуррентной коррекции [15]. В результате ком-
плексирования навигационной информации спутниковых
навигационных систем повышается частота обновления
навигационных данных, эффективность использования
способа динамической рекуррентной коррекции.

Проведенные расчеты показывают, что вероятность
повышения точности позиционирования подвижного объ-
екта зависит не от величины курсовой скорости объекта,
а от изменения курсового ускорения за время обновления
навигационной информации. Для одних и тех же курсо-
вых ускорений, процент измерений, при которых можно
повысить точность позиционирования на основе ДРК для
комплексирования СНС ГЛОНАСС и GPS несколько ни-
же, чем без комплексирования. Для ускорений в 10м/с2

ниже почти на 15-20%, для ускорений в 15м/с2 ниже почти
на 10-15%. Это можно объяснить тем обстоятельством,
что при комплексировании объем пространства прогнози-
руемого местоположения объекта в моменты последую-
щих измерений несколько меньше, за счет того, что точ-
ность СНС2 GPS незначительно выше.

При комплексировании полагается, что частота навига-
ционной информации повышается в два раза и повышается
граница максимальных ускорений, для которых целесооб-
разно использование ДРК. Без комплексирования при уве-
личении курсового ускорения до 20-25 м/с2, вероятность
повышения точности местоположения подвижного объек-
та падает до 10-15%, а при курсовом ускорении в 30 м/с2,
фактически пропадает и проявляется менее чем в 5% слу-
чаев. При использовании комплексирования, при таких
ускорениях (которые являются максимально возможными
для работоспособности большинства бытовых приемников
СНС) вероятность повышения точности остается весьма
высокой и резко снижается при значениях 45-50 м/с2.
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Аннотация — В работе описывается устройство радио-

компаса на основе ГНСС технологий, алгоритм обработки 
ГНСС информации, алгоритм вычисления координат еди-
ничного вектора продольной оси наноспутника, подход, поз-
воляющий произвести оценку инерционных характеристик 
наноспутника. Приводится оценка влияния длины базовой 
линии на точность определения углов ориентации. Приво-
дятся результаты статистического исследования ошибки 
определения инерционных параметров наноспутника с по-
мощью радиокомпаса. 

Ключевые слова — наноспутник, GPS, ГЛОНАСС, 
радиокомпас, навигационный приемник, инерционные 
характеристики, алгоритм идентификации 

I.  ВВЕДЕНИЕ  
В работе предложен и исследован подход, позволяю-

щий произвести оценку инерционных характеристик нано-
спутника. В качестве входных данных в подходе использу-
ется координаты единичного вектора продольной оси 
наноспутника, вдоль которой расположены антенны нави-
гационных приемников, в орбитальной системе координат, 
полученные на определенном интервале времени. Единич-
ный вектор продольной оси может быть вычислен благода-
ря использованию радиокомпаса на основе ГНСС техноло-
гий. Использование данного подхода может быть полезно 
при контролировании процессов раскрытия солнечных 
батарей или работы двигателя, или любой другой опера-
ции, которая приводит к изменениям моментов инерции. 

II. РАДИОКОМПАСС 

A. Системы координат 
Для проведения исследо-

ваний и описания движения 
наноспутника в работе вво-
дятся следующие системы 
координат (рис. 1). 

Связанная с наноспутни-
ком система координат 
(ССК) образована главными 
центральными осями инер-

ции и имеет обозначение с с сOX Y Z . Абсолютная геоцен-
трическая система координат (АСК) имеет обозначение 

а а аСX Y Z  с началом в центре масс Земли (точка C). Ось 

аX  направлена в точку весеннего равноденствия. Ось аZ  
направлена в северный полюс мира. Ось аY  дополняет 
систему до правой. Орбитальная система координат (ОСК) 
имеет обозначение o o oOX Y Z . Начало системы находится в 
центре масс КА. Ось oX . направлена по радиус-вектору 
наноспутника. Ось аZ  перпендикулярна плоскости орби-
ты. Ось аY  дополняет систему до правой.  

Переход от АСК к ОСК задается тремя последователь-
ными поворотами на угол долготы восходящего узла Ω 
вокруг оси аZ , на угол наклонения орбиты i вокруг новой 
оси 'aX  и на аргумент широты u округ новой оси ''aZ . 
Положение ССК относительно ОСК задается тремя после-
довательными поворотами на угол прецессии ψ вокруг оси 

oY , угол атаки α вокруг новой оси 'oZ  и на угол собствен-
ного вращения φ вокруг новой оси ''oY . 

B. Алгоритм 
Радиокомпас имеет ряд преимуществ по сравнению  

с инерциальными средствами измерения: он нечувствителен 
к магнитным помехам и неоднородностям, как магнитные 
кпасы; не требует постоянного поддержания работы, как  
в случае с гироскопами; в измерениях отсутствует накопле-
ние ошибок, поскольку измерения являются независимыми. 

Существует несколько вариантов построения радио-
компасов на основе ГНСС технологий [1, 2]. Наиболее 
простым является вариант определения относительного 
положения на основе вычисления разности координат двух 
приемников или разности двух последовательных коорди-
нат, однако данный метод имеет относительно низкую 
точность на малых базовых линиях. 

Радиокомпас состоит из двух коммерческих навигаци-
онных приемников, подключенных к вычислителю. Ан-
тенны навигационных приемников жестко закреплены на 
известном расстоянии, формируя базовую линию (рис. 2.). 

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного фонда 
(проект №17-79-20215). 

Рис. 1. Системы координат 
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Рис. 2. Схема радиокомпаса 

Вычислитель получает сырые навигационные измере-
ния: псевдодальности, фазовые измерения, навигационные 
сообщения. По полученным данным рассчитывается гру-
бая оценка координат базового приемника. Исходя из фа-
зовых измерений производится расчет относительного 
положения второго приемника относительно первого (ба-
зового). Из полученных данных формируется углы ориен-
тации базовый линии. 

Поскольку фазовые измерения однозначно разрешают 
расстояние в 19 см, возникают неоднозначности определения 
расстояний. Поэтому алгоритм вычисления углов ориента-
ции состоит из двух этапов: на первом этапе производится 
разрешения неоднозначностей путем обработки разностных 
измерений псевдодальностей и минимизацией ошибки рас-
чета длины базовой линии. На втором этапе рассчитывают-
ся двойные разности фазовых измерений между приемни-
ками и опорным навигационным спутником и остальными 
навигационными спутниками, с учетом неоднозначностей. 
Определение исходных углов выполняется методом 
наименьших квадратов. 

На основе полученных углов вычисляются координаты 
единичного вектора продольной оси наноспутника. На 
определенном промежутке времени, вычисленные коорди-
наты накапливаются и образуют массив данных, отражаю-
щий ориентацию продольной оси во времени. Полученные 
зависимости координат вектора продольной оси аппрокси-
мируется моделью измерений. При этом используются 
динамические и кинематические уравнения углового дви-
жения наноспутника. Входящие в динамические уравнения 
инерциальные параметры, оцениваются исходя из миними-
зации квадрата ошибки между измеренными координатами 
и их модельными значениями. 

III. ПАРАМЕТРИЧЕСКОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ АЛГОРИТМА 
РАДИОКОМПАСА 

Для определения влияния длинны базовой линии на 
точность определения ориентации продольной оси было 
произведено математическое моделирование. Результаты 
моделирования представлены на рис. 3. 

 

Рис. 3. Влияние базовой линии радиокомпаса на точность определения 
ориентации продольной оси 

В качестве основы использовалась навигационная за-
пись с двух навигационных приемников, расположенных на 
базовой линии 0,5 м в статическом режиме. Моделирование 
производилось в два этапа. На первом этапе вычислялась 
относительное положение ведомого приемника относи-
тельно ведущего, исходя из длины базовой линии 0,5 м  
и координаты навигационных спутников. Затем производи-
лось корректировка псевдодальностей и фазовых измерений 
исходя из измененной длинны базовой линии. На втором 
этапе производилось повторенное вычисление относитель-
ного положения приемников с новыми исходными данны-
ми. Согласно исследованию может быть получена ориента-
ция с точностью не хуже 1,5 град. 

IV. ИДЕНТИФИКАЦИЯ ИНЕРЦИОННЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
НАНОСПУТНИКА 

A. Постановка задачи 
Пусть, по результатам работы алгоритма радиокомпаса, 

имеется набор измерений координат единичного вектора 
продольной оси наноспутника в ОСК. Измерения получе-
ны на некотором интервале времени Т. Требуется полу-
чить оценки моментов инерции наноспутника на заданном 
интервале времени. Данная задача сводится к задаче нели-
нейной многопараметрической оптимизации, а именно  
к поиску минимума следующей целевой функции: 

     2
1

N

i i
xyz i

J b b 
 

     

где i  – модель измерений координат единичного векто-
ра продольной оси наноспутника в ОСК, b  – вектор оце-
ниваемых параметров, i  – вычисленные координаты 
вектора продольной оси. Вектор оцениваемых параметров 
имеет вид  

           0 0 0 0 0 0t , t , t , ψ t ,α t , t , , ,x y z mab C         

где  0ψ t  – угол прецессии,  0α t  – угол атаки,  0 t  – 

угол собственного вращения,      0 0 0t , t , tx y z    – 
угловые скорости, 0t  – начальный момент времени. В от-
личии от [3], имея оценки , , maC   возможно вычислить 
моменты инерции в явном виде. 
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Решение задачи происходит при следующих допуще-
ниях: 

 Предполагается, что наноспутник оснащен спутни-
ковой навигационными антеннами, обладающими 
диаграммой направленности в виде полусферы без 
обратных лепестков, что исключает возможность 
приема сигнала с навигационных спутников, нахо-
дящихся вне полусферы. 

 Модуль угловой скорости наноспутника не превы-
шает 3 град/с, что выбирается из условия гаранти-
рованного получения полного кадра навигационной 
информации. 

 Центр масс наноспутника смещен только по про-
дольной оси. 

B. Модель движения 
Вращательное движение наноспутника описывается 

динамическими уравнениями Эйлера (3) и кинематиче-
скими уравнениями (4) [3]. В правых частях динамических 
уравнений Эйлера учитываются гравитационный и аэро-
динамические моменты. Уравнения движения имеют вид: 

   
   

     

21 31 с с с

31 11 с с с

21 11 с с с

      ,

1       ,
1 1

1        ,

x y z y z z y ma

y x z z x x z ma

z x y x y y x ma

a a r V r V S V C

a a r V r V S V C

a a r V r V S V C

         

  
        

   

           











где /x zI I   и   /y z xI I I    – безразмерные коэффи-
циенты инерции (выражения для безразмерных коэффици-
ентов инерции взяты из [3]; 33 /e r    – коэффициент 
гравитационного момента;  / 2ma x xC С I  – коэффици-
ент аэродинамического момента; S – площадь проекции 
поверхности наноспутника на плоскость, перпендикуляр-
ную вектору скорости;  - плотность атмосферы на высоте 
орбиты наноспутника;    с сx сy сzV V V V


 – вектор орбиталь-

ной скорости в ССК;    x y zr r r r
  – вектор, направленный 

из центра масс в центр давления в ССК. 
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где   орб0 0
T

r A q     
 , орб    – угловая орбитальная ско-

рость наноспутника   A q  – матрица перехода из ОСК  
в ССК. 

C. Статистическое исследование точности решения 
идентификации инерционных характеристик 
наноспутника 
Для определения точности оценки моментов инерции 

наноспутника было проведено статистическое исследование 
решения задачи. Было сгенерировано случайным образом 
400 вариантов начальных условий углового движения 

            0 0 0 0 0 0, , , , ,x y zt t t t t t       в предположе-
нии равновероятного закона их распределения. Такое коли-
чество позволяет получить статистические характеристики с 
точностью 5%. Полагалось, что 3 / ,град с 

     0 0 и t t   
лежат в диапазоне от 0 до 360  , а  0t  – от 0 до 180  . Для 
каждого варианта начальных условий были смоделированы 
измерения радкомпаса. Измерения использовались для вос-
становления моментов инерции наноспутника. Результаты 
решения задачи сравнивались с начальными условиями, 
которые применялись для моделирования измерений. В ре-
зультате были получены относительные ошибки алгоритма 
оценки моментов инерции наноспутника. 

Исследование приведено для высот 300, 450 и 600 км, 
так как согласно [4] на этих высотах меняется соотноше-
ние аэродинамического и гравитационного моментов. 

Результаты моделирования приведены на рис. 4, рис. 5 
и рис. 6. 

 
Рис. 4. Результаты для высоты 300км 

 
Рис. 5. Результаты для высоты 450км 
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Рис. 6. Результаты для высоты 600км 

Согласно полученным результатам можно сделать сле-
дующие выводы: идентификация моментов инерции в яв-
ном виде возможна только при значительном преоблада-
нии аэродинамического момента, ошибка оценки продоль-

ного момента инерции превышает ошибки оценок попе-
речных моментов инерции в 2 раза – это связано с тем, что 
аэродинамический момент не действует вдоль продольной 
оси наноспутника. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Показана возможность применения радиокомпаса в за-

даче идентификации инерционных характеристик нано-
спутника. Экспериментально показана точность определе-
ния ориентации с помощью радиокомпаса. 
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Аннотация—Исследуется угловое движение динамически
симметричного наноспутника формата CubeSat на круговой
орбите под действием аэродинамического и гравитационного
моментов. Отличительной особенностью поведения нано-
спутника формата CubeSat от осесимметричных спутников
является зависимость момента аэродинамической силы ло-
бового сопротивления от двух углов ориентации - угла атаки
и собственного вращения, обусловленная формой прямо-
угольного параллелепипеда. Получены формулы для опреде-
ления положений относительного равновесия в орбитальной
системе координат динамически симметричного наноспут-
ника формата CubeSat, когда его центр масс смещён относи-
тельно геометрического центра по трем координатам.

Ключевые слова — наноспутник формата CubeSat,
аэродинамический момент, гравитационный момент, угол
атаки, угол прецессии, угол собственного вращения

I. ВВЕДЕНИЕ

Обеспечение заданной ориентации наноспутников
в пространстве является  важным вопросом, так как от
этого зависит выполнение многих целевых задач полёта.
Необходимая ориентация наноспутника может обеспечи-
ваться с помощью пассивных или комбинированных си-
стем стабилизации (пассивных в сочетании с активными).
При создании систем стабилизации необходимо учиты-
вать характер неуправляемого движения наноспутника
относительно центра масс под действием моментов внеш-
них сил. Определение положений равновесий наноспут-
ника относительно центра масс является важной задачей,
так как знание положений равновесия и характера движе-
ния наноспутника в их окрестности позволяет использо-
вать моменты внешних сил для обеспечения необходимой
ориентации. Так, например, в работах [1–3] показаны воз-
можности реализаций пассивных систем стабилизации
наноспутников формата CubeSat: одноосная аэродинами-
ческая, трёхосная аэродинамически-гравитационная
и трёхосная гравитационно-аэродинамическая.

Вопросам определения положений равновесия относи-
тельно центра масс уделяется значительное внимание

в литературе. Например, в работах Сарычева В.А. рассмат-
ривается динамика спутника со смещённым центром дав-
ления относительно центра масс по трём координатам
и тремя не равными главными моментами инерции, когда
на него действуют аэродинамический и гравитационный
моменты. Предложен символьно-численный метод опреде-
ления всех положений равновесия спутника в орбитальной
системе координат [4–6]. В указанных работах «действие
атмосферы на спутник сводится к силе сопротивления,
приложенной в центре давления и направленной против
скорости центра масс спутника относительно воздуха»
и данная сила не зависит от ориентации аппарата относи-
тельно набегающего потока, то есть является постоянной,
что достаточно точно выполняется для формы спутника,
близкой к сферической.

Наноспутники формата CubeSat имеют значительные
отличия от других классов аппаратов [1]. Одним из наиболее
значимых является то, что они имеют форму прямоугольно-
го параллелепипеда и, как следствие аэродинамическая
сила лобового сопротивления зависит от ориентации спут-
ника относительно набегающего потока (углов атаки
и собственного вращения). Кроме того, максимальное
и минимальное значения данного коэффициента значи-
тельно отличаются (например, для наноспутника CubeSat
3U в зависимости от ориентации они отличаются более
чем в 4 раза).

Данная работа посвящена определению положений
равновесия углового движения динамически симметрич-
ного наноспутника формата CubeSat на круговой орбите
под действием аэродинамического и гравитационного мо-
ментов.

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ

Для описания движения наноспутника относительно
центра масс введены  две системы координат (СК): тра-
екторная OXYZ (совпадающая с орбитальной в случае кру-
говой орбиты) и связанная Oxyz СК (оси связанной СК
являются главными центральными осями инерции нано-
спутника). Связь между траекторной и связанной СК

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

123



определяется с помощью углов Эйлера, где α – простран-
ственный угол атаки, ψ – угол прецессии, φ – угол соб-
ственного вращения. Коэффициенты матрицы перехода от
траекторной системы координат к связанной определяется
следующим образом:

11 cosb    12 sin sinb     13 sin cosb     

21 sin sinb     22 cos cos cos sin sinb        

23 cos sin cos sin cosb         31 sin cosb    

32 sin cos cos cos sinb         

33 sin sin cos cos cosb         

Гравитационный момент в связанной с наноспутни-
ком системе координат имеет следующие проекции [7]:



23 33

13 33

13 23

3 ( ) ,3

3 ( ) ,3

3 ( ) ,3

gx

gy

gz

M C B b b
R

M A C b b
R

M B A b b
R


 


 


 

 

где A, B, C  главные центральные моменты инерции
наноспутника;  – гравитационная постоянная Земли, R –
расстояние центра масс спутника от центра притяжения.

Аэродинамический момент для наноспутников, име-
ющих форму прямоугольного параллелепипеда, в связан-
ной с наноспутником системе координат можно предста-
вить в следующем виде:


0 31 21

0 11 31

0 21 11
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( , ) ( ),

( , ) ( ),

ax

ay

az

M с qS S yb zb

M с qS S zb xb

M с qS S xb yb

        

        

        






 

где 0с – коэффициент, который может принимать значения
от 2 до 3 в зависимости от физических свойств газа и по-
верхности наноспутника, для проектных проработок при-
нимается равным 2,2; 2 / 2q V  – скоростной напор;  –
плотность атмосферы на данной высоте; V – скорость полёта
наноспутника;  ( , ) | cos | sin | sin | | cos |S k         –
площадь проекции наноспутника на плоскость
перпендикулярную вектору скорости набегающего потока,
отнесённая к характерной площади наноспутника S [8];
( , , )x y z   – положение центра давления (геометрического
центра), относительно центра масс; k – отношение площади
одной из боковых поверхностей к характерной площади.

Уравнения пространственного движения наноспутника
относительно центра масс под действием аэродинамиче-
ского и гравитационного моментов на круговой орбите
можно записать в следующим виде [7]:
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Здесь , ,x y z    проекции абсолютной угловой скоро-
сти на оси связанной СК; 0 – орбитальная угловая ско-
рость.

При движении по круговой орбите  справедливо соот-
ношение:

 2
03R


   

Положением равновесия называется такое положение
наноспутника, в котором наноспутник будет находиться
всё время, если в начальный момент времени он находился
в этом положении и скорости всех его точек были равны
нулю [9]. Из определения следует, что скорости изменения
углов равны нулю ( 0  , 0  , 0  ), тогда уравнения
(4) примут вид:


0 12

0 22

0 32.

,
,
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y

z

b
b
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С учетом (5) и (6) из (3) получим систему для опреде-
ления положений равновесия:
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0 22 32 23 33
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В данной работе определены положения равновесия для
динамически симметричного наноспутника формата
CubeSat со смещением центра масс от геометрического цен-
тра по трём координатам ( A B C  и 0, 0, 0x y z      ).
В этом случае система (7) позволяет найти аналитическое
решение.

Окончательный результат приведен в табл. 1, в кото-
рой указаны сочетания углов прецессии, собственного
вращения и атаки, соответствующие положениям углово-
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го равновесия. В данной таблице приняты следующие
обозначения:

( ),w k y z      2 ,u w x   
2
0

0

( )
,

B A
v

с qS
 
 

1 2 1

, 0,
,

, 0,

yarctg z
z

yarctg z
z

           
   

2

2 2

4
,

2

ir r xq wi iarcctgi
q y zi

      
    

i i ir q w p v x   при i=1,2,5,6,9,10,13,14,
2

2 2

4
,

2

i ir r xq wiarcctgi
q y zi

        
     

ir q w p v xi i   

при i=3,4,7,8,11,12,15,16, где верхний знак перед квадрат-
ным корнем соответствует нечётному индексу i , соответ-
ственно нижний знак – чётному; 3ip   , если 1, 2,...,8i  ;

1ip  , если 9,10,...,16i  ; 1iq  , если 1,..., 4;9,....,12i  ,
1iq   , если 5,...,8;13,...,16i  .

Определены условия, при которых изменяется число
положений относительного равновесия:

при
3
uv  – 8 положений относительного равновесия, что

объясняется преобладанием аэродинамического момента
над гравитационным;
при

3
u uv  – 12 положений относительного равновесия,

когда гравитационный и аэродинамический моменты со-

измеримы; при u v – 16 положений относительного
равновесия, что объясняется преобладанием гравитацион-
ного момента над аэродинамическим.

Далее приведены результаты для частного случая, ко-
гда центр масс смещен только по оси x (то есть
A B C  , 0x  и 0y z    ). В этом случае при лю-

бом соотношении аэродинамического и гравитационного
моментов имеют место два положения равновесия по углу
атаки 0  и    (при любых значениях углов прецес-
сии и собственного вращения). Кроме того, при уменьше-
нии влияния аэродинамического момента (то есть при
выполнении условий / 3v x  или v x  ) появляются
положения равновесия по углу атаки, зависящие от угла
собственного вращения  при фиксированных значения
угла прецессии  . Окончательный результат приведен
в табл. 2, в которой приняты следующие обозначения:

 1
3 ,
sin cos
v xarctg
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sin cos
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ТАБЛИЦА 1. ПОЛОЖЕНИЯ РАВНОВЕСИЯ ДЛЯ СЛУЧАЯ A B C  И 0, 0, 0x y z     

0x  0x 

3
uv 

3
u uv  u v

3
uv 

3
u uv  u v

1

3

0

( )

 

  

1
0v  3 1 , 2 , 3 1 , 2 , 3 1 1 , 3 , 4 1 , 3 , 4

0v  3 3 3 1 1 1

2
0v  6 6 6 8 8 8

0v  6 6 , 7 , 8 6 , 7 , 8 8 5 , 6 , 8 5 , 6 , 8

2

4

2
3( )
2


 


 

1
0v  11 11 11 9 9 9

0v  11 11 9 , 10 , 11 9 9 9 , 11 , 12

2
0v  14 14 14 , 15 , 16 16 16 13 , 14 , 16

0v  14 14 14 16 16 16
Число положений

равновесия 8 12 16 8 12 16
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ТАБЛИЦА 2 ПОЛОЖЕНИЯ РАВНОВЕСИЯ ДЛЯ СЛУЧАЯ A B C  И 0, 0x y z    

0  или    при любых значениях углов прецессии и собственного вращения

( 0x  и 0v ) или ( 0x  и 0v ) ( 0x  и 0v ) или ( 0x  и 0v )

3
v

x



3
x

v x

   x v 

3
v

x



3
x

v x

   x v 

1 30 ( )     – 2 2 – 1 1

2 4
3( )

2 2
 

    – – 3 – – 4

III. ВЫЧИСЛЕНИЕ ПОЛОЖЕНИЙ РАВНОВЕСИЯ ДЛЯ
НАНОСПУТНИКА SAMSAT-QB50

С использованием полученных в работе формул опре-
делены положения равновесия для наноспутника SamSat-
QB50, который был создан в Самарском национальном
исследовательском университете имени академика
С.П. Королева в рамках международного университетско-
го проекта QB50 и предназначался для исследования тер-
мосферы Земли в составе группировки наноспутников
формата CubeSat [10]. При расчетах использована стан-
дартная плотность атмосферы согласно ГОСТ 4401-81 [11].

Характеристики наноспутника:

22,1 ; 0,32 ; 0,1 ; 0,01 ; 2,5;m кг l м a м S м k    
2 2

00,0051 ; 0,016 ; 2,2;A кг м B C кг м с      
0,061 ; 0,0013 ; 0,00053 .x м y м z м         

Для примера была рассмотрена высота 560 км, где реа-
лизуется 16 положений равновесия. Результаты расчёта
приведены в табл. 3.

ТАБЛИЦА 3. ПОЛОЖЕНИЯ ОТНОСИТЕЛЬНОГО РАВНОВЕСИЯ
НАНОСПУТНИКА SAMSAT-QB50 НА ВЫСОТЕ H=560 К М

№    №   
1 0 247,5° 0,3° 9 180° 247,5° 0,3°
2 0 247,5° 50,2° 10 180° 247,5° 50,2°
3 0 247,5° 179,8° 11 180° 247,5° 179,8°
4 0 67,5° 51,5° 12 180° 67,5° 51,5°
5 90° 247,5° 165,7° 13 270° 247,5° 165,7°
6 90° 67,5° 0,5° 14 270° 67,5° 0,5°
7 90° 67,5° 173° 15 270° 67,5° 173°
8 90° 67,5° 176,7° 16 270° 67,5° 176,7°

Таким образом, в данной работе получены формулы
для определения положений относительного равновесия
динамически симметричного наноспутника формата
CubeSat под действием аэродинамического и гравитаци-
онного моментов при движении по круговой орбите, когда

центр масс наноспутника смещен относительно геометри-
ческого центра по трем координатам. Показано, что будет
не менее 8 положений равновесия, а в случае уменьшения
влияния аэродинамического момента и, соответственно,
увеличения влияния гравитационного, возможно 12 или
16. Определены условия, при которых изменяется число
положений относительного равновесия.
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Аннотация — Приводятся обоснование применения ме-
тода относительных измерений для контроля точностных
характеристик автоматической системы определения астро-
номического азимута и алгоритмы его реализации. Актуаль-
ность разработки метода вызвана отсутствием эталонной
базы для непосредственного (абсолютного) контроля точ-
ностных характеристик методом сличения. Сущность метода
относительных измерений заключается в оценке приращений
(изменений) значений астрономического азимута визирной
оси и контрольного элемента при контролируемых принуди-
тельных изменениях промежуточных параметров системы.
Оценка ожидаемых приращений значений астрономического
азимута проводится специально разработанными для этой
задачи алгоритмами.

Ключевые слова — астрономический азимут, оптико-
электронный астровизир, оптический контрольный элемент

I. ВВЕДЕНИЕ

Автоматическая система определения астрономиче-
ского азимута (АСОА) разработана и изготовлена в МОУ
«Институт инженерной физики» совместно с АО «Кон-
церн «ЦНИИ «Электроприбор». Основная метрологиче-
ская характеристика системы – среднеквадратическая
ошибка определения астрономического азимута – состав-
ляет 0,7" за время наблюдения не более 60 мин (в автома-
тическом режиме) [1, 2]. Обеспечение метрологического
контроля точностных характеристик астрономического
параметра такого уровня точности не представляется воз-
можным из-за объективного отсутствия эталонной базы
для средств измерений азимута [3–5].

Анализ конструктивных особенностей построения
АСОА, оптическая схема которого приведена на рис. 1, и его
погрешностей [6, 7] показал их зависимость от простран-
ственного углового положения контрольного элемента (КЭ)
А2 в астрономической системе координат, взаимного гео-
метрического положения граней призм А2–Е1 и А2–Е2 КЭ,
азимутального положения КЭ относительно оптической

оси визира-автоколлиматора А1. Указанные параметры
определяются соответственно значениями углов отклонения
КЭ от плоскости горизонта (измеряются датчиками уровня
А2–В1 и А2–В2), значениями углов между гранями КЭ (из-
меряются при аттестации КЭ на специальных установках),
значением угла азимутального разворота КЭ относительно
оптической оси визира-автоколлиматора (измеряется авто-
коллимационным угломером).

При этом отмеченные измерители относятся к сред-
ствам измерений утвержденного типа, которые проходят
периодические метрологические поверки в целях под-
тверждения своих метрологических характеристик. По-
грешности измерения соответствующих угловых парамет-
ров составляют в среднем 0,2".

Рис. 1. Оптическая схема астровизира

Следовательно, задача контроля точностных характе-
ристик АСОА может быть решена с использованием оце-
нок приращений (изменений) значений астрономического
азимута визирной оси и контрольного элемента при кон-
тролируемых с высокой точностью принудительных из-
менениях геометрических параметров пространственного
положения КЭ.

Совокупность методических и технических положений
такого контроля названа авторами методом относитель-
ных измерений.
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Цель работы: обосновать основные алгоритмические
и технические решения, реализующие метод относитель-
ных измерений.

II. ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ МЕТОДА ОТНОСИТЕЛЬНЫХ
ИЗМЕРЕНИЙ

Сущность метода относительных измерений заключает-
ся в оценке приращений (изменений) значений астрономи-
ческого азимута визирной оси A и КЭ прA при контро-
лируемых принудительных изменениях промежуточных
параметров системы. Приращение значения азимута КЭ по
показаниям внешних средств вн

прA оценивается по формуле

 вн вн вн
кэ измA ,x x zK K       

где вн
x – изменение пространственного положения КЭ

относительно плоскости горизонта (вокруг продольной
оси визира-автоколлиматора), измеренное внешним сред-
ством;

вн
изм – изменение пространственного положения КЭ

относительно плоскости меридиана, измеренное внешним
средством;

,x zK K  – коэффициенты влияния изменения простран-
ственного положения КЭ на значения соответствующих
поправок в азимут визирной оси визира-автоколлиматора.

Измерения изменений указанных параметров обеспе-
чивается аттестованными внешними высокоточными
средствами измерений: накладным уровнем для измере-
ния вн

x и автоколлимационным угломером (автоколли-

матором) для измерения вн
изм .

Коэффициенты влияния ,x zK K  вычисляются по
формулам [7]:


2

2

2(cos cos sin cos sin sin );

2(cos cos cos sin sin cos ),

Y Y Y

Y Y Y

x

z

K h h

K h h





     

     
 

где ,h  – видимые координаты звезды (видимые высота
и астрономический азимут);

Y – паспортизованное значение угла между нормалями
к наклонному зеркалу КЭ и внутренней поверхности вер-
тикального зеркала КЭ в вертикальной плоскости.

Приращение приборных значений азимута КЭ рассчи-
тывается по формуле

 II I
кэ кэ кэA - A ,   

где I II
кэ кэA A, – приборные значения азимутов КЭ до и по-

сле изменения пространственного положения КЭ соответ-
ственно.

Приборные значения азимутов I II
кэ кэA A, определяются

при работе АСОА в автоматическом режиме в соответ-
ствии с алгоритмами, приведенными в [1, 6].

Изменение азимута визирной оси визира-
автоколлиматора оценивается по формуле

 II IA - A ,   

где I IIA A, – приборные значения азимута визирной оси
астровизира, полученные до и после изменения простран-
ственного положения КЭ.

Приборные значения азимута визирной оси визира-
автоколлиматора I IIA A, определяются при работе АСОА
в автоматическом режиме в соответствии с алгоритмами,
приведенными в [1, 6].

При принудительных контролируемых изменениях уг-
лового положения КЭ изменение приборного значения
азимута визирной оси астровизира должно оставаться
в пределах

 AдопA 0    

а изменение азимута КЭ [7]

 вн
кэ Акэ допA ,A 0кэ     

где Aдоп Акэ доп,  – установленные значения соответству-
ющих допустимых расхождений от требуемых величин.

Обоснование значений допустимых отклонений

Aдоп Акэ доп,  и требует дополнительных исследований,
которые в рамках данной статье не рассматриваются.

Использование выражений (5) и (6) не обеспечивает
контроль составляющей погрешности АСОА, обуслов-
ленной погрешностью определения паспортизованного
значения угла между нормалями к наклонному зеркалу
КЭ и внутренней поверхности вертикального зеркала КЭ
в горизонтальной плоскости  (формулярной поправки),
и компенсации этого рассогласования.

Порядок действий для оценки и контроля формуляр-
ной поправки  подробно описан в [7].

III. ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДА ОТНОСИТЕЛЬНЫХ ИЗМЕРЕНИЙ

Контроль точностных характеристик АСОА осуществ-
ляется по следующему алгоритму:

а). определяются I I
кэA , A до принудительного изме-

нения пространственного положения КЭ и коэф-
фициенты ,x zK K

 
, K


для соответствующих зна-
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чений видимых координат наблюдаемой звезды
,h  ;

б). производится изменение пространственного поло-
жения КЭ и оценивается приращение азимута КЭ

вн
кэA внешними средствами по формуле (1);

в). определяются II II
кэA , A после принудительного

изменения пространственного положения КЭ;

г). оценивается приращение азимута КЭ кэA по
формуле (3);

д). рассчитывается A по формуле (4);

е). контролируются значения вн
кэA , кэA в соответ-

ствии с выражениями (5) и (6), а также формуляр-
ная поправка  ;

ж). при выполнении условий (5) и (6) считается, что
контролируемый прибор удовлетворяет заданным
точностным характеристикам при условии, что
правильно определена формулярная поправка  .

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В статье рассмотрены теоретические основы метода
относительных измерений для контроля точности опреде-
ления астрономического азимута оптико-электронным аст-
ровизиром и алгоритм контроля точностных характеристик
оптико-электронного астровизира. Актуальность исследо-
ваний обусловлена объективным отсутствием метрологиче-
ской базы проведения проверок данного прибора.

В дальнейшем предполагается проведение исследова-
ний погрешностей определения поправок в приборное
значение азимута с целью обоснования величин допусков
при контроле точностных характеристик.
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Аннотация — Представлены результаты разработки
кросс-платформенного программного обеспечения (фрейм-
ворка), предназначенного для создания и тестирования ал-
горитмов мультиагентного управления и навигации в высо-
кодинамичной среде с централизованной системой управле-
ния на базе соревнований Robocup SSL. Фреймворк поддер-
живает программирование алгоритмов вычисления управ-
ляющих сигналов с помощью MATLAB [1] и систему техни-
ческого зрения SSL Vision [2]. Для поддержки различных
моделей и типов роботов реализован универсальный сетевой
интерфейс. В работе сделан обзор существующих решений,
описана архитектура и особенности реализации предлагае-
мого фреймворка, приведены практические примеры рабо-
ты системы в ходе мультиагентной навигации и управления.

Ключевые слова — RoboCup, робототехника, мультиа-
гентные системы, гибридные централизованные системы

I. ВВЕДЕНИЕ

Интерес к задачам группового взаимодействия в по-
следние годы значительно вырос и активно подкрепляется
широкой доступностью различных робототехнических
платформ, на которых возможно осуществлять апробацию
сложных алгоритмов управления группой роботов и нави-
гации. Тестирование алгоритмов на реальных роботах яв-
ляется важной частью научного исследования – нередко
результаты теоретических наработок, имитационного мо-
делирования не сходятся с результатами практических
экспериментов, что ставит под вопрос целесообразность
выбранного теоретического подхода. Наличие стенда с
роботами и возможность постановки экспериментов на
них особенна ценна тем, что снижает риски при реализа-
циях нужных алгоритмов в промышленных масштабах.
Большую роль в развитии данного направления играют
ежегодные международные соревнования по робототехни-
ке RoboCup [3], основанные в 1996. Цель состязаний со-
стоит в продвижении робототехники и стимулировании
научных исследований в области искусственного интел-
лекта. В соревнованиях представлено большое количество
лиг, специализирующихся на различных областях робото-
техники, например, в Humanoid League [4] решаются зада-
чи передвижения (бег, ходьба), локализации гуманоидных
роботов, RobocupRescue League [5] посвящена решению

задач в области поиска и спасения в случае катастроф. Не-
смотря на большое количество лиг, ориентированных на
мультиагентность, особый интерес с точки зрения реали-
зации алгоритмов взаимодействия группы роботов пред-
ставляет лига Small Size League Robocup Soccer [6]. Нали-
чие внешней системы видеозрения SSL Vision, позволяю-
щей определять положения роботов и различать их по спе-
циальной маркировке на крышке робота [7], дает командам
возможность сосредоточиться на реализациях алгоритмов
тактик и стратегий, построения в формацию, планирования
пути, адаптивной игры. Повышение общего технического
уровня соревнования обеспечивается благодаря ежегодной
публикации командами своих решений, как в области тех-
нического оснащения роботов, так и в сфере программного
обеспечения. К сожалению, все представляемые команда-
ми решения очень специфичны для данной предметной
области и заточены под соревнования и их правила, что
делает сложным и практически невозможным повторное
использование программных компонент в других исследо-
ваниях мультиагентного взаимодействия. Говоря о суще-
ствующих решениях с открытым исходным кодом, стоит
упомянуть ПО для приема/передачи данных и вычисления
управляющих сигналов для роботов, разработанное сле-
дующими командами:

 GT RoboJackets [8];

 Immortals [9];

 TIGERs Mannheim [10];

 RoboTeam Twente [11];

 ER-Force [12].

Главной проблемой предлагаемых решений является ис-
пользование низкоуровневых языков программирования для
оптимизации времени выполнения алгоритмов, что препят-
ствует возможности быстро разрабатывать и прототипиро-
вать алгоритмы без глубоких знаний в области программи-
рования на низкоуровневых языках. Роботы, используемые
командами, также очень специфичны для соревнований,
имеют высокую стоимость и не существуют в массовом
производстве. Основной целью данной работы является со-
здание кросс-платформенного программного обеспечения:
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 позволяющего реализовывать алгоритмы группо-
вого взаимодействия роботов с использованием
высокоуровневых инструментов (MATLAB,
Python);

 масштабируемого для различных протоколов об-
щения с бюджетными и доступными в научных
лабораториях роботами: ТРИК (Wi-Fi) [13], Лего
EV3, NXT (Bluetooth) [14], Raspberry Pi [15].

II. SMALL SIZE LEAGUE

Футбольные матчи в Small Size League проводятся
между двумя командами, состоящими из 6 роботов. Каж-
дый робот должен удовлетворять ограничениям на размер,
механические элементы, тип связи. Для игры используется
оранжевый мяч для гольфа. Игра проводится на зеленом
ковролине – поле, размеры которого составляют 9 метров
в длину и 6 метров в ширину. Все объекты на поле (роботы
и мяч) распознаются с помощью системы видеозрения
(SSL Vision), которая обрабатывает картинку, получаемую
с четырех камер, размещенных на высоте четырех метров
над полем. Каждая команда имеет компьютер, получаю-
щий данные от SSL Vision и вычисляющий управляющие
сигналы для роботов. Для передачи данных используется
радиосвязь. Общая схема игры показана на рис. 1. Задача
каждой команды состоит в разработке ПО для получения
данных от системы видеозрения, обработки их, вычисле-
ния управляющих сигналов для роботов и передачи их на
игровых агентов. Механика и электроника играющих на
поле роботов не является универсальной, каждая команда
разрабатывает свои собственные модели игроков.

Рис. 1. Схема игры

III. УСТРОЙСТВО ФРЕЙМВОРКА

Для реализации технической части фреймворка был
выбран язык С++ и кроссплатформенная библиотека Qt
[16] в связи с необходимостью получения быстрого
и кроссплатформенного приложения. Для удобства разра-
ботки и прототипирования алгоритмов было принято ре-
шение реализовать интеграцию с MATLAB, высокоуров-
невым языком программирования, который активно ис-
пользуется в кибернетической среде. Фреймворк состоит
из 3 основных частей.

1. Система управления [17] предназначена для ре-
шения следующих задач и разделяется на 4 модуля:

 модуль связи с системой видеозрения. Решает
задачу получения данных о размерах поля
и игровой ситуации от системы видеозрения;

 модуль связи с роботами. Решает задачу от-
правки вычисленных сигналов управления ро-
ботам и получения данных с их датчиков;

 модуль управления алгоритмами. Задачей это-
го модуля является взаимодействие с библио-
текой алгоритмов – загрузки информации об
игровой ситуации (расположений объектов,
показаний датчиков), запуска вычисления сиг-
налов управления и извлечения результата из
окружения MATLAB. В текущий момент также
активно разрабатывается решение, позволяю-
щее программировать алгоритмы с помощью
Python;

 пользовательский интерфейс, данный модуль
решает задачу демонстрации происходящих на
поле событий оператору, а так же позволяет
управлять роботами в ручном режиме;

2. Система видеозрения захватывает изображение
с камер, установленными над полем, распознает
координаты роботов и мяча, передает их в управ-
ляющую систему. Позиции роботов на поле опре-
деляются за счет специальных цветовых схем на их
крышках, которые позволяют различать номера
роботов и их ориентацию в пространстве. Суще-
ствует возможность переключиться на симулятор-
ное окружение [18] и тестировать различные
алгоритмы в виртуальной среде без каких-либо
изменений в них (рис. 2).

3. Библиотека алгоритмов анализирует данные, по-
лученные из других частей фреймворка, и вычис-
ляет управляющие сигналы для роботов.

Общее устройство фреймворка продемонстрировано на
рис. 3.

Рис. 2. Симулятор
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Рис. 3. Общее устройство фреймворка

IV. ПРОГРАММИРОВАНИЕ АЛГОРИТМОВ НА MATLAB
При получении новых данных от системы видеозрения,

система управления передает их в библиотеку алгоритмов
путем обновления внутренних переменных среды
MATLAB. Затем запускается исполнение скрипта, вычис-
ляющего управление, которое автоматически пересылается
на роботов. Для получения информации о состоянии игры
в MATLAB доступны следующие структуры:

 Blues. Содержит позиции, ориентации в простран-
стве и показания датчиков роботов синей команды.

 Yellows. Содержит позиции, ориентации в про-
странстве и показания датчиков роботов желтой
команды.

 Ball. Содержит позицию мяча.

Позиции и ориентации объектов в описанных структурах
задаются в системе координат, связанной с полем, под
ориентацией понимается угол между осью симметрии ро-
бота и одной из координатных осей этой системы. Алго-
ритм управления формирует вектор управляющих воздей-
ствий (SpeedX, SpeedY, SpeedR, KickUp, KickForward), где:

     2 2 2,     , |  100SpeedX SpeedY x y x y    опре-

деляет скорость робота, задается в положительно
ориентированной ортонормированной системе ко-
ординат Oxy, где точка O совпадает с позицией ро-
бота, ось Oy совпадает с осью симметрии робота.
Евклидова норма этого вектора задает модуль ско-
рости робота в процентах от максимально возмож-
ной скорости.

    100;100  SpeedR  определяет угловую скорость
вращения робота. Положительное значение пара-

метра соответствует вращению по часовой стрелке,
отрицательное – против, абсолютное значение па-
раметра задает модуль угловой скорости в процен-
тах от максимально возможной угловой скорости.

      0,1 KickUp  сообщает о необходимости удара
навесом: если равен 1, удар осуществляется.

  KickForward 1,  0 аналогично KickUp сообщает
о необходимости прямого удара.

V. ПРАКТИЧЕСКОЕ ПРИМЕНЕНИЕ

Описанный фреймворк успешно использовался коман-
дой URoboRus [19] при участии в открытых соревнования
Петербурга по робототехнике в категории RoboCup SSL
Open [20]; при организации хакатона по алгоритмам груп-
пового взаимодействия роботов в рамках VII всероссий-
ской молодёжной школы по робототехнике, искусствен-
ному интеллекту и инженерному творчеству RoboSchool
2018 в Волгограде [21]; в качестве демонстрационного
стенда в рамках международного фестиваля робототехни-
ки РобоФинист 2018 [22]; а также при съемке квалифика-
ционного видео для соревнований RoboCup SSL и после-
дующего успешного прохождения квалификации на за-
ключительном этапе Robocup в Сиднее в июле 2019 года.
В частности, были реализованы следующие базовые алго-
ритмы: движение в точку, поворот на точку, движение по
окружности, прием паса, движение с объездом препят-
ствий; следующие модели поведения: вратарь, атакующий;
и модель игры двух атакующих против одного вратаря.
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Аннотация — Работа посвящена созданию алгоритма 
восстановления замкнутых траекторий ходьбы человека на 
основе данных1, полученных с помощью инерциальных из-
мерительных блоков (ИИБ), зафиксированных на ногах  
в области подъема стопы. Предлагаются алгоритмы, позво-
ляющие построить сглаженную двумерную траекторию 
движения пешехода как по измерениям одного ИИБ, так и по 
совместным измерениям двух блоков. Алгоритмы основаны 
на использовании модификации фильтра Калмана и пред-
положения о нулевой скорости ИИБ в момент соприкоснове-
ния стопы пешехода с поверхностью.  

Предложены два способа сравнения полученных траек-
торий, рассмотрены их достоинства и недостатки, а также 
указан способ оптимизации времени вычислений. Кроме 
того, предлагается способ построения одной усредненной 
траектории движения человека по двум траекториям ИИБ, 
закрепленных на каждой из его ног.  

Ключевые слова — пешеходная навигация, навигация в по-
мещении, инерциальная навигация, навигация с креплением 
устройств на ноге, счисление координат, ИИБ, инерциальный 
измерительный блок, инерциальная навигация с устройствами 

                                                                 
1 Данные, использованные при подготовке статьи, доступны по 
адресу: http://gartseev.ru/projects/mkins2019. 

на двух ногах, инерциальная навигация с наблюдением нулевой 
скорости, ИНС, инерциальная навигационная система. 

I. ВВЕДЕНИЕ 

Существующие методы восстановления траекторий 
движения пешехода по данным с инерциальных датчиков 
позволяют существенно скорректировать построенные 
траектории, используя алгоритмы фильтрации [1–4]. При 
этом точность полученных результатов в значительной 
степени зависит от местонахождения измерительных 
устройств [5]. В данной работе используются датчики 
MPU-9250 [6], закрепленные в области подъема стопы 
(рис. 1). Такой метод крепления позволяет использовать 
предположение о нулевой скорости устройств в моменты 
соприкосновения стопы с поверхностью, однако метод не 
дает каких-либо дополнительных сведений об ориентации 
устройств в пространстве. При этом недостаточная точ-
ность сенсоров приводит к существенному отклонению 
вычисленной траектории от реальной. 

Поскольку инерциальные методы дают приемлемые ре-
зультаты лишь на коротких траекториях (до трех минут), 
для решения задачи вводится дополнительное ограничение 
– рассматриваются только замкнутые траектории. Указан-
ное предположение позволяет использовать информацию  
о совпадении начальной и конечной точек движения и зна-
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VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В работе представлены алгоритмы для восстановления 
замкнутых траекторий движения пешехода на основе ин-
формации об ускорениях и угловых скоростях (для одного 
и для двух инерциальных измерительных блоков, при-
крепленных к ногам), приведен соответствующий псев-
докод. Предложены два способа сравнения полученных 
траекторий, рассмотрены их достоинства и недостатки,  
а также указан способ оптимизации времени вычислений. 
Кроме того, предлагается способ построения одной 
усредненной траектории движения человека по двум тра-
екториям движения инерциальных измерительных блоков, 
закрепленных на каждой из его ног. Предложенные алго-
ритмы были протестированы на реальных данных и про-
демонстрировали возможность использования в качестве 
инструмента для получения референсных траекторий для 
ситуаций, когда более точная референсная информация 
недоступна. 
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Аннотация — Предложен способ измерения магнитного
курса судна в высоких широтах, заключающийся в выделе-
нии сигнала, пропорционального погрешности магнитного
компаса на качке и компенсации её в результатах измере-
ний. Указанный сигнал вырабатывается с помощью инте-
грирования сигнала датчика угловой скорости с вертикаль-
ной осью чувствительности. Предложена конструкция нового
магнитного компаса и результаты его стендовых испытаний.

Ключевые слова — магнитный компас, магнитный курс,
выносной репитер, высокие широты, качка, погрешность

I. ВВЕДЕНИЕ

Магнитный компас относится к числу приборов, уста-
навливаемых на борту каждого судна в соответствие
с требованиями международной конвенции СОЛАС 74
[1]. По этой причине на рынке представлено значительное
количество приборов различных производителей. Однако
подавляющее большинство из них предназначено для ра-
боты в условиях широт до 70 градусов. Это объясняется
уменьшением направляющего момента магнитной систе-
мы компаса по мере приближения к магнитным полюсам
Земли, а также наличием дополнительных погрешностей,
проявляющихся на качке при работе в высоких широтах.

В соответствии с требованиями, предъявляемыми Рос-
сийским морским регистром судоходства к главным компа-
сам судов, они должны состоять из нактоуза и котелка,
внутри которого установлена картушка с магниточувстви-
тельным элементом. Компас должен иметь дистанционную
оптическую передачу курса от картушки на индикатор для
рулевого, а также может иметь выносной дистанционный
индикатор, на котором должен отражаться истинный курс
судна. Нактоуз с котелком должен устанавливаться на
верхнем мостике судна и должен вырабатывать магнит-
ный курс без электрического питания, оптический инди-
катор курса и выносной цифровой индикатор должны
располагаться в рулевой рубке непосредственно перед
рулевым и могут использовать резервное питание в случае
отключения основной энергосети судна [2]. Таким обра-
зом, правила Регистра позволяют разработать главный
компас с коррекцией ряда погрешностей и индикацией

откорректированного сигнала на выносном цифровом ин-
дикаторе.

II. СПОСОБ ИЗМЕРЕНИЯ МАГНИТНОГО КУРСА В ВЫСОКИХ
ШИРОТАХ

В условиях работы компаса на качке в высоких широ-
тах результаты измерения курса имеют погрешность
определяемую из выражения

22
РK   

здесь К – остаточная погрешность после устранения кре-
новой девиации [3], δР – погрешность от качки, вызванная
магнитным наклонением на широте и установкой компаса
выше центра качания судна, детально описанная
Н.Ю. Рыбалтовским.

В практике девиационных работ уничтожение крено-
вой девиации осуществляется устройствами на основе
постоянных магнитов, размещаемых в нактоузе компаса
и создающих в области чувствительного элемента ком-
пенсирующее поле. Методики уничтожения креновой де-
виации описываются в эксплуатационной документации
магнитных компасов или других нормативных докумен-
тах, в частности, [4]. Точность существующих методов
уничтожения креновой девиации при плавании в средних
магнитных широтах составляет около 0,1º на 1º крена [3].

Поскольку создание компенсирующего поля происхо-
дит на конкретной магнитной широте и с конечной точно-
стью, нескомпенсированное значение креновой девиации

к будет присутствовать в показаниях компаса в качестве
переменной составляющей, зависящей от курса, крена
и дифферента судна. Кроме того, при значительном изме-
нении географической широты места судна, компоненты
вертикальной и горизонтальной составляющей магнитно-
го поля изменятся и условие компенсации также будет
нарушено.

Вторая составляющая погрешности, детально описан-
ная Н.Ю. Рыбалтовским, связана не только с магнитным
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наклонением поля Земли, но и высотой установки магнит-
ного компаса над центром качания судна. Она выражается
формулой [5]









 kitg

l
h

p cosarcsin
0

 

где h – высота картушки компаса над осью качаний судна;
l0 – длина маятника с периодом колебания, соответству-
ющим периоду колебаний судна;
i – угол поперечного крена судна;
θ – магнитное наклонение (угол между вертикальной
и горизонтальной составляющей вектора магнитного поля
Земли);
k – магнитный курс судна.

В случае дополнительной установки на котелок маг-
нитного компаса, закреплённого в кардановом подвесе,
гироскопического датчика угловой скорости (далее ДУС)
с вертикальной осью чувствительности можно выработать
мгновенные значения магнитного курса путём интегриро-
вания сигнала этого ДУС, а затем и сигнала погрешности
δθ компаса на качке. Указанный сигнал погрешности δθ.
определяется как разница мгновенных значений магнит-
ного курса, полученных от датчика магнитного курса
компаса (далее ДМК, рис. 1) и выработанных путём пре-
образований мгновенных значений результатов измерений
ДУС. Компенсация производится путём вычитания мгно-
венного значения погрешности δθ из результатов измере-
ний датчика магнитного курса магнитного компаса. После
чего откорректированное значение магнитного курса
и передаётся на выносной цифровой индикатор.

На рис. 1 показана блок-схема выработки измеритель-
ных сигналов и их обработки в вычислительном устрой-
стве, работающем на основе предлагаемого способа.

Рис. 1 Схема работы устройства для компенсации дополнительной
погрешности на качке

Предлагаемый способ заключается в следующем:

1. Выработка с помощью ДМК сигнала о мгновен-
ных значениях курса в горизонтной системе координат,
состоящего из магнитного курса Км, угла рыскания γр и
погрешности δθ.

2. Выработка с помощью ДУС с вертикальной осью
чувствительности, установленного в горизонтной системе
координат на котелке компаса, сигнала угловой скорости
изменения курса, состоящего из угловых скоростей изме-
нения курса МК и рыскания Р ,а также погрешности

ДУС ДУС, характеризуемой его дрейфом. Указанное
мгновенное значение сигнала угловой скорости выраба-
тывается с коэффициентом передачи КДУС.

3. Интегрирование сигнала ДУС с постоянной вре-
мени T1 и формирование на выходе интегратора сигнала,
состоящего из магнитного курса Км, угла рыскания γр и
постоянного значения погрешности ΔДУС. При выполнении
вычислений значение T1 выбирается исходя из задачи ис-
ключения погрешности от скорости дрейфа ДУС .

4. Вычисление разности между выходными сигна-
лами ДМК и интегратора с целью формирования сигнала,
состоящего из погрешности δθ. и погрешности ΔДУС.

5. Фильтрация значения погрешности ΔДУС с помо-
щью фильтра высоких частот производится с постоянной
времени T2, величина которой принимается больше пери-
ода качки. Коэффициенты K1 и K2 выбираются исходя из
масштабных коэффициентов ДМК и ДУС, р – оператор
дифференцирования. 1 – интегратор, 2 – фильтр высоких
частот.

6. Исключение из измеряемых мгновенных значе-
ний магнитного курса погрешности δθ производится пу-
тём вычисления разности между выходным сигналом
ДМК и сигналом с выхода фильтра высоких частот, про-
порциональным погрешности δθ. Передача откорректиро-
ванного значения магнитного курса выполняется на вы-
носной цифровой индикатор.

Разработанный способ лёг в основу работы магнитного
компаса «Азимут-КМ05Д». Устройство работает следую-
щим образом.

ДМК вырабатывает сигнал мгновенного значения маг-
нитного курса, состоящий из магнитного курса Км, угла
рыскания γр и погрешности от проекции вертикальной
составляющей земного магнетизма δθ, который подаётся
на вход вычислительного устройства. ДУС с вертикальной
осью чувствительности, установленный на котелке компа-
са, вырабатывает сигнал, пропорциональный угловой ско-
рости изменения курса МК и рыскания Р с погрешно-

стью ДУС и коэффициентом передачи КДУС, который
также подаётся на вход вычислительного устройства.
В вычислительном устройстве сигнал ДУС интегрируется
и формируется сигнал, пропорциональный сумме значе-
ний ДУСPМK   , который вычитается из сигнала

ДМК. Оставшееся значение ДУС подаётся на вход
фильтра высоких частот, с выхода которого формируется
сигнал, пропорциональный погрешности δθ. Полученный
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сигнал погрешности δθ вычитается из сигнала ДМК, после
чего подаётся на выносной цифровой индикатор.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

С целью определения постоянных времени T1 и T2 было
проведено моделирование режимов работы прибора как на
прямом курсе, так и на циркуляции судна. Предложенный
способ измерения курса был применён при разработке но-
вого магнитного компаса «Азимут-КМ05Д». Эксперимен-
тальные исследования погрешности компаса выполнялись
на специализированных стендах, позволяющих задавать
качку котелка при разных значениях напряжённости маг-
нитного поля. Исследования проводились при амплитуде
качки 22,5° с периодом от 6 до 15 с. Они показали, что
при напряжённости горизонтальной составляющей маг-
нитного поля 9 мкТ, соответствующей 75° широты,
погрешность составила ±1,5°, а при напряжённости гори-
зонтальной составляющей магнитного поля в 3 мкТ, соот-
ветствующей 85° широты, погрешность составила ±2,5°.
Таким образом, результаты стендовых испытаний позво-

ляют утверждать, что компас соответствует правилам ре-
гистра [2] и может эксплуатироваться в высоких широтах.

Авторы выражают большую благодарность д.т.н. Зи-
ненко В.М. за оказанное содействие при формировании
способа и технические консультации при его реализации
в приборе, Молочникову А.А. за организацию работ по
созданию прибора и Короленко И.В. за инженерные ре-
шения, заложенные в конструкцию прибора.
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Аннотация — В данной статье рассмотрены конструк-
тивные и эксплуатационные особенности, а также основные
функции Морской интегрированной малогабаритной систе-
мы навигации и стабилизации (МИМСНиС) «КАМА-НС-В»,
построенной на бесплатформенном блоке чувствительных
элементов с волоконно-оптическими гироскопами. Приведе-
но описание основных режимов работы. Обосновывается
методика испытаний на объекте, достоинством которой яв-
ляется возможность автономной проверки всех выходных
параметров в условиях произвольного движения. Также
приведены результаты объектовых испытаний в обсерваци-
онном и автономном режимах, включая запуски на широтах
выше 70° N в условиях качки и произвольного движения
объекта. Сделан анализ точности выработки навигационных
и динамических параметров в сравнении с используемыми
на флоте платформенными ИНС.

Ключевые слова — морская навигация, волоконно-
оптический гироскоп, чувствительный элемент

I. ВВЕДЕНИЕ

Разработка и совершенствование морских БИНС, их
конструкции, точностных и эксплуатационных характери-
стик, режимов работы и методов объектовых испытаний
является актуальной задачей, способствующей повышению
эффективности информационного обеспечения задач нави-
гации, управления движением объекта и выработки данных
для комплексов стабилизации антенн и астровизиров.

Предлагаемый доклад посвящен решению этих вопро-
сов в МИМСНиС «КАМА-НС-В».

II. ОСНОВНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ

МИМСНиС «КАМА-НС-В» построена на бесплатфор-
менном блоке чувствительных элементов с волоконно-
оптическими гироскопами. Данная система выполняет
функции информационного обеспечения задач навигации,
управления движением объекта и выработки данных для
комплексов стабилизации антенн и астровизиров.

Система вырабатывает и выдает потребителям следую-
щие параметры:

 географические координаты места – широту φ и дол-
готу λ;

 курс географический в плоскости горизонта К;

 угол бортовой качки θ, измеренный в плоскости
шпангоута;

 угол килевой качки ψ, измеренный в диаметрал ь-
ной плоскости;

 угловые скорости качки Q', ψ' и изменения курса К';

 две составляющие линейной скорости движения
корабля относительно грунта в географической си-
стеме координат VN, VE;

 три составляющие мгновенной скорости и переме-
щения корабля, вызванные качкой и орбитальным
движением корабля в месте установки изделия
в географической системе координат VN, VE, VZ,
SN, SE, SZ;

 полный угол наклона палубы: 22  .

Время готовности МИМСНиС не более 1 ч.

Время готовности к ускоренной выработке курса с по-
грешностью ±1° не более 30 мин.

Время готовности к ускоренной выработке динамиче-
ских параметров – углов качек, угловых скоростей качки,
изменения курса, а также составляющих мгновенной ско-
рости и перемещения корабля, вызванных качкой и орби-
тальным движением: не более 3 мин.

Погрешности МИМСНиС «КАМА-НС-В» и ее более
точной модификации «КАМА-НС-ВА» в выработке вы-
ходных параметров в условиях эксплуатации на объекте,
в диапазонах широт до 85° представлены в табл. 1.
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ТАБЛИЦА 1. ПОГРЕШНОСТИ МИМСНИС «КАМА-НС-В» И «КАМА-НС-ВА»

Наименование парамет-
ра\пред. погр. (Р=0,997)

«КАМА-НС-В» «КАМА-НС-ВА»

Координаты места (широта и
долгота), которые оцениваются
в соответствии с формулой (1)*
В обсервационном режиме, км
В автономном режиме, км

0,03
5 за 5 ч.

0,03
5 за 6 ч.

Курс К, угл. мин 12 6 при φ до 70°
от 6 до 12 при φ>
от 70° до 85°

Углы качки Ψ, Θ, угл.  мин 1,5 1
Составляющие линейной
скорости VN, VE
В обсервационном режиме, м/с
В автономном режиме, м/с

0,2
0,4

0,2
0,4

Составляющие векторов
мгновенных значений
Скорости , м/с
Перемещения , м

0,2
0,2

0,2
0,2

Угловые скорости качки и
изменения курса , °/с

0,2 0,2

Полный угол наклона палубы
, угл. мин.мин°

2 2

Ошибка координаты места (широты и долготы) оценивается следующей круговой по-

грешностью: S=1,852 22 )cos(   , (1)

где: φ – широта; λ – долгота.

III. ВНЕШНИЙ ВИД СИСТЕМЫ «КАМА-НС-В»
И КОНСТРУКТИВНЫЕ ОСОБЕННОСТИ

Внешний вид базовой комплектации МИМСНис
«КАМА-НС-В» представлен на рис. 1.

Рис. 1. Внешний вид базовой комплектации МИМСНиC «КАМА-НС-В»

Основными приборами МИМСНиС являются:

 БЧЭ (блок чувствительных элементов), содержащий
два инерциальных измерительных блока ИИБ-
12.002 на установочной плите для выставки в диа-
метральную плоскость и плоскость контрольной
площадки. Каждый блок ИИБ-12.002 содержит
триаду волоконно-оптических гироскопов БВОГ
120\3 и триаду маятниковых акселерометров А15
и является источником инерциальной информации;

 БЭ-5 (блок электронный), служащий для преобра-
зования и обработки исходной инерциальной
и внешней информации (от лага и приемной аппа-

ратуры спутниковой навигационной системы –
ПАСНС), выработки выходной информации и но-
миналов вторичного питания;

 ПО-5 (пульт оператора), служащий для индикации
и управления режимами работы и ввода-вывода ин-
формации.

 ББП1 (бесперебойный блок питания), обеспечивает
преобразование бортового питания 220 в 50 Гц
в постоянное напряжение 24 В для питания
МИМСНиС и обеспечивает это питание от аккуму-
ляторов в случае пропадания бортовой сети.

Электропитание МИМСНиС осуществляется от судовой
сети переменного однофазового тока частотой (50±3) Гц
напряжением (220±22) В.

Потребляемая мощность базовой комплектации
МИМСНиС, включающая блок чувствительных элементов –
БЧЭ, блок электронный – БЭ-5, пульт оператора ПО-5
и бесперебойный блок питания – ББП1 не более 150 Вт
в пусковом и не более 100 Вт в рабочем режиме.

Масса и габаритные размеры приборов МИМСНиС
приведены в табл. 2.

ТАБЛИЦА 2. МАССА И ГАБАРИТНЫЕ РАЗМЕРЫ ПРИБОРОВ МИМСНИС

Наименование прибора Габаритные
размеры, мм

Масса, кг

БЧЭ 342х358х275 15,0
БЭ-5 550х370х270 20,0
ПО-5 250х185х90 3,0
ББП1 345х286х190 25,0
Установочная плита 530х420х210 35,0

Основной конструктивной особенностью МИМСНиС
является построение БЧЭ на базе двух инерциальных из-
мерительных блоков ИИБ-12.002, на основе которых реа-
лизуются два независимых канала выработки выходной
информации.

Отработан алгоритм взаимного контроля исправности
и непрерывности выработки информации каналов, который
при отказе основного канала производит автоматическое
переключение выходной информации на резервный канал.

Реализация указанной схемы горячего резервирования
позволила существенно увеличить время наработки на
отказ и надежность обеспечения потребителй выходной
информацией.

Важнейшей конструктивной особенностью, позволив-
шей существенно повысить точность МИМСНиС, явилось
создание трехкомпонентного блока ИИБ-12.002 объеди-
нившего три оптических модуля с диаметром 120 мм
и длиной волокна 1 км единым комплектом энергетиче-
ской и информационной электроники.

К настоящему времени выпущено 550 блоков ИИБ-
12.002 для комплектования различных проектов морских
и наземных навигационных систем.
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Однако, несмотря на высокое серийное освоение, по-
тенциальные возможности блока еще не исчерпаны и по-
стоянная отработка технологических производственных
процессов приводит к улучшению точностных характери-
стик, иллюстрируемых графиками на рис. 2.

На рис. 2 приведены графики вариации (девиации) Ал-
лана, характеризующей зависимость среднеквадратиче-
ской оценки (СКО) дрейфа БВОГ от времени осреднения.

Рис. 2

Верхний график характеризует уровень точности об-
разцов ИИБ-12.002 до 2018г., средний – уровень 2018 г.
и нижний – прогнозируемый в 2019 г.

Важным решением при создании блока ИИБ-12.002
был принципиальный отказ от применения систем термо-
статирования и термостабилизации, введение которых
приводит к усложнению конструкции и снижению эксплу-
атационных характеристик вследствие увеличения мас-
согабаритных параметров и потребляемой мощности, сни-
жения надежности и увеличения времени готовности.

Усилия разработчиков были сосредоточены на альтер-
нативном решении задачи термокомпенсации – примене-
нии алгоритмических методов.

Графики на рис. 3 иллюстрируют эффективность алго-
ритмической термокомпенсации, где дрейф блока ИИБ-
12.002 после компенсации практически не зависит от тем-
пературы.

Рис. 3

Особенностью алгоритма МИМСНиС, структура задач
которого использует теоретические результаты работ [1],
[2] и [3], была его реализация в виде трех взаимосвязанных
циклов:

 быстрый, синхронизированный частотой поступ-
ления информации от БЧЭ -100гц;

 навигационный – с частотой 10 Гц, достаточной для
учета динамики опорного аналитического трех-
гранника самых быстроходных морских объектов;

 коррекции, синхронизированный частотой поступ-
ления информации от средств внешней коррекции-
лага и ПА СНС-1 Гц.

Указанная структура существенно снижает вычисли-
тельную нагрузку алгоритма.

IV. ЭКСПЛУАТАЦИОННЫЕ ОСОБЕННОСТИ И ФУНКЦИИ
ПУЛЬТА ОПЕРАТОРА

Полезной для практического применения МИМСНиС
на различных по назначению объектах эксплуатационной
особенностью является возможность ее использования без
аппаратной переделки приборов в следующих комплекта-
циях:

 базовая – с возможностью ручного управлением от
пульта оператора ПО5;

 автономная – без пульта оператора ПО5, с автома-
тическим управлением режимами запуска от про-
граммного таймера прибора БЭ5;

 комплексная – автономная комплектация, имею-
щая связи через интерфейсные разъемы с навига-
ционным комплексом (НК), осуществляющим
управление, коррекцию и контроль МИМСНиС;

 укороченная – без прибора ББП1, при наличии
бортового питания по постоянному току 27 В.

Важной эксплуатационной особенностью МИМСНиС
является введение в ее состав дистанционно управляемого
бесперебойного блока питания ББП1, токовая нагрузка
аккумуляторов которого способна обеспечить  в случае
отказа бортового питания нормальное функционирование
базовой комплектации в течение 1,5-2 часов, а автономной
или комплексной комплектаций – в течении 2-3 часов.

Переход от бортового питания на аккумуляторное
и обратно осуществляется автоматически по мере пропа-
дания и восстановления бортовой сети.

Указанная особенность при установке МИМСНиС на
объектах с малым временем функционирования позволяет
обеспечить ее запуск и работу без использования борто-
вой сети.

Функции управления и контроля блока ББП1 будут де-
тализированы ниже при описании основных функций, реа-
лизуемых при эксплуатации пульта оператора ПО5, кото-
рый может располагаться на расстояние до 100 метров от
остальных приборов МИМСНиС.
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На рис. 4 представлено основное окно пульта операто-
ра ПО-5, реализующее следующие функции:

 индикация основных выходных параметров (канал 1,
канал 2, и их средневзвешенные значения), пара-
метров ручной коррекции, а также текущие дату
и время;

 индикацию и управление режимами работы: ос-
новной \ резервный; обсервационный \ автономный
\ ручной \ счисление \ база;

 индикацию невязок координат, скорости и круго-
вой погрешности, вычисляемых по опорной ин-
формации ПА СНС;

 ручную коррекцию лага, течения, координат, оцен-
ки круговой погрешности места и коэффициента
счисления;

 индикацию отказов системы и источников внешней
информации;

 включение оперативного документирования вы-
ходных параметров;

 переключение окон каналов, блока питания, техно-
логических и справочных;

 блокирование работы сенсорных кнопок.

Рис. 4. Основное окно пульта оператора

На рис. 5 представлено окно пульта оператора, реали-
зующее следующие функции контроля и управления блока
питания:

 дистанционное включение питания обоих каналов
МИМСНиС;

 индикацию и контроль режима работы (бортовая
сеть\аккумуляторы) и параметров питания (тока,
напряжения и заряда аккумулятора) в аналоговой и
цифровой форме;

 контроль отказа ББП1 и индикацию его причины –
превышение номинала тока напряжения, неисправ-
ность канала связи;

 отключение звуковой сигнализации, возникающей
при отказе основных компонент БИНС-БЧЭ, ПА
CНС, лага, а также в момент переключения ее ре-
жимов работы;

 переключение окон каналов и блока питания;

 блокирование работы сенсорных кнопок.

Рис. 5. Окно блока питания пульта оператора

V. РЕЖИМЫ РАБОТЫ МИМСНИС
Основным режимом работы МИМСНиС является об-

сервационный, при котором опорная информация для
фильтра Калмана поступает от внешней приемной аппара-
туры спутниковой навигационной системы (ПА СНС)
GPS/ GLONASS.

Обсервационный режим реализует  коррекцию по ин-
формации ПА СНС, а автономный – по информации лага.

Переход из обсервационного режима в автономный
и обратно осуществляется автоматически по мере отказа
или восстановления информации ПА СНС.

МИМСНиС обеспечивает автоматический прием ин-
формации от лага и ПАСНС.

Информация от лага принимается:

 в коде стандарта IEC 1162-1 по интерфейсу RS-
232/422/485 и протоколу NMEA 0183 в форматах
VTG, VBW, VHW;

 в числоимпульсном коде (импульсы напряжения
или замыкания контакта) со скоростью от 200 до
20000 импульсов на милю.

Информация от ПА СНС принимается в коде стандарта
IEC 1162-1 по интерфейсу RS-232/422/485 и протоколу
NMEA 0183 в формате RMC.

МИМСНиС выдает потребителям значения всех вы-
ходных параметров в цифровом коде в соответствии
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с ГОСТ 26765.52 и по интерфейсу RS-422/232 в соответ-
ствии с протоколом IEC 11621-1.

VI. МЕТОДИКА ОЦЕНКИ ТОЧНОСТИ

Для оценки параметров МИМСНиС в непрерывном
режиме при произвольном движении объекта ее испытания
проводились на объекте, оснащенном высокоточным судо-
вым навигационным комплексом (НК).

Методика оценки точности МИМСНиС заключалась
в автоматической регистрации выходных параметров обо-
их каналов МИМСНиС и эталонных параметров от НК
и одновременном определении и фиксации разностей со-
ответствующих параметров.

Погрешностью параметра считалось максимальное
значение соответствующей разности, зафиксированное за
все время испытаний.

Достоинством методики является возможность авто-
номной (без использования эталонных средств внешней
информации – створов, береговых теодолитных постов,
отдаленных маяков или ориентиров с известными коорди-
натами) проверки всех выходных параметров в условиях
произвольного движения, а недостатком – влияние соб-
ственной погрешности эталонных средств.

VII. РЕЗУЛЬТАТЫ ИСПЫТАНИЙ МИМСНИС
В ОБСЕРВАЦИОННОМ И АВТОНОМНОМ РЕЖИМАХ

Результаты испытаний МИМСНиС «КАМА-НС-В»
в обсервационном и автономном режимах представлены
в виде графиков на нижеприведенных рисунках.

На рис. 6 представлены графики погрешностей после
запуска в море в процессе движения объекта в автономном
режиме с последующим переходом в обсервационный
режим.

На рис. 7. представлены графики погрешностей после
запуска в море в процессе движения объекта в длительном
автономном режиме.

На каждом рисунке первая группа графиков
представляет погрешности первого канала:

 q1 – курса (град.);

 q2 – килевой качки (град.);

 q3 – бортовой качки (град.);

 q4 – восточной составляющей скорости (м\с);

 q5 – северной составляющей скорости (м\с);

 q6 – круговой погрешности хранения координат (м).

Вторая группа графиков представляет погрешности
второго канала:

 q1 – курса (град.);

 q2 – килевой качки (град.);

 q3 – бортовой качки (град.);

 q4 – восточной составляющей скорости (м\с);

 q5 – круговой погрешности хранения координат (м).

По оси абсцисс – время в минутах.

Шумовая составляющая погрешностей связана с неод-
новременной в пределах интервала приема (0,02 сек.) ре-
гистрацией проверяемых и эталонных параметров в усло-
виях динамики объекта.

Дополнительно были успешно проведены проверки за-
пуска МИМСНиС в условиях качки и движения с манев-
рированием. Время готовности в зависимости от интен-
сивности движения и качки составило 0,7-2 часа.

Проверка сохранения работоспособности при отказе
бортовой сети  и питании от автономного блока ББП1 по-
казала возможность автономного функционирования
МИМСНиС в течении 1,7 часа, а в случае использования
одного канала без прибора ПО5 – в течение 3,7 часа.

Рис. 6. Графики погрешностей после запуска в море в процессе
движения объекта в автономном режиме с последующим переходом
в обсервационный режим
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Рис. 7. Графики погрешностей после запуска в море в процессе
движения объекта в длительном автономном режиме

Представленные на вышеприведенных графиках
погрешности основных навигационных параметров бес-
платформенной МИМСНиС – курса К, углов качки Q, ψ,
составляющих скорости Ve, Vn, круговой погрешности dS –
соответствуют требованиям табл. 1 и имеют такой же уро-
вень, как и у применяемых на флоте отечественных плат-
форменных ИНС – Пастильщик, Кама-НС, Ладога, Дельта.

Однако, вырабатываемая бесплатформенной МИМСНиС
информация о динамических параметрах – угловой ориента-
ции и угловых скоростях качки Q', ψ' и изменения курса К,'
составляющих мгновенной скорости и перемещения кораб-
ля, вызванных качкой и орбитальным движением корабля
и вычисляемых с использованием информации об угловых
скоростях, как будет показано ниже,  имеет более высокую
точность.

Информация об угловой ориентации и угловых скоро-
стях вырабатывается в платформенных ИНС по сигналам
датчиков углов, установленных по осям карданова подвеса
платформы, а в бесплатформенных ИНС – по сигналам
инерциальных датчиков – волоконных, лазерных, микро-
механических гироскопов.

В сравнении с БИНС погрешность выработки инфор-
мации об угловой ориентации в платформенных ИНС до-
полнительно определяется нестабильностью систематиче-
ской составляющей ошибки датчиков углов, а ее шумовая
составляющая – дискретностью аналого-цифрового преоб-
разователя датчика угла.

Полученные на практике значения нестабильности си-
стематической составляющей ошибки современных датчи-
ков углов, зависящей от положения, температуры, уровня
электромагнитных воздействий и времени, приведены
в табл. 3.

ТАБЛИЦА 3. НЕСТАБИЛЬНОСТИ СИСТЕМАТИЧЕСКОЙ СОСТАВЛЯЮЩЕЙ
ОШИБКИ СОВРЕМЕННЫХ ДАТЧИКОВ УГЛОВ

Датчик ВТ 5 ВТ 71 ВТ 100 ПД 10 СКТД 6460

Погр, угл. сек. 40 20 10 10 15

Таким образом погрешность выработки угловой ин-
формации из-за ошибки датчиков углов в платформенных
системах составляет 10-40 угловых секунд.

Дискретность современных 16-разрядных аналого-
цифровых преобразователей составляет в зависимости от
диапазона 10-20 угл. сек.

Погрешность информации об угловой скорости, выра-
батываемой в платформенных ИНС путем численного
дифференцирования сигнала датчиков углов, определяется
дискретностью аналого-цифрового преобразователя и при
частоте выработки 100 Гц имеет уровень шума 0,7 град\сек.

На рис. 8, 9 представлены графики сигнала ВОГ
(град.\час), используемого в МИМСНиС и снятого с часто-
той выработки информации –100 Гц, и интеграла от сигна-
ла ВОГ (рад.), характеризующие уровень шумовых состав-
ляющих погрешностей в выходной информации БИНС об
угловых скоростях и углах ориентации.

В соответствии с графиками максимальный уровень
шумов сигналов угловой скорости составляет 0,15 град.\сек
(700 град.\час), а углов – 0,7 угл. сек. (3е-6 рад.), что в срав-
нении с аналогичными погрешностями платформенных
систем – 0,7 град\сек и 10-40 угловых секунд – обеспечива-
ет практически на порядок большую точность выработки
динамических параметров в БИНС по сравнению с плат-
форменными системами.

Рис. 8. Сигнал ВОГ

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

151



Рис. 9. Интеграл сигнала ВОГ

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Приведенные технические и эксплуатационные харак-
теристики, а также многолетний опыт эксплуатации на

десятках судов, позволяет сделать вывод о том, что
МИМСНиС «КАМА-НС-В» может быть использована
в качестве основного источника информационного обеспе-
чения задач навигации и управления движением, а также
стабилизации антенн и астровизиров для широкого класса
судов и подводных аппаратов.
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Аннотация — Рассматривается метод калибровки рас-
синхронизации гироскопических трактов инерциального
измерительного блока навигационного класса. Метод осно-
ван на том, что специальные гармонические колебания, ко-
торым подвергается система, вызывают предсказуемый рост
ошибки ориентации, связанный с рассинхронизацией. Оцен-
ки параметров этой рассинхронизации получаются таким
образом, чтобы исключить влияние на них остаточных оши-
бок калибровки и других инструментальных погрешностей.
Кроме параметров колебаний, для реализации метода требует-
ся только стандартный навигационный выход инерциального
блока. Результаты обработки экспериментальных данных де-
монстрируют практическую пригодность метода.

Ключевые слова — инерциальная навигация, гироскопы,
рассинхронизация, калибровка

I. ВВЕДЕНИЕ

Инерциальные навигационные системы (ИНС) основа-
ны на интегрировании классических уравнений движения
твёрдого тела, которые включают в себя динамическую
и кинематическую часть. Вторая из них необходима для
определения ориентации и использует показания гироско-
пов, измеряющих компоненты вектора абсолютной угло-
вой скорости системы. Определение ориентации является
критически важной частью навигационного алгоритма, так
как вычисленные параметры ориентации используются для
совмещения в одной системе координат измеряемого нью-
тонометрами вектора удельной силы (кажущегося ускоре-
ния) и гравитационного ускорения. Ошибки определения
ориентации могут существенно исказить проекции грави-
тационного ускорения и привести к росту не только ошиб-
ки ориентации, но и позиционного решения.

В уравнениях движения все три компоненты угловой
скорости должны относиться к одному моменту времени.
При разработке ИНС этому уделяется большое внимание.
Тем не менее, на стыке аппаратной и программной части
могут возникать различные тонкости. Диспетчеризация
вычислительных процессов, последовательность опроса
регистров измерительных данных, фильтрация, вносящая
фазовые задержки, предварительные вычисления с изме-
рениями и просто малозначительные ошибки в программ-
ном коде могут приводить к постоянному рассогласова-
нию гироскопических измерений во времени. Исходя из
опыта авторов, большинству инженеров-разработчиков это
известно, однако необходимый уровень точности синхро-

низации гироскопических каналов часто недооценивается.
Задержки во времени в пределах «небольшой» доли такта
интегрирования обычно кажутся вполне приемлемыми из
общих соображений. Между тем, можно непосредственно
проверить, что рассинхронизация на уровне первых мик-
росекунд может вызывать заметные ошибки навигацион-
ного решения при вполне возможных движениях ИНС,
скажем в виброиспытаниях или при качке на поверхности
воды. Некоторые примеры иллюстрируют это в следую-
щем разделе.

Несмотря на то, что в высокоточных серийных систе-
мах описанные эффекты скорее всего устранены, очень
мало публикаций [1–2] посвящено их калибровке.

II. ВЛИЯНИЕ РАССИНХРОНИЗАЦИИ ГИРОСКОПИЧЕСКИХ
КАНАЛОВ НА НАВИГАЦИОННОЕ РЕШЕНИЕ

В этом разделе демонстрируется, что рассогласование
гироскопических трактов всего на 10 микросекунд может
внести заметную ошибку в позиционное решение. Величина
в 10 мксек используется в качестве точки отсчёта: при изме-
нении задержки ошибка навигации изменяется пропорцио-
нально, а эффекты от рассинхронизации каждого канала
суммируются. Заметим, что выбранная величина составляет
крайне малую часть (доли процента) шага интегрирования
при съёме измерений с частотой, например, 200 Гц, а зна-
чит, иногда может несправедливо считаться допустимой.
Рассматриваются два типа движений, в которых рассин-
хронизация гироскопических трактов существенно влияет
на навигационное решение: виброиспытания и качка объ-
екта-носителя, например судна или гидросамолёта, на вол-
нах. Оба типа движения включают нестационарные асин-
хронные колебания измерительного блока, не привязанные
к какой-либо физической оси.

A. Виброиспытания
В данном разделе в качестве опорного движения изме-

рительного блока послужили реальные виброиспытания.
Авиационная ИНС подвергалась вибрациям вдоль каждой
из приборных осей с амплитудой примерно 1–2 мм и пи-
ком спектральной плотности на частоте 10 Гц. Из-за гиб-
кости амортизирующей системы ИНС и различных угло-
вых рассогласований одноосное воздействие в экспери-
ментах такого типа приводит к возбуждению заметных
колебаний по всем шести измерительным каналам, вклю-
чая гироскопические.

Исследование поддержано грантом РФФИ 19-01-00179.
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Измерения инерциальных датчиков, записанные с ча-
стотой 400 Гц, подавались на вход стандартного навигаци-
онного алгоритма как в неизменном виде, так и с имитаци-
ей рассинхронизации для каждого из гироскопических
трактов. В этом случае разница навигационных решений
демонстрирует влияние задержек в гироскопических кана-
лах. Как показано на рис. 1, величина круговой ошибки
достигает свыше 300 метров в некоторых экспериментах.
Из настоящего исследования также следует, что ошибка
может быть намного больше, если колебания в экспери-
менте будут не случайными, а стационарными гармониче-
скими специального вида.

Рис. 1. Рост навигационной ошибки из-за смоделированного запаздывания
величиной τ = 10 мксек в каждой из компонент измерений гироскопов
в реальном виброиспытании. Подписи графиков указывают оси, вдоль
которых осуществлялось воздействие (X, Y, Z), и вносимое рассогласование
во времени для каждого из гироскопических трактов (τX, τY, τZ). Во
избежание перекрытия некоторые графики оставлены без подписей

B. Качка на волнах
Второй тип движения, для которого исследовалось вли-

яние рассинхронизации гироскопических каналов, возника-
ет при эксплуатации объекта-носителя на воде. Качка пред-
ставляет из себя широкополосные случайные колебания
с частотами до нескольких Герц и амплитудой до 10 граду-
сов для малых судов. Такой тип траекторий моделировался
путём имитации гладких волнообразных движений для
трёх вершин жёсткой рамы с виртуальной ИНС на ней,
которая таким образом испытывала качку.

Аналогично предыдущему разделу, данные инерциаль-
ных датчиков, в этом случае смоделированные, прошли
обработку навигационным алгоритмом как с введением
рассинхронизации, так и без него. Разница между навига-
ционными решениями достигала сотни метров (см. рис. 2).
Следует отметить, что наличие рассинхронизации в двух
гироскопических каналах может как сократить, так и удво-
ить позиционную ошибку. Таким образом, можно заклю-
чить, что рассинхронизация двух гироскопических трактов
всего лишь вдвое большей величины, чем использованная
в моделировании, может приводить к позиционной ошибке
до 400 метров и вряд ли может быть проигнорирована.

Рис. 2. Навигационные ошибки, вызванные смоделированным
запаздыванием величиной τ = 10 мксек для каждой из компонент
измерений гироскопов для случая качки на волнах. Подписи графиков
указывают номер модельной траектории (Тр. 1, Тр. 2, и т.д.), и канал, в
котором моделируется запаздывание (τX, τY, τZ). Во избежание
перекрытия некоторые графики оставлены без подписей

III. ТИПЫ КАЛИБРОВОЧНЫХ ЭКСПЕРИМЕНТОВ

Несмотря на то, что рассинхронизация гироскопиче-
ских трактов вносит заметную ошибку в навигационное
решение, её калибровка оказывается нетривиальной зада-
чей. Во-первых, она практически не поддаётся прямому
измерению. Поскольку проверке подлежит не физический
сигнал, а измерительная информация, попадающая в алго-
ритм счисления ориентации, проблема не ограничивается
синхронизацией на аппаратном уровне.

Вторая причина связана со сложностью движений, в
которых проявляется рассинхронизация. Они включают
вращение вокруг более, чем одной приборной оси, а пото-
му многие другие источники ошибок также могут вносить
вклад в решение. Остаточные погрешности калибровки
при этом вносят навигационные ошибки, сравнимые по
величине с полученными в предыдущем разделе.

Рис. 3. Типичная кинематическая схема поворотного стенда и
соответствующие обозначения. Оси E, N и U соответствуют направлениям на
восток, север и вверх. Приборные оси ИНС обозначены X, Y и Z. Внутрення
ось вращения стенда с точностью до инструментальных погрешностей
совпадает с приборной осью Y, а внешняя горизонтальна и направлена на
север. Углы поворота вокруг них обозначены α1(t) и α2(t) соответственно.
Изображённое положение ИНС соответствует α1 = 0, α2 = 0
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Тем не менее, можно предложить достаточно простой
способ калибровки рассинхронизации гироскопических
трактов. Предполагается наличие поворотного стенда с воз-
можностью создания гармонических колебаний по двум
осям вращения. На рис. 3 представлена типичная кинемати-
ческая схема стенда и соответствующие обозначения.

Инерциальная навигационная система установлена на
поворотный стенд и работает в режиме навигации. После
начальной выставки она подвергается вращениям, а полу-
ченное навигационное решение регистрируется. Игнори-
руя на данном этапе прочие инструментальные ошибки,
предположим, что измеренные компоненты абсолютной
угловой скорости ИНС ωʹi, i ϵ {X, Y, Z} имеют малое рас-
согласование по времени, так что:
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где τY, τZ – задержки в измерениях гироскопов Y и Z соот-
ветственно относительно канала X. При достаточно малых
запаздываниях и угловых ускорениях, для гироскопов Y
и Z выполнено приближение:
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Истинная матрица L перехода от географического трёх-
гранника к приборному выражается через углы поворота
внутренней и внешней осей поворотного стенда α1 и α2
соответственно следующим образом:
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Далее выводятся калибровочные соотношения для двух
типов экспериментов. Первый тип проще как в проведе-
нии, так и в интерпретации. Второй является более слож-
ным запасным вариантом.

A. Колебания вокруг одной оси
В данном разделе угол поворота вокруг внутренней оси

остаётся постоянным, в то время как внешняя совершает
гармонические колебания, так что:

 ,α)(α 01 t  ,π2sin)(α 2 T
tAt   ,α

d
dΩ 2t

 (3)
где A и T означают соответственно амплитуду и период
гармонических колебаний, а Ω – угловая скорость ИНС
относительно Земли. Тогда истинная абсолютная угловая
скорость в приборных осях имеет вид:
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где u – угловая скорость вращения Земли, а φ – местная
широта. Объединение и подстановка (1)–(3) в (4) с перехо-
дом в географические оси даёт для дрейфа ориентации ν
следующие выражения:
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где слагаемыми, связанными с вращением Земли можно
пренебречь в предположениях:

,sec100Ω u  sec,μ100τ Z  .0ω Y 

Считается также, что любые дрейфы в пределах 0.01°/ч
лежат на границе стабильности показаний инерциальных
датчиков и точности измерений. Из выражений выше сле-
дует, что рассинхронизация измерений гироскопов X и Z
приведёт к среднему дрейфу вокруг вертикали:


  ,αcosαsinJπ4τν 0012

2

U  AA
TZ


(5)

где J1(A) – функция Бесселя первого рода, а  означает
осреднение величины в угловых скобках по периоду коле-
баний. Например, при α0 = 45°, задержка всего в 1 мксек
при колебаниях с амплитудой 90° и периодом 5 сек неожи-
данно приводит к заметному дрейфу 0.145°/ч который мо-
жет быть легко измерен.

Любой эксперимент указанного типа в рассматривае-
мой задаче можно описать одним коэффициентом k(α0,A,T)
в (5), который связывает наблюдаемый вертикальный
дрейф на единицу времени рассинхронизации измерений
гироскопов Z и X. В табл. 1 приведены некоторые значе-
ния этого коэффициента при наилучшем значении α0 рав-
ном 45°.

ТАБЛИЦА I. КОЭФФИЦИЕНТЫ МЕЖДУ ДРЕЙФОМ И ЗАДЕРЖКОЙ

Параметры эксперимента
k(α0,A,T),

[°/ч]/мксекАмплитуда
A, градусы

Период
T, сек

Угол
α0, градусы

Макс. ско-
рость, °/сек

90 5 45 120 0.145

90 10 45 60 0.036

60 10 45 40 0.019

6 1 45 40 0.022

2 0.5 45 25 0.01

Для малых амплитуд A функция Бесселя имеет линей-
ное разложение вида J1(A) ≈ A/2 + O(A3), поэтому для виб-
рационных колебаний имеет место приближение:
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Для выделения вертикального дрейфа используется
навигационное решение ИНС, например углы истинного
курса ψʹ, тангажа θʹ и крена γʹ. Предполагая, что азиму-
тальная ошибка βU мала, её оценка имеет вид:

,φsinλΔβ~ 21U  C  ,TLBC  

где матрица Lʹ вычисляется по углам ψʹ, θʹ и γʹ, Δλ является
ошибкой долготы, а матрица B соответствует повороту
вокруг внутренней оси стенда:
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Оценка азимутального дрейфа далее находится как
скорость изменения βU по полиномиальной аппроксима-
ции, либо просто как отношение изменения βU к времени
колебаний, если его поведение близко к линейному. Это
даёт оценку запаздывания:
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Для оценки запаздывания между другой парой измере-
ний гироскопов необходимо соответствующим образом пе-
реустановить систему на стенде. Все соотношения при этом
сохраняются с точностью до перестановки приборных осей.

B. Колебания вокруг двух осей
Здесь приводятся выражения для наблюдаемого дрейфа

в географических осях в случае, когда оба параметра τY
и τZ должны быть определены без переустановки ИНС на
стенде, как указано выше. Это оказывается сложным без
предъявления жёстких требований либо по синхронизации
данных от ИНС и поворотного стенда, либо по точности
отработки вращений стендом. Тем не менее, один из воз-
можных путей решения задачи был найден. Он предпола-
гает гармонические колебания вокруг обеих осей поворот-
ного стенда одновременно:
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Как и ранее, подставляя (7) в (2), выразим средний
дрейф ориентации в географических осях, используя (1).
Из-за значительного объёма выкладок здесь не приводится
полный вывод соотношений, но окончательный результат
имеет вид:
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где осреднение имеет смысл только по общему периоду
для T1 и T2 при его наличии, что означает, что отношение
периодов T1/T2 должно быть рациональным. Коэффициен-
ты aE, bE, cE, dN, eN, aU, bU и cU являются средними от слож-
ных тригонометрических функций и зависят от параметров
эксперимента A1, A2, T1, T2 и δ. Некоторые из них могут
быть выражены через функции Бесселя. Примеры возмож-
ных комбинаций экспериментов, обеспечивающих наблю-
даемость обеих задержек τY и τZ приведены в табл. 2.

ТАБЛИЦА II. ПРИМЕР СООТНОШЕНИЙ ДЛЯ ДВУХОСНЫХ КОЛЕБАНИЙ

Параметры эксперимента Приближённые соотношения
между наблюдаемым дрейфом (°/ч)

и запаздываниями (мксек)
A1, граду-

сы
T1,
сек

A2, граду-
сы

T2,
сек

90 5 90 5 νE ≈ −0.274·τY + 0.162·τZ

90 10 90 5 νN ≈ −0.062·τZ

90 10 90 10 νE ≈ −0.069·τ Y + 0.041·τZ

90 20 90 10 νN ≈ −0.016·τZ

В табл. 2 фазовое рассогласование δ принято нулевым и
может игнорироваться, если оно мало. Из приведённых
выражений следует, что по измерениям дрейфа ориента-
ции в указанных экспериментах могут быть получены
оценки рассогласования измерений во времени для обоих
гироскопов Y и Z.

IV. УСТРАНЕНИЕ ВЛИЯНИЯ ИНСТРУМЕНТАЛЬНЫХ ОШИБОК

Выражения в предыдущем разделе выведены в предпо-
ложении об отсутствии каких-либо инструментальных
ошибок помимо рассинхронизации гироскопических кана-
лов. Поскольку никакой реальный эксперимент не может
соответствовать такому предположению, необходим спо-
соб устранения влияния хотя бы наиболее существенных
инструментальных погрешностей. Были рассмотрены сле-
дующие их типы:

 отклонение внешней оси вращения стенда от гори-
зонтальной плоскости;

 ошибка привязки внешней оси в азимуте;

 рассогласование приборной системы координат
ИНС и системы координат план-шайбы;

 систематическое смещение нулевых сигналов инер-
циальных датчиков;

 ошибки их масштабных коэффициентов;

 перекосы осей чувствительности датчиков.

Все погрешности предполагались малыми, так чтобы со-
ответствующие линейные приближения имели достаточную
точность. Было показано аналитически и проверено числен-
ным моделированием, что вклад перечисленных инструмен-
тальных ошибок в дрейф ориентации либо пренебрежимо
мал, либо не зависит от периода колебаний. На рис. 4 для
примера показаны результаты численного моделирования
при наличии погрешности масштабного коэффициента гиро-
скопа Y. Азимутальный дрейф при моделировании оцени-
вался так, как описано выше. Приведённый факт позволяет
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исключить влияние рассмотренных инструментальных по-
грешностей. Вместо измерений, полученных в одном экспе-
рименте, следует использовать разности измерений, полу-
ченных в экспериментах с разными периодами колебаний.

Рис. 4. Примеры роста азимутальной ошибки при наличии погрешности
масштабного коэффициента гироскопа Y при различных параметрах
гармонических колебаний. При изменении периода колебаний при прочих
равных скорость накопления азимутальной ошибки не изменяется. Подписи
к графикам справа показывают моделируемую величину погрешности
масштабного коэффициента. Во избежание перекрытия некоторые графики
оставлены без подписей

Тогда вместо (5) для оценки задержек следует исполь-
зовать выражение:
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с различными значениями T1 и T2. В таких разностях вклад
инструментальных погрешностей сокращается.

V. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ

Приведём экспериментальные результаты для двух си-
стем на базе кольцевых лазерных гироскопов. В первом
случае экспериментально подтверждается, что рассинхро-
низация измерений гироскопов допустима и находится
в пределах нескольких микросекунд. Во втором случае
величина рассинхронизации оказывается неприемлемой
и подлежит аппаратной корректировке.

Во всех случаях амплитуда колебаний составляла 90°,
с α0 равным ±45° и периодами 5, 10, 16 и 50 секунд. На
рис. 5 показаны примеры обработки данных. Из оценок
азимутального дрейфа в двух верхних экспериментах фор-
мула выше даёт приемлемую величину:
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VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Метод калибровки рассинхронизации измерений гиро-
скопов инерциальной навигационной системы показал
свою пригодность в реальных экспериментах. Он позволя-

ет определить величину рассинхронизации гироскопиче-
ских трактов на уровне первых микросекунд.







Рис. 5. Примеры обработки экспериментальных данных. Пунктирными
линиями даны линейные аппроксимации. Оценки скорости дрейфов даны
в подписях к графикам. Для ИНС №1 (два верхних блока) азимутальный
дрейф оказывается допустимым, менее 0.02°/ч, хотя и различается в статике
и колебаниях с периодами 16 и 50 сек (см. нижние ряды графиков). Для ИНС
№2 (нижний блок) дрейф оказывается значительно выше допустимого, около
100°/ч, несмотря на сравнительно низкий уровень в статике (0.15°/ч), что
означает значительную рассинхронизацию гироскопических трактов.
Никакие потенциальные остаточные погрешности калибровки не могут
приводить к дрейфу подобного уровня
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Повышение точности бесплатформенной
инерциальной навигационной системы за счет

управляемого прецессионного движения*
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АО «НПО автоматики имени академика Н.А. Семихатова»
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Аннотация — Исследован объект с ограничением по
вращению относительно одной из своих осей. Рассмотрена
модель углового движения объекта с регулярной прецессией,
ось которой направлена вдоль оси с ограниченной возможно-
стью вращения. Показана возможность автономной оценки
точностных характеристик соответствующего углоизмери-
тельного канала блока чувствительных элементов бесплат-
форменной инерциальной навигационной системы объекта за
счет организации управляемого прецессионного движения
относительно двух свободных от ограничений осей объекта.
Проведено оценивание параметров управляемого прецесси-
онного движения по амплитуде и частоте исходя из прием-
лемого уровня методической погрешности алгоритмов
БИНС по угловому положению. Рассмотрено влияние ам-
плитудной составляющей инструментальной погрешности
на точность оценки характеристик углоизмерительного ка-
нала с ограничением по вращению.

Ключевые слова — точность инерциальной навигации,
бесплатформенная инерциальная навигационная система,
блок чувствительных элементов, управляемое прецессионное
движение

I. ВВЕДЕНИЕ

Мировая тенденция развития навигационных систем
свидетельствует о постепенном отказе от платформенных
систем в пользу бесплатформенных инерциальных навига-
ционных систем (БИНС) как основы для автономного полу-
чения параметров инерциальной навигации. Наряду с этим
следует отметить и весьма успешный опыт эксплуатации (на
примере ряда разработок АО «НПО автоматики имени ака-
демика Н.А. Семихатова») высокоточных инерциальных
навигационных систем, построенных на платформенной
основе. Существуют также гибридные системы (например,
БИНС на стабилизированной оси вращения), сочетающие
в себе принципы действия платформенных и бесплатфор-
менных навигационных систем, которые нашли в настоящее
время свою специфическую область применения.

Парирование ошибок БИНС является крайне важным
вопросом при разработке навигационных систем, имеющих
в том числе автономный (не поддерживаемый внешними
средствами коррекции) режим эксплуатации. Имеющиеся
при этом ограничения на развороты блока чувствительных
элементов (БЧЭ) БИНС, жестко прикрепленного к корпусу

объекта, не позволяют полноценно уточнить точностные
характеристики БИНС в составе объекта в отличие,
например, от успешно решенной аналогичной задачи для
платформенных систем путем классической наземной та-
рировки в составе объекта.

Существует достаточно много публикаций, посвящен-
ных вопросам повышения точности БИНС в составе объ-
екта. Так, для наземных условий при наличии ограничений
на развороты объекта отметим статью [1], в которой ана-
лизируется предстартовый подъем (вертикализация) лета-
тельного аппарата. Для полетных условий отметим статью
[2], где рассматриваются эволюции самолета на крейсер-
ских (установившихся) участках полета.

В настоящей работе для некоторого объекта, характе-
ризующегося ограничением по вращению относительно
одной из своих осей, показана возможность получения точ-
ностных оценок соответствующего углоизмерительного
канала БЧЭ БИНС путем задания управляемого прецесси-
онного движения. Прецессионное движение организовано
за счет вращения относительно двух других осей объекта,
перпендикулярных к указанной оси и свободных от огра-
ничений по вращению. В качестве прототипов можно рас-
сматривать речные/морские суда с качкой относительно
продольной и поперечной осей, автомобили с управляемой
подвеской, а также летательные аппараты, движущиеся по
«спирали» с качанием по крену и тангажу [2].

II. ОПИСАНИЕ ПРЕЦЕССИОННОГО ДВИЖЕНИЯ ОБЪЕКТА

Как правило, БЧЭ БИНС жестко крепится к корпусу
объекта. В условиях наличия разного рода ограничений на
движение объекта это приводит к тому, что полезный сиг-
нал в проекциях на отдельные измерительные оси БЧЭ
БИНС может слабо меняться на тестовых (контрольных)
участках траектории. Указанное обстоятельство не позво-
ляет полноценно оценить точностные характеристики
БИНС ни автономно, ни с использованием информации
внешних средств коррекции. Одним из способов решения
данного вопроса может являться использование специаль-
ного (в рамках действующих ограничений) управляемого
движения объекта.

Рассмотрим объект с установленным на нем трехка-
нальным БЧЭ БИНС. Для простоты рассуждений предпо-
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ложим, что оси, связанные с каждым измерительным кана-
лом, в совокупности образуют правую прямоугольную
систему координат, связанную с БЧЭ БИНС (далее – свя-
занную систему координат). Схематично объект исследо-
вания представлен на рис. 1 в виде некоторой площадки на
опорах с двумя степенями свободы. Считаем, что указан-
ная площадка не может вращаться вокруг вертикальной
оси Y , при этом возможны ее повороты, задаваемые от-
клонением соответствующего вектора нормали от верти-
кальной оси Y на некоторый ограниченный угол  .

n X

Y

X1

Z1

Y1

n

а) б)

n
n

в) г)
Рис. 1. Прецессионное движение исследуемого объекта в условиях
наличия ограничений по вращению относительно вертикальной оси

В описанной ситуации использование плоских вращений
объекта не позволяет оценить характеристики углоизмери-
тельного канала БЧЭ БИНС, расположенного вдоль оси 1Y
связанной системы координат 111 ZYX , ввиду отсутствия
проекции полезного сигнала на указанную ось. С другой
стороны, реализовать ненулевую проекцию полезного сиг-
нала на ось 1Y возможно путем организации прецессион-
ного движения за счет вращения относительно осей 1X
и 1Z с осью прецессии, направленной вдоль вертикальной
оси Y .

Введем модель углового движения с регулярной пре-
цессией [3] по вертикальной оси Y , которая задается по-
средством кватерниона ориентации осей связанной систе-
мы координат 111 ZYX относительно осей некоторой опор-
ной системы координат XYZ следующего вида:

 )sin()sin(,0),cos()sin(),cos( 2
1

2
1

2
1 tt  

где  – угол полураствора конуса вращения вектора норма-
ли (далее – амплитуда конических колебаний), f 2 –
угловая скорость вращения вектора нормали вокруг оси
конуса, f – частота вращения вектора нормали вокруг оси

конуса (далее – частота конических колебаний), t – время
наблюдения.

Проекция вектора угловой скорости на связанную ось
1Y (полезный сигнал) в этом случае будет постоянной и

может быть выражена соотношением [4]:

 22
2
1

2
12 )(sin2  f  

Из выражения (1) следует, что уровень полезного сиг-
нала прямо пропорционален частоте вращения вектора
нормали и квадрату амплитуды конических колебаний.

III. ОЦЕНКА ПОГРЕШНОСТИ УГЛОВОГО ПОЛОЖЕНИЯ БИНС
Известно, что представленный тип управляемого пре-

цессионного движения может приводить к существенным
коническим ошибкам при автономных навигационных
расчетах углового положения объекта. По этой причине
полезный сигнал может «потонуть» на фоне такого рода
собственных ошибок БИНС. Для прояснения ситуации вос-
пользуемся оценками [5] методической погрешности БИНС
по угловому положению для четырехшагового алгоритма
ориентации из [6] с номинальными коэффициентами.

На рис. 2 представлены графики с расчетными оценка-
ми углового ухода в зависимости от частоты f (при фик-
сированной амплитуде  ) и амплитуды  (при фиксиро-
ванной частоте f ) конических колебаний.

y = 1E-07x5 - 1E-05x4 + 0,0006x3 - 0,0095x2 + 0,0598x - 0,0955
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Рис. 2. Расчетные оценки БИНС по угловому уходу в зависимости от
частоты и амплитуды конических колебаний при фиксированном шаге
съема данных ∆t = 0,004 с
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Отметим, что по факту представленные оценки углового
ухода имеют полиномиальную зависимость со старшей сте-
пенью «5» при изменении частоты f и со старшей степенью
«3» при изменении амплитуды  конических колебаний.

На рис. 3 построены соответствующие области и отме-
чены линии уровней постоянного углового ухода в осях f
и  для шага съема первичной углоизмерительной инфор-
мации ∆t = 0,004 с.
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Рис. 3. Уровни углового ухода БИНС в зависимости от частоты и
амплитуды конических колебаний при фиксированном шаге съема данных
∆t = 0,004 с

Как следует из графиков на рис. 2 и 3, задача выбора
параметров частоты и амплитуды конических колебаний
не имеет однозначного решения, поскольку, с одной сто-
роны, для увеличения относительного уровня полезного
сигнала параметры f и  необходимо увеличивать, а, с
другой стороны, для снижения уровня ошибок БИНС по
угловому уходу – уменьшать.

Оценим области допустимых значений параметров f и ε с
точки зрения относительного углового ухода БИНС, опреде-
ляемого как процент ошибки БИНС по отношению к уровню
полезного сигнала. Результаты представлены на рис. 4.
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Рис. 4. Уровни относительного углового ухода БИНС в зависимости от
частоты и амплитуды конических колебаний

При относительном угловом уходе БИНС на уровне
< 0,001 % соответствующий вклад составляющей по угло-
вому уходу БИНС практически можно не учитывать. При
этом, как следует из графика на рис. 4, удовлетворитель-
ные значения частоты и амплитуды лежат в диапазонах

Гц5f и угл.мин30 соответственно.

IV. ВЛИЯНИЕ АМПЛИТУДНОЙ СОСТАВЛЯЮЩЕЙ
ИНСТРУМЕНТАЛЬНЫХ ПОГРЕШНОСТЕЙ

Особенностью исследуемого случая оценки точност-
ных характеристик в условиях ограничения по вращению
является высокая чувствительность получаемых оценок от
уровня инструментальных погрешностей. При этом на
первый план выходит амплитудная характеристика угло-
измерительных каналов БЧЭ БИНС, которую можно опи-
сать погрешностью вида

ВХ
ВЫХ
A

AA  . Изменение полез-
ного сигнала из-за амплитудной погрешности в первом
приближении имеет вид   AA d

d )( 2
2
1 .

С учетом соотношения (1) относительная составляю-
щая амплитудной погрешности, выраженная в процентах,
принимает вид  %1002 

 A . Исходя из этого можно сде-
лать вывод о том, что относительный угловой уход БИНС
при рассмотрении прецессионного движения ограничен
сверху относительной амплитудной погрешностью ис-
пользуемых углоизмерительных каналов БЧЭ БИНС.

На рис. 5 показаны уровни суммарного относительного
ухода БИНС, включающего в себя погрешность алгорит-
мов ориентации для управляемого прецессионного движе-
ния и погрешность амплитудной составляющей углоизме-
рительного канала с ограничением по вращению на уровне
 %01,0A .
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Рис. 5. Уровни суммарного относительного углового ухода БИНС
в зависимости от частоты и амплитуды конических колебаний

Из графика на рис. 5 можно сделать вывод о том, что
относительная погрешность БИНС по угловому положе-
нию определяется, в основном, амплитудой конических
колебаний ε.
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе рассмотрен объект с ограничением по враще-
нию относительно одной из своих осей. Показана принципи-
альная возможность повышения точностных характеристик
БИНС за счет использования специальных контрольных
участков управляемого движения прецессионного типа.
Параметры управляемого прецессионного движения по
амплитуде и частоте определены исходя из приемлемого
уровня методической погрешности алгоритмов БИНС по
угловому положению. Рассмотрено влияние амплитудной
составляющей инструментальной погрешности на точ-
ность оценивания характеристик углоизмерительного ка-
нала с ограничением по вращению.
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Аннотация — Рассматриваются идеи аналитической
фильтрации с использованием принципа ослабления внешних
возмущений, реализованного в платформенных системах уг-
лового ориентирования. Описывается подход к определению
начальных параметров ориентирования с использованием
физического принципа выставки, который предусматривает
реализацию в алгоритме выработки навигационных парамет-
ров БИНС аналитических зависимостей, имитирующих рабо-
ту курсового гироскопа и горизонтально стабилизированной
платформы. Представлены результаты натурных испытаний,
подтверждающие работоспособность и эффективность алго-
ритма. При применении фильтрации обеспечивается повы-
шение точности начального ориентирования БИНС, особенно
при эксплуатации на наземных подвижных объектах в усло-
виях действия угловых вибраций, угловых колебаний и слу-
чайного изменения углового положения корпуса объекта.

Ключевые слова— гироплатформа, бесплатформенная
инерциальная навигационная система, алгоритмы, испытания

I. ВВЕДЕНИЕ. ПРЕДПОСЫЛКИ ПРИМЕНЕНИЯ ТЕХНИКИ
ФИЛЬТРАЦИИ

A. Ослабление внешних возмущений при физической
начальной выставке в платформенных системах
углового ориентирования
Важной задачей, решаемой в процессе автономного уг-

лового ориентирования в системах управления и навига-
ции наземных подвижных объектов, является проведение
предварительной начальной выставки относительно гео-
графической системы координат.

Начальная выставка может осуществляться физически
или аналитически [1].

Физическая начальная выставка применяется в плат-
форменных системах углового ориентирования и заключа-
ется в том, что осуществляются горизонтирование гироста-
билизированной платформы и последующее приведение ее
в плоскость меридиана с непосредственным измерением

углового положения объекта датчиками угла, установлен-
ными на осях гироплатформы.

Платформенные приборы с физическим методом угло-
вого ориентирования нашли широкое применение, в том
числе в составе систем управления и навигации наземных
подвижных объектов (НПО). Значительное преимущество
платформенных систем углового ориентирования в этом
случае – высокая точность начальной выставки на по-
движном основании, каковым является шасси наземных
подвижных объектов даже при их стоянке в результате
ветровых нагрузок, просадок грунта, перемещения водите-
лей, пассажиров и т.д. Гиростабилизированная платформа
в таких условиях обеспечивает квазинеподвижное основа-
ние, на котором значительно ослабляются внешние воз-
мущения, передаваемые от наземного подвижного объекта.
Соответственно, гироскопы, обеспечивающие измерение
направления меридиана, работают в комфортных условиях
слабо возмущённого основания.

Примером эффективной платформенной системы угло-
вого ориентирования является система самоориентирую-
щаяся гироскопическая курсокреноуказания (ССГККУ),
построенная на динамически настраиваемых гироскопах и
акселерометрах [2]. Принцип функционирования и ослаб-
ления внешних возмущений на курсовой гироскоп
ССГККУ поясняется функционально-кинематической схе-
мой, представленной на рис. 1. Особенность прибора –
размещение кинематически развязанного в азимуте курсо-
вого гироскопа на гиростабилизированной платформе, на
которой значительно ослабляются внешние возмущения,
приходящие от наземного подвижного объекта. В режиме
начальной выставки курсовой гироскоп с использованием
сигналов датчиков углов и косвенной коррекции в условиях
слабо возмущенного основания физически ориентируется и
стабилизируется в плоскости меридиана. Угол азимута объ-
екта снимается с датчика угла, установленного на оси внут-
ренней рамы трехосного карданова подвеса. В итоге
ССГККУ устойчиво функционирует в условиях возмуще-
ний, характерных для наземных подвижных объектов.
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Рис. 1. Функционально - кинематическая схема платформенной системы
углового ориентирования с курсовым гироскопом на гиростабилизированной
платформе: ДНГ1, ДНГ2 – горизонтальный и курсовой динамически
настраиваемые гироскопы, Ду, Дм – датчики угла и датчики момента ДНГ,
Н – вектор кинетического момента, ВР, СР, НР – внутренняя, средняя
и наружная рамы карданова подвеса, ДУ, ДУ2, ДУ3 – датчики угла курса,
крена и тангажа рам карданова подвеса, ДМ1, ДМ2, ДМ3 – датчики
момента, установленные по осям карданова подвеса, УС1,УС2, УС3 –
усилители стабилизации, УПМ – усилитель приведения в меридиан, Дн1,
Дн2 – датчики наклона (акселерометры), УК1, УК2 – усилители коррекции

B. Использование принципа ослабления внешних
возмущений при аналитической выставке в
платформенных системах углового ориентирования
Эволюционное развитие систем углового ориентирова-

ния характеризуется непрерывным повышением точности
измерений и сокращением времени на их проведение.

Традиционно для сокращения времени начальной вы-
ставки в наземных гирокомпасах применяют аналитический
способ определения азимута. Необходимое условие прове-
дения точных измерений – невозмущаемость основания.
Для обеспечения этого условия высокоточные гирокомпасы
обычно размещают на треноге с опорой непосредственно
на земную поверхность, обеспечивая развязанное от
наземного подвижного объекта основание.

Кинематическая схема одного из вариантов наземного
гирокомпаса [3] на динамически настраиваемом гироско-
пе представлена на рис. 2. Особенность кинематической
схемы – вертикальная ориентация главной оси динамиче-
ски настраиваемого гироскопа. При таком размещении
чувствительного элемента обеспечивается использование
алгоритмов быстрой автокомпенсации погрешностей ги-
роскопа путем поворотов его вокруг вертикальной оси.
Однако задача обеспечения высокоточных измерений на
подвижном основании в таком устройстве принципиально
не решается.

Рис. 2. Функционально-кинематическая схема наземного гирокомпаса
с аналитической выставкой и автокомпенсацией погрешностей гироскопа:
1 – гироблок; 2 – оптическое визирное устройство; 3 – тренога; 4 –
устройство горизонтирования; 5 – источник автономного питания; 6 –
измерительное устройство; 7 – датчики наклона; 8 – гироскопический
чувствительный элемент; 9 – преобразователь угол-код; 10 – датчик
момента; 11, 12 – датчики угла

В итоге на определенном этапе развития систем угло-
вого ориентирования возникла инженерная проблема: су-
ществующая ССГККУ, устойчиво работающая в составе
наземных подвижных объектов, не обеспечивала малое
время измерения азимута, а существующие схемы назем-
ных гирокомпасов принципиально не обеспечивали работу
на подвижном основании наземных объектов.

Для решения указанной проблемы была предложена
схема ССГККУ с каналом аналитического гирокомпасиро-
вания (КАГ) [4] (рис. 3). Прибор является объединением
схем ССГККУ на рис. 1 и наземного гирокомпаса на рис. 2.

Рис. 3. Упрощенная функционально - кинематическая схема платформенной
системы углового ориентирования с каналом аналитического
гирокомпасирования
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Задачами, которые решались при создании ССГККУ
с КАГ, являлись:

 сокращение времени начальной выставки за счет
использования аналитического метода измерений;

 повышение точности измерений за счет проведения
быстрой автокомпенсации погрешностей гироскопа;

 обеспечение необходимой точности начальной вы-
ставки с использованием аналитического метода
измерений на подвижном основании.

В режиме хранения направления ССГККУ с КАГ рабо-
тает как исходная структура рис. 1, а в режиме начальной
выставки гироскоп, работающий в вертикальной ориента-
ции, используется для аналитического определения ази-
мута как в структуре рис. 2. При этом за счет работы аксе-
лерометров и демпфирующих сигналов обратных связей
вертикального гироскопа обеспечивается стабилизация
гироплатформы ССГККУ в плоскости горизонта при коле-
баниях и возмущениях со стороны наземного подвижного
объекта. Информация с курсового гироскопа используется
для стабилизации измерительных осей вертикального гиро-
скопа в азимуте [5].

Необходимо отметить, что в ССГККУ с ГАК гироскоп,
работающий в вертикальной ориентации, с помощью ко-
торого проводится аналитическое измерение азимута, ра-
ботает также в условиях внешних возмущений, величина
которых, однако, значительно ослаблена, т.е. в условиях
квазинеподвижного основания. Проблема заключается
в том, что даже в условиях квазинеподвижного основания
аналитический метод начального ориентирования обеспе-
чивает меньшую точность по сравнению с физическим,
в результате имеющиеся у аналитического метода пре-
имущества в плане повышения быстродействия определе-
ния азимута нивелируются. Для достижения заданной
точности измерений требуется значительное время на
усреднение и фильтрацию данных.

В процессе разработки ССГККУ с ГАК была поставлена
задача по обеспечению работы вертикально ориентирован-
ного ДНГ в режиме аналитической начальной выставки в
условиях квазинеподвижного основания, реализуемого гиро-
стабилизированной платформой. Указанная проблема реше-
на путем применения алгоритма совместной обработки дан-
ных от измерительных осей вертикального гироскопа и со-
направленных с ними измерительных осей акселерометров.
В итоге время проведения измерений в ССГККУ с КАГ в
режиме начальной выставки в составе наземного подвижно-
го объекта соответствует времени измерений в наземном
гирокомпасе, работающем на развязанном основании.

II. СОВРЕМЕННЫЙ ЭТАП. ФИЛЬТРАЦИЯ ВНЕШНИХ
ВОЗМУЩЕНИЙ ПРИ АНАЛИТИЧЕСКОЙ ВЫСТАВКЕ БИНС
Современное развитие систем навигации и управления

характеризуется широким применением в качестве систем
углового ориентирования бесплатформенных инерциаль-
ных навигационных систем.

В БИНС применяется аналитическая начальная выстав-
ка, которая предусматривает получение показаний жестко

закрепленных на корпусе акселерометров и гироскопов,
нахождение проекций вектора ускорения силы тяжести
и проекций вектора угловой скорости вращения Земли на
оси системы координат, связанной с осями БИНС, нахож-
дение начальных углов наклонов, определение угла курса
по найденным начальным углам наклонов и показаниям
гироскопов [6].

Недостаток аналитического метода начальной выстав-
ки БИНС наследуется от наземных гирокомпасов, что
приводит к снижению точности выставки на наземных
подвижных объектах. Даже во время стоянки наземного
подвижного объекта из-за работы маршевого двигателя,
перемещения водителя, пассажиров, ветровых нагрузок,
подвижек грунта и т.д. возникают вибрации, угловые пе-
ремещения и колебания корпуса БИНС. При указанных
внешних возмущениях реализация аналитического метода
начальной выставки сталкивается с серьезными трудно-
стями. Случайные перемещения и изменения положения
корпуса БИНС приводят к недопустимо большим ошиб-
кам определения исходного азимута.

Известные методы улучшения работоспособности ана-
литического метода начальной выставки, направленные на
применение различного рода цифровых фильтров, не до-
статочно эффективны для всех возможных движений
наземного объекта и не используют функциональные воз-
можности БИНС в полной мере.

В ходе создания новых систем управления и навигации
разработчики АО «ВНИИ «Сигнал» столкнулись с серьез-
ной проблемой: повышенная погрешность БИНС, тради-
ционно разрабатываемых фирмами-производителями
в интересах авиации, при эксплуатации в составе наземных
подвижных объектов.

Анализ результатов испытаний позволил сделать вы-
вод, что одной из основных причин повышенной погреш-
ности БИНС, имеющей характер «выбросов», полученных
при различных положениях наземных подвижных объек-
тов в азимуте, является слабая устойчивость применяемых
алгоритмов к возмущениям основания. На рис. 4 в каче-
стве примера представлены результаты испытаний БИНС
на шасси наземного подвижного объекта.

В табл. 1 представлены численные значения точности,
полученные при испытаниях БИНС в составе НПО, соот-
ветствующие виду графиков, представленных на рис. 4.

TABLE I. ЧИСЛЕННЫЕ ЗНАЧЕНИЯ ПОГРЕШНОСТИ БИНС
В СОСТАВЕ НПО

№ БИНС Максимальная
погрешность, ° СКО, °

1 0,11 0,055

2 0,15 0,068

3 0,22 0,097

4 0,20 0,11

5 0,20 0,072
Заданные требования 0,12 0,040
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Рис. 4. Примеры результатов испытаний БИНС на шасси НПО

Полученные погрешности БИНС превышают заданные
требования.

При разработке новой высокоточной БИНС [7] для
наземных подвижных объектов был использован задел
предыдущих этапов развития платформенных систем уг-
лового ориентирования АО «ВНИИ «Сигнал».

Отличительной особенностью БИНС является приме-
нение техники фильтрации внешних возмущений (ТФВ),
действующих со стороны НПО в режиме начальной вы-
ставки. ТФВ базируется на подходе, отработанном в ходе
разработки ССГККУ с ГАК, который заключается в сов-
местной обработке  данных гироскопов и акселерометров,
благодаря чему обеспечивается штатная работа аналитиче-
ской измерительной системы: двухосный вертикальный
гироскоп – одноосный курсовой гироскоп, физически ста-
билизируемые в азимуте, – двухосный акселерометр (см.
рис. 3), на квазинеподвижном основании.

Особенность адаптации опробованных ранее в ССГККУ
с ГАК технических решений заключается в том, что
в БИНС элементы, непосредственно реализующие гиро-
платформу и курсовой гироузел, отсутствуют, поэтому спо-
соб гирокомпасирования, применяемый в платформенной
системе углового ориентирования, в БИНС непосредствен-
но не применим. Соответственно, в БИНС при применении
известного аналитического способа начальной выставки не
реализуются преимущества, присущие начальной выставке
на гиростабилизированной платформе.

Алгоритм функционирования БИНС с ТФВ предусмат-
ривает в процессе выработки навигационных параметров
реализацию виртуальных курсового гироскопа и горизон-
тально стабилизированной платформы, что обеспечивает
возможность аналитической начальной выставки БИНС с

использованием преимуществ физического метода. Осо-
бенность – реализация в бесплатформенной системе угло-
вого ориентирования принципа гирокомпасирования на
слабовозмущаемой гиростабилизированной платформе, по
аналогии с платформенными системами углового ориенти-
рования. На этапе моделирования получены результаты,
показывающие эффективность работы алгоритма в условиях
характерных возмущений со стороны наземного подвижно-
го объекта, таких как ветровые возмущения, перемещение
водителя и пассажиров, подвижки грунта и т.д. [8].

III. РЕЗУЛЬТАТЫ ПРИМЕНЕНИЯ ФИЛЬТРАЦИИ

Испытания БИНС с ТФВ проводились на наземном по-
движном объекте и включали следующие этапы:

 постобработку данных, регистрируемых от CAN-
интерфейса блока чувствительных элементов (БЧЭ)
БИНС, в среде MATHCAD,

 обработку данных в реальном времени, получаемых
по CAN-интерфейсу БИНС с использованием техно-
логической ПЭВМ (ноутбук), параллельно с функ-
ционированием БИНС по штатным алгоритмам,

 непосредственную реализацию ТФВ в составе про-
граммного обеспечения испытываемого опытного
образца БИНС.

В качестве объекта испытаний использовался опытный
образец БИНС на базе кольцевых лазерных гироскопов.
Результаты испытаний представлены на рис. 5.

Обобщенные результаты испытаний ТФВ с использо-
ванием БИНС на шасси НПО представлены на рис. 6. По-
лученные результаты позволили успешно завершить испы-
тания опытного образца БИНС.

В табл. 2 представлены основные характеристики
БИНС [7], подтвержденные испытаниями опытного образ-
ца, в том числе в составе НПО.

TABLE II. ХАРАКТЕРИСТИКИ БИНС

Наименование параметра Значение
Погрешность определения азимута на широтах до

±70°:
- СКО, град.

- предельная, град.
0,04
0,12

Время определения азимута, мин 10

Изменение угловых параметров за час работы, град. 0,1

Диапазон рабочих температур, °С -50…+60

Удары, g 20

Вибрация, g 5

IV. ВЫВОДЫ

Результаты испытаний подтверждают представленные
ранее результаты моделирования [8]. Показана эффектив-
ность фильтрации в условиях наземного подвижного объ-
екта:
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 применение ТФВ позволило уменьшить СКО ази-
мута БИНС в среднем в 4,6 раза по отношению
к штатному алгоритму начальной выставки,

 потенциальная точность, продемонстрированная
при работе на наземном подвижном объекте, – точ-
ность работы системы углового ориентирования
в стендовых условиях испытаний на трехосном по-
воротном стенде (при работе на развязанном непо-
движном основании),

 без применения ТФВ опытный образец БИНС не
соответствует, а при применении ТФВ – соответ-
ствует заданным требованиям на разработку
и находится по уровню точности определения ази-
мута на уровне БИНС Sigma-30-600 фирмы Sagem,
Франция при эксплуатации в составе наземного по-
движного объекта.

V. ПЕРСПЕКТИВЫ

Отдельным важным направлением разработки гиро-
скопических приборов и систем является создание назем-
ных гирокомпасов для систем управления и навигации
НПО. Как уже указывалось, на подвижном основании ана-
литический гирокомпас становится практически неработо-
способным. Для обеспечения работоспособности условия
эксплуатации наземных гирокомпасов ограничивают не-
подвижным основанием. Но даже при размещении на тре-
ноге, установленной на Земной поверхности, основание
гирокомпаса является квазинеподвижным в результате
подвижек грунта, ветровых нагрузок, нагрева элементов
конструкции солнечным излучением и т.д. Для прецизион-
ных приборов требуется применение дополнительных мер
по обеспечению необходимой точности измерений в таких
условиях.

Для решения указанной проблемы высокоточные
наземные гирокомпасы создаются с использованием чув-
ствительных элементов с массивным ротором, размещен-
ных на гибком торсионе. Измерительная система таких
гирокомпасов работает на физическом принципе с реги-
страцией показаний по точкам реверсии колебаний чув-
ствительного элемента в азимуте [9].

Для прецизионных НГК с аналитическим способом про-
ведения измерений при повышении уровня достигаемых
характеристик ТФВ является критической технологией.

Применение ТФВ при работе гирокомпаса на квазине-
подвижном основании, реализуемом треногой, установ-
ленной на Земной поверхности, имеет свою специфику.
Отсюда необходима доработка и оптимизация фильтрации
с учетом ее применения в составе НГК.

В виду того, что ТФВ предполагает использование при
обработке значений кажущихся ускорений, она оказывает-
ся потенциально чувствительной к погрешностям акселе-
рометров. Проведенные испытания и исследования проде-
монстрировали такую чувствительность. Одним из
направлений дальнейших исследований является повыше-
ние помехоустойчивости к шумам и «выбросам» информа-
ции со стороны акселерометров.

Рис. 5. Результаты натурных испытаний БИНС с применением
фильтрации внешних возмущений на шасси наземного подвижного
объекта: БЧЭ – блок чувствительных элементов БИНС
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Рис.6. Обобщенные результаты испытаний ТФВ с использованием БИНС
на шасси наземного подвижного объекта
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Аннотация — В работе рассматриваются особенности
динамики волнового твердотельного гироскопа с металличе-
ским резонатором в режиме свободной волны. Приводятся
огибающие затухающих колебаний при возбуждении с раз-
личной амплитудой на резонансной частоте. Показано, что
с увеличением амплитуды возбуждения, расширяется интер-
вал времени достижения граничной полосы, при которой
сигнал может быть выделен из шума. Установлен нелиней-
ный характер коэффициента передачи резонатора по воз-
буждению.

Ключевые слова — волновой твердотельный гироскоп,
металлический резонатор, свободная волна

I. ВВЕДЕНИЕ

Рассматриваемый волновой твердотельный гироскоп
(ВТГ) представляет собой цилиндрический металлический
резонатор с жестко закрепленным дном. При возбуждении
стоячей волны, точки резонатора будут иметь радиальные
колебания. Точки с максимальной амплитудой радиальных
колебаний называются пучностями (antinode), а с мини-
мальным – узлами (node). Как известно, одним из режимов
ВТГ является его функционирование в режиме интегри-
рующего гироскопа, т.е. датчика угла [1, 3]. В этом случае
в ВТГ реализуется, так называемое, параметрическое воз-
буждение с помощью кольцевого электрода, окружающего
кромку резонатора.

Использование ВТГ на подвижных объектах различно-
го времени функционирования открывает перспективу его
использования в режиме «свободной волны» (выбега), ко-
гда после возбуждения колебаний резонатора, возбужден-
ная стоячая волна, за счет своих инерционных свойств,
становится подобна быстровращающемуся ротору. Понят-
но, что продолжительность функционирования такого ги-
роскопа определяется добротностью резонатора, от кото-
рой зависит время затухания колебаний. Целью данной
работы является анализ функционирования ВТГ с метал-
лическим резонатором в режиме свободной волны.

II. ПЕРЕХОДНЫЙ ПРОЦЕСС ВЫБЕГА ВОЛНЫ

Для анализа затуханий колебаний испытывался ВТГ
с металлическим резонатором производства Мичуринского
завода «Прогресс». Резонатор возбуждался от генератора
частоты с различной амплитудой. Резонансный режим до-
стигался, когда сдвиг фаз между сигналом генератора
и сигналом в пучности достигал  90°. При нормальных
условиях собственная частота резонатора составила
5941,5 Гц. Затем генератор отключался, и анализировались
переходные процессы резонатора. На рис. 1 приведен гра-
фик переходного процесса при амплитуде возбуждающего
напряжения 0,5 В. В этом случае амплитуда вынужденных
колебаний составила 0,576 В (отношение амплитуд 1,152
(1,23 дБ)).

Рис. 1. Экспериментальный график затухающих колебаний резонатора
при возбуждении пьезоэлементов амплитудой 0,5 В

На рис. 1 показана для примера полоса с границами
0,2 В, когда можно считать, что сигнал информативен и
может быть выделен на фоне шума. Интервал времени
входа в эту границу составляет 1,9 с.
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Огибающая затухающих колебаний описывается соот-
ношением [2]


T
t

âûõ eUU


 0)t(  

где 0U  амплитуда вынужденных колебаний в момент
«отпускания» волны, T – постоянная времени резонатора,
определяемая из следующего соотношения [2]

 0/2  QT  

где Q, 0 – добротность и собственная круговая частота
резонатора.

Из анализа кривой на рис. 1 следует, что добротность
резонатора составила 30 000, соответственно постоянная
времени 1,6 с. Если принять, что переходный процесс за-
тухает за время равное 3T, то для данного резонатора оно
составляет  4,8 с. Соответственно интервал времени вхо-
да в указанную выше границу составляет всего 1,7 с, кото-
рый может быть расширен путем увеличения амплитуды
возбуждающего напряжения.

На рис. 2 приведены графики огибающих при амплиту-
дах возбуждающего напряжения 0,5 В, 1 В, 1,5 В, 2 В со-
ответственно.

Рис. 2. Экспериментальные огибающие переходных процессов при
различной амплитуде возбуждения

Из рис. 2 следует, что при амплитуде возбуждающего
напряжения 2 В момент входя в границу 0,2 В составляет
3,5 с.

При анализе процессов возбуждения ВТГ был установ-
лен факт снижения коэффициента передачи, характеризу-
ющего отношения амплитуды колебаний в пучности от
амплитуды возбуждения (рис. 3).

Рис. 3. Изменение коэффициента передачи ВТГ от амплитуды возбуждения

Из рис. 3 следует, что при амплитуде возбуждающего
напряжения 3,5 В амплитуда в пучности составит всего 2,64
В, что говорит о нелинейном характере процессов возбужде-
ния в системе металлический резонатор – пьезоэлементы.

Также было установлено, что после возбуждения резо-
натора и отключения генератора, происходит переход коле-
бательной картины от «электрических осей» к физическим.
Это сопровождается возрастанием сигнала в узлах в момент
отключения генератора. Соответственно функционирование
ВТГ в качестве датчика угла в моменты перехода волновой
картины к физическим осям будет сопровождаться значи-
тельными погрешностями, поэтому его использование на
данном интервале времени не целесообразно.

III. ОПРЕДЕЛЕНИЕ УГЛА ПОВОРОТА ОСНОВАНИЯ

В работе анализировался интегрирующий режим функ-
ционирования ВТГ, при котором резонатор возбуждался на
собственной частоте и после выхода не режим установив-
шихся колебаний, отключался генератор возбуждения.
После прихода стоячей волны к физическим осям резона-
тор поворачивался на угол 15°. Сигналы с пучности и узла
демодулировались и угол поворота резонатора вычислялся
по формуле

 Antinode

Node
U
U

K
arctg

2
1

  

где K  коэффициент Брайана, AntinodeU  амплитуда
напряжения в пучности, NodeU  амплитуда напряжения
в узле.

На рис. 4 приведен угол поворота основания, измерен-
ный ВТГ.

Рис. 4. График угла поворота основания, измеренный ВТГ

В данном эксперименте коэффициент Брайана прини-
мался равным 0,4, погрешность измерения составила 0,1°.
Данный эксперимент подтвердил возможность примене-
ния ВТГ с металлическим резонатором в качестве инте-
грирующего гироскопа в режиме свободной волны.
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Аннотация — В работе рассматриваются особенности
настройки и калибровки электронного модуля волнового
твердотельного гироскопа с металлическим резонатором,
включенным в режиме датчика угловой скорости. Обосно-
вывается необходимость применения корректирующих
функций для выходного сигнала датчика. Приводятся ре-
зультаты испытания датчика с реализованными корректи-
рующими функциями.
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I. ВВЕДЕНИЕ

Особенности настройки и калибровки рассмотрены
для волнового твердотельного гироскопа – датчика угло-
вой скорости (ВТГ-ДУС) с блоком электроники и резона-
тором, изготовленными АО «МЗП» (г. Мичуринск). Про-
тотипом является конструкция гироскопа компании
InnaLabs, Ltd с металлическим резонатором в котором для
возбуждения и детектирования колебаний применены че-
тыре пары пьезоэлементов.

Цель работы заключается в изложении методики
настройки и калибровки, обеспечивающей достижение
характеристик ВТГ-ДУС среднего класса точности, при
условии балансировки резонатора по четырем формам
распределения дефектов масс.

Результатом процессов настройки и калибровки ВТГ-
ДУС является обеспечение условия резонансной настройки
чувствительного элемента, определение коэффициентов
обратных связей контуров удержания колебаний, метроло-
гических характеристик ВТГ-ДУС и получение коэффици-
ентов функций, корректирующих выходной сигнал датчика
по различным параметрам (резонансной частоте и ампли-
туде сигнала подавления квадратурной составляющей).

В работе не рассматриваются теоретические основы
функционирования ВТГ в режиме ДУС, так как они в до-
статочном объеме освещены в работах [1–6].

II. НАСТРОЙКА БЛОКА ЭЛЕКТРОНИКИ

Настройка блока электроники позволяет решить следу-
ющие задачи: (1) возбуждение резонатора на резонансной
частоте с заранее заданной постоянной амплитудой колеба-

ний, (2) обеспечение необходимой полосы пропускания
датчика или необходимого уровня шума выходного сигнала.

Первым этапом настройки блока электроники является
учет фазовых сдвигов сигнала узла и пучности, вызван-
ных наличием аналоговых усилительных трактов, АЦП
и ЦАП. Учет данных фазовых сдвигов необходим для
корректной демодуляции сигналов узла и пучности на
квадратурную и кориолисовую составляющие. Значение
фазовых сдвигов определяются на резонансной частоте ре-
зонатора (частоте, при которой амплитуда сигнала пучности
максимальна). При этом составляющие части фазовых сдви-
гов, возникающие в АЦП и ЦАП можно рассчитать анали-
тически, зная временные параметры этих компонентов.
Составляющие фазовых сдвигов, возникающие на анало-
говых усилительных трактах и пьезоэлементах можно
измерить с помощью осциллографа. На данном этапе
определяется резонансная фаза сигнала пучности по от-
ношению к сигналу возбуждения (96,6° для рассматрива-
емого блока электроники).

Вторым этапом является установка коэффициентов
контура поддержания резонансной частоты. Один из ва-
риантов поддержания резонансной частоты заключается
в анализе разности текущей фазы сигнал пучности и ранее
измеренной резонансной фазы. Если разность положи-
тельна, то текущую частоту сигнала возбуждения необхо-
димо уменьшить, если отрицательна – увеличить. Данный
алгоритм легко реализуется с помощью ПИ-регулятора,
коэффициенты которого должны обеспечивать требуемые
время переходного процесса и перерегулирование.

Третьим этапом является настройка контура поддер-
жания постоянной амплитуды сигнала пучности, который
также представляет собой ПИ-регулятор. Требуемое зна-
чение амплитуды сигнала пучности определяется исходя
из необходимого диапазона измерения угловых скоростей
(при уменьшении диапазона измерения в k раз, требуемую
амплитуду сигнала пучности надо также изменить в k раз)
и конструктивных параметров резонатора. Последнее объ-
ясняется тем, что большие амплитуды колебаний могут
привести к выходу из режима линейных колебаний и, как
следствие, ухудшения точностных характеристик датчика.

Четвертым этапом настройки является установка коэф-
фициентов ПИ-регуляторов контуров подавления кориоли-
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совой и синфазной составляющих сигнала узла. Коэффици-
енты подбираются исходя из компромисса между полосой
пропускания датчика и уровнем шума выходного сигнала.

III. КАЛИБРОВКА ВТГ-ДУС
После проведения процедуры настройки электронного

блока ВТГ-ДУС способен функционировать в широком
диапазоне температур, определяемом, главным образом,
диапазоном рабочих температур электронных компонен-
тов. В ходе проведения температурных испытаний ВТГ-
ДУС была получена зависимость выходного сигнала (ам-
плитуды сигнала подавления кориолисовой составляющей
сигнала узла) от угловой скорости (в диапазоне ±2000°/с)
и температуры (от минус 40°С до плюс 85°С). Результаты
представлены на рис. 1.

Как видно из рис. 1, масштабный коэффициент выход-
ного сигнала сильно зависит от температуры (изменение
более 10% во всем диапазоне температур). Также, если
для какой-либо одной температуры аппроксимировать
выходной сигнал ВТГ-ДУС прямой линией, то погреш-
ность измерения угловой скорости для данной температу-
ры может достигать 20°/с (рис. 2). Таким образом, при
попытке вычисления угловой скорости вращения по вы-
ходному сигналу ВТГ-ДУС с постоянными масштабным
коэффициентом и смещением нуля погрешность измере-
ния будет превышать 200°/с в окрестности угловой скоро-
сти 2000°/с. Для уменьшения погрешности необходимо
корректировать значения масштабного коэффициента
и смещения нуля от температуры.

При разработке корректирующих функций было заме-
чено несколько интересных фактов. Несмотря на учет фа-
зовых сдвигов на первом этапе настройки, квадратурная
и кориолисовая составляющая сигнала узла не являются
абсолютно независимыми, но являются в какой-то мере
смешанными. Поэтому выходной сигнал ВТГ-ДУС можно
рассматривать как линейную комбинацию сигналов по-
давления кориолисовой и квадратурной составляющих.
Также было замечено, что значение текущей резонансной
частоты с высокой точность коррелирует с текущей тем-
пературой резонатора. Таким образом, для выполнения
температурной коррекции можно использовать значение
резонансной частоты резонатора без необходимости до-
бавления в электронный блок датчика температуры.

Результатом поиска корректирующих функций стала
двухступенчатая коррекция:
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где x – амплитуда сигнала подавления кориолисовой
составляющей (В), q – амплитуда сигнала подавления
квадратурной составляющей (В), f – текущая резонансная
частота (Гц), Kxi, Kqi, Kfi Kyi – коэффициенты коррекций, y1 –
результат первой ступени коррекции, y2 – итоговый ре-
зультат коррекции (измеренная угловая скорость).

Рис. 1. Зависимость выходного сигнала ВТГ-ДУС от угловой скорости
и температуры

Рис. 2. Погрешность вычисления угловой скорости при линейной
аппроксимации выходного сигнала ВТГ-ДУС для каждой температуры
в отдельности

Для тестирования данной двухступенчатой коррекции
были рассчитаны ее коэффициенты. Использовался метод
наилучшей аппроксимации истинных значений угловой
скорости, в качестве критерия использовался метод
наименьших квадратов. Корректирующие функции были
запрограммированы в электронный модуль ВТГ-ДУС
и затем были проведены его повторные испытания на
вращательном стенде в климатической камере. Результаты
приведены на рис. 3.

Рис. 3. Итоговая погрешность ВТГ-ДУС во всем диапазоне температур
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Рис. 4. График отклонения Аллана ВТГ-ДУС при термоконстантных
условиях (+20°С)

Можно сделать вывод, что применение двухступенча-
той коррекции позволяет уменьшить погрешность изме-
рения угловой скорости на два порядка.

На рис. 4 приведен график отклонений Аллана, полу-
ченный в результате обработки двухчасовой записи при
термоконстантных условиях (плюс 20 °С).

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

По результатам настройки и калибровки ВТГ-ДУС
с диапазоном измерения ±2000°/с в температурном диапа-

зоне функционирования от минус 40°С до плюс 85°С име-
ет следующие параметры: (1) нестабильность нулевого
сигнала не более 0,6°/ч, (2) случайное блуждание 0,06°/√ч,
(3) ошибка масштабного коэффициента во всем диапазоне
температур 0,05%, (4) амплитуда шума покоя не более
0,025 °/с [4].

Из приведенных данных следует, что калибровка ВТГ-
ДУС по приведенной методике обеспечивает параметры
ДУС среднего класса точности.
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Оптимизация конфигурации электродов
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Аннотация — В докладе проведен анализ зарубежных
и отечественных решений (и их применимости) по повышению
«эксплуатационной» точности микромеханических датчиков,
рассмотрена возможность улучшения этого показателя приме-
нительно к отечественному ММГ за счет оптимизации его
электродной структуры и методов формирования напряжений
на них. Приведены результаты исследования чувствительности
разработанного микромеханического гироскопа к внешним
воздействиям. Предложены критерии изменения существую-
щей электродной структуры и обоснован выбор конфигурации
и размеров электродов.

Ключевые слова — микромеханические датчики,
электродные структуры, формирование напряжений

I. ВВЕДЕНИЕ

Благодаря малым габаритам, низкой стоимости и высо-
кой надежности вибрационные микромеханические гиро-
скопы (ММГ) находят применение в самых разнообразных
областях. Чувствительный элемент (ЧЭ) ММГ состоит из
подвижной массы (масс) (ПМ) на торсионном подвесе
и электродов, которые размещены в вакуумированном
объёме. Возбуждение колебаний ПМ, преобразование сил
Кориолиса, действующих на ПМ при вращении датчика,
в его выходной сигнал осуществляется электронным бло-
ком. За тридцатилетний период развития точность ММГ
была повышена более чем на три порядка во многом бла-
годаря расширению функций, реализуемых с помощью
электроники и электродов, обеспечивающих прямые
и обратные преобразования механических величин (пере-
мещений и сил) в электрический сигнал.

В докладе анализируются зарубежные и отечественные
решения и методы повышения «эксплуатационной» точно-
сти ММГ, их применимость к разрабатываемому в ЦНИИ
«Электроприбор» гироскопу, на основании чего предложе-
но изменить существующую электродную структуру
ММГ.

II. ОБЗОР МИРОВЫХ ТЕНДЕНЦИЙ В РЕШЕНИИ ЗАДАЧ
ПОВЫШЕНИЯ ТОЧНОСТИ МИКРОМЕХАНИЧЕСКИХ ДАТЧИКОВ

Основным показателем точности первых промышленных
образцов ММГ была разрешающая способность, величина
которой находилась на уровне 1°/с [1]. В последующих

модификациях в качестве квалификационного параметра
использовалась нестабильность нуля в пуске, а в послед-
нее десятилетие основным показателем точности стано-
вится повторяемость нестабильности нуля и масштабного
коэффициента при работе ММГ в заданных и, как правило,
жестких условиях: при изменении температуры окружаю-
щей среды в пределах 100-130°С, вибрациях (на уровне
5-10 g и более в диапазоне частот от 0 до 2-3 кГц), действии
акустических помех (на уровне 120-140 дБ) [2–4].

В процессе развития ММГ совершенствовалась техно-
логия изготовления чувствительных элементов (ЧЭ), элек-
тронных узлов управления положением ПМ и преобразо-
вания сигналов. Например, в ММГ ф. Bosch DRS MM2
толщина ПМ была равна 1,6 мкм [2]. Этим в определен-
ной степени был обусловлен выбор одномассовой кон-
струкции ЧЭ RR-типа, позволяющей при малой толщине
ПМ получать сравнительно большие изменения межэлек-
тродных емкостей в канале вторичных колебаний ММГ.
Электродная структура ЧЭ включала в себя гребенчатые
и плоские электроды. Резонансная частота подвеса fр была
равна 1,6 кГц.

В новой модификации ММГ (DRS MM3) был приме-
нен многомассовый ЧЭ LL-типа с толщиной ПМ, равной
15 мкм, fр повышена до 15 кГц, электродная структура ЧЭ
и в канале возбуждения первичных колебаний, и в канале
измерения содержала только гребенчатые электроды. За
счёт использования цифровой специализированной схемы
(ASIC) в этом датчике реализован компенсационный ре-
жим. Совокупность этих мер обеспечила достижение не-
стабильности нуля ММГ в пуске на уровне 3°/ч [5, 6].

В начале 2000-х гг. разработчики ММГ стремились
найти решения, обеспечивающие совмещение резонанс-
ных частот подвеса ПМ [7] и подавление квадратурной
помехи при большой добротности подвеса ПМ по оси
вторичных колебаний, для того чтобы повысить точность
датчиков [8]. Были предложены разные варианты решения
этой задачи, позволившие создать образцы ММГ с неста-
бильностью нуля в пуске на уровне 0,3-3°/ч, на основании
чего прогнозировалось создание ММГ и инерциальных
модулей (ИМ) тактического класса точности к началу
2010 г. [9, 10]. Однако этот прогноз оказался слишком оп-
тимистичным, и в 2018 г. ф. NG LITEF, по ее утверждению,
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оставалась единственной фирмой, выпускающей ИМ так-
тического класса точности на основе МЭМС-технологии
[11]. В ММГ этой фирмы используются ЧЭ LL-типа
с электродной структурой, дополненной квадратурными
электродами и электродами для изменения жесткости
подвеса ПМ, и электроника, обеспечивающая компенса-
ционный режим в канале вторичных колебаний, под-
стройку резонансной частоты и подавление квадратурной
помехи [10, 11]. Подобная электродная структура была
предложена и ф. Thales в 2009 г. [12]. Аналогичное решение
применительно к многомассовым ЧЭ RR-типа и LL-типа
было найдено ф. Analog Devices в 2009 г. [13]. Предло-
женная электродная структура включала в себя, помимо
электродов для формирования компенсационного режима,
подавления квадратурной помехи и подстройки резонанс-
ной частоты подвеса ПМ, электроды для компенсации
синфазной помехи.

Несмотря на то что в современных вибрационных ММГ
используются, как правило, многомассовые ЧЭ LL-типа,
интерес к одномассовым ЧЭ RR-типа сохраняется [14].
Использование в них цифрового управления позволяет
получать малое смещение нуля (1,3°/ч), низкий уровень
шума (0,003°/с/√Гц). За счёт введения промежуточной
специализированной кремниевой пластины между кри-
сталлом ЧЭ и корпусом в ММГ может быть снижено вли-
яние температуры на характеристики датчика и повышена
до 10000 g его ударостойкость [15].

Можно отметить, что такие показатели, как повторяе-
мость смещения нуля и масштабного коэффициента ММГ,
приводятся только в публикациях и/или документации фирм
NG LITEF и Honeywell, для улучшения этих показателей на
порядок разработчикам потребовалось около 10 лет,
и в настоящее время и смещение нуля, и его повторяе-
мость являются величинами одного порядка [4, 16].

Отечественными разработчиками ММГ в начале
2000-х гг. была выбрана в качестве базовой конструкция
одномассового ЧЭ RR-типа. В ЦНИИ «Электроприбор»
были разработаны две модификации этого ЧЭ с fр, равны-
ми 3 и 8 кГц. Электродная структура ЧЭ включала в себя
гребенчатые электроды, используемые для возбуждения
первичных колебаний ПМ, и 4 плоских электрода в канале
измерения. Благодаря применению специализированной
ИС в ММГ реализованы компенсационный режим и темпе-
ратурная компенсация смещения нуля и масштабного ко-
эффициента для широкого диапазона температур (от –40 до
85°С) [17]. При уровнях квадратурной составляющей ме-
нее 200°/с нестабильность нуля в пуске не превышает
10°/ч. Расширению области применения ММГ препят-
ствуют два основных недостатка: чувствительность к аку-
стическим помехам и относительно большая величина
повторяемости смещения нуля (≈1°/с) в рабочем диапа-
зоне температур [18].

Технические решения, использованные для повыше-
ния точности зарубежных ММГ, лишь фрагментарно
представлены в зарубежных публикациях, являются в зна-
чительной части «know-how» [19]. Поэтому авторы при-
ходят к выводу о необходимости поиска других путей
и предлагают оригинальную конструкцию ЧЭ [20].

III. АНАЛИЗ МЕТОДОВ ПОВЫШЕНИЯ
«ЭКСПЛУАТАЦИОННОЙ» ТОЧНОСТИ ММГ

Сравнение условий работы, при которых сохраняется
точность ММГ, позволяет выделить датчики ф. NG LITEF.
Для них в спецификации указывается не только темпера-
тура окружающей среды (от –55 до 71°С), но и уровень
акустических помех до 140 дБ [15]. Допустимый уровень
акустической помехи для большинства ММГ не указыва-
ется в спецификациях, хотя их воздействие может приво-
дить к потере точности и отказу датчиков [21].

Можно выделить два основных метода повышения
устойчивости ММГ к акустическим помехам: использова-
ние звукоизолирующих покрытий датчиков и выведение fр
за диапазон этих помех, т.е. за 20 кГц.

Приемлемые по габаритам звукоизолирующие покры-
тия снижают уровень помех не более чем на 20 дБ, что
недостаточно для устойчивой работы ММГ [22].

В отличие от ММГ первых поколений с fр 1,5-4 кГц
в современных ММГ её величина лежит уже в диапазоне
14-20 кГц [21]. Повышение fр делает ММГ более устойчи-
вым к вибрациям и акустическим помехам на частотах
ниже fр, но одновременно снижает его чувствительность,
приводит к возрастанию квадратурной составляющей [23].

Сигнал на выходе демодулятора (Sд) в канале вторич-
ных колебаний (или измерения) ММГ зависит от ампли-
туд синфазной и квадратурной помех (Bi, Bq соответ-
ственно) и изменения фазы (ϕerr) опорного сигнала демо-
дулятора относительно фазы сигнала, пропорционального
измеряемой угловой скорости Ω [24]:

Sд ≡ (Bi +Ω)cos(ϕerr) + Bq sin(ϕerr) ≈ Bi + Bqϕerr + Ω. 

Величины Bi, Bq, ϕerr под действием окружающей сре-
ды могут изменяться, поэтому в высокоточных ММГ
применяются системы автоматического подавления квад-
ратурной и синфазной помех и подстройки резонансной
частоты, которые снижают изменения ϕerr.

Для подавления квадратурной помехи было предложено
использовать специальные т.н. квадратурные электроды,
которые при напряжениях на них определенной величины
формировали силы, компенсирующие перекрестную связь
между каналами первичных и вторичных колебаний [25].

В системах ф. NG и Analog Devices в качестве тестово-
го сигнала, определяющего разность резонансных частот
подвеса и определения остаточного квадратурного сигна-
ла, используется модулированный по амплитуде квадра-
турный сигнал. В системе ф. NG этот сигнал формируется
в канале вторичных колебаний, а в системе ф. Analog De-
vices – на квадратурных электродах, при этом fр выбрана
равной 64 кГц [13]. Для реализации описанных систем
управления необходимы ASIC большего уровня сложно-
сти (по сравнению с упомянутой выше ASIC для отече-
ственного ММГ).

Из-за неполного подавления составляющих (Bi + Bqϕerr)
в упомянутых системах в ММГ применяется температур-
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ная компенсация. Для повышения ее точности предложе-
но использовать такие зависимые от температуры пара-
метры подвеса, как fр и добротность Q [26, 27].

IV. АНАЛИЗ ПРИМЕНИМОСТИ ИЗВЕСТНЫХ РЕШЕНИЙ ПО
ПОВЫШЕНИЮ ЭКСПЛУАТАЦИОННОЙ ТОЧНОСТИ

К ОТЕЧЕСТВЕННОМУ ММГ
Исследование влияния внешних воздействий на точ-

ность отечественного ММГ и на составляющие погрешно-
стей измерения показали, что:
 изменение температуры окружающей среды в диа-

пазоне 100–120°С приводит к изменению Bq (на
≈20%), Bi (на ≈3-5°/с) и ϕerr (на ≈ 0,5°) [18];

 акустические воздействия на частотах fа, близких к fр,
вызывают возникновение ложных сигналов на выходе
ММГ, частота которых равна │fа – fр│[28]. Амплиту-
да этих колебаний с увеличением разности частот
снижается практически до 0 при │fа – fр│>150 Гц;

 вибрации с амплитудой 10 g и частотами до 2 кГц
не вызывают появления ложных сигналов в ММГ
с fр, равной 8кГц, в отличие от ММГ с fр, равной
2 кГц [28];

 клеевое соединение кристалла ЧЭ с корпусом ока-
зывает влияние на точность датчика и параметры
ЧЭ, в частности на добротность подвеса по оси
первичных колебаний [28].

Влияние перечисленных факторов на другие ММГ
подтверждаются и публикациями в зарубежных изданиях
[29–31].

В последнее время отечественными разработчиками
были предложены изменения как в конструкции ЧЭ, так
и в структуре ASIC для улучшения эксплуатационных
характеристик отечественных ММГ. Из них выделим от-
носящиеся к ММГ RR-типа варианты выполнения много-
массового ЧЭ [32], ЧЭ с подвижным электродом на резо-
нансном подвесе в канале вторичных колебаний [20]
и новый алгоритм фильтрации выходного сигнала ММГ
[33]. Последние два предложения вряд ли могут быть реа-
лизованы в ближайшее время, т.к. требуют перехода от
технологии изготовления ЧЭ с использованием трёх
кремниевых пластин к новой технологии с четырьмя пла-
стинами и разработки нового ASIC. Как показали сравни-
тельные испытания ММГ с разными fр, увеличение fр до
8 кГц позволяет исключить возникновение ложных сигна-
лов при вибрациях основания на частотах до 2 кГц [27].

Переход к многомассовым конструкциям ЧЭ целесо-
образен, поскольку для его реализации требуется только
перепроектирование ЧЭ без изменения front-end-
технологии, а для управления может использоваться при-
меняемый ASIC, настраиваемый на частоту противофазных
колебаний ПМ. При противофазных колебаниях ПМ сум-
марная сила между ПМ и корпусом ЧЭ в идеальном слу-
чае равна нулю, поэтому клеевое соединение не оказывает
влияние на добротность и fр подвеса.

С учетом отсутствия развитой инфраструктуры (суще-
ствование которой за рубежом позволяет через 2-3 года

выводить новые датчики на рынок [34]), в которой присут-
ствуют предприятия, специализирующиеся на front&back-
end-технологиях и проектировании высокоточных ASIC,
в РФ необходимо ориентироваться на уже существующие
технологии и электронику.

При указанных выше ограничениях возможные изме-
нения конструкции ЧЭ могут касаться только его элек-
тродной структуры в части геометрии гребенчатых
и плоских электродов, конфигурации ПМ, а fр должна ле-
жать в пределах частотного диапазона ASIC. Помимо этих
ограничений, изменения не должны подпадать под дей-
ствия патентов зарубежных фирм, некоторые из которых
поддерживают свои патенты в нашей стране.

Анализ патентной чистоты предполагаемых к использо-
ванию решений по улучшению эксплуатационной точности
отечественного ММГ показывает, что они защищены па-
тентами предприятия, имеющими приоритет по отноше-
нию к зарубежным аналогам [35].

В следующем разделе рассматривается задача увеличе-
ния fр до 21 кГц при сохранении смещения нуля в пуске на
уровне 5-10°/ч, подавления Bq и Bi во всем температурном
диапазоне работы ММГ. В этом случае два первых члена
в выражении (1) оказываются равными нулю, а акустиче-
ские помехи при fа < 20 кГц не будут искажать работу ММГ.

V. ОПТИМИЗАЦИЯ ЭЛЕКТРОДНОЙ СТРУКТУРЫ И МЕТОДОВ
ФОРМИРОВАНИЯ УПРАВЛЯЮЩИХ НАПРЯЖЕНИЙ

Повышение fр рассматривается как эффективный метод
повышения вибро- и ударостойкости, снижения влияния
акустических помех. Исследования влияния масштабиро-
вания по частоте fр (от 15 до 100 кГц) базовой конструкции
ММГ показали, что увеличение fр повышает устойчивость
датчика к механическим воздействиям, однако может со-
провождаться значительным уменьшением чувствительно-
сти и возрастанием квадратурной помехи [23].

В предлагаемой работе мы рассмотрим вопросы опти-
мизации электродной структуры применительно к ММГ
RR-типа при изменении величины fр при сохранении кон-
фигурации ПМ.

Для сохранения достигнутой в ММГ точности при
значении fр = fр1 при переходе к частоте fр2 примем, что
системой управления ММГ коэффициент преобразования
Ω в момент Кориолиса остается неизменным. В этом слу-
чае величина γ∙fр=const (γ – амплитуда первичных колеба-
ний). Обозначив эту постоянную величиной А, можно
получить оценки для момента М, формируемого гребен-
чатым двигателем по оси первичных колебаний:

М2=М1c2/c1, (

где М2, М1 – моменты при fр2, fр1 соответственно, а c2, c1 –

коэффициенты демпфирования при
.
 в уравнении дви-

жения ПМ по оси γ.

На частотах fр < 50 кГц отношение c2/c1≡ fр2/fр1 [23]. От-
метим, что при применяемом ASIC возрастание момента
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в 3 раза при переходе от 8 к 20 кГц допустимо. Но при
уменьшении амплитуды первичных колебаний длина зубцов
также может быть снижена, что приведет и к снижению c2.

Расчёты, проведённые для существующей конструк-
ции ЧЭ, показали, что при уменьшении длины зубцов
электродов, отвечающих за возбуждение первичных коле-
баний, с 9 до 2° соотношение полезной и паразитной емко-
стей (что эквивалентно отношению «сигнал–шум») увели-
чивается более чем на порядок. Это высвобождает полез-
ную площадь, на которой можно разместить дополнитель-
ные гребёнки для формирования момента, достаточного
для поддержания первичных колебаний с повышенной
резонансной частотой.

Уменьшение амплитуды γ при возрастании частоты
в fр2/fр1 раз приводит к ухудшению отношения «сигнал–
шум» (S/N) в канале первичных колебаний, выражение
для которого может быть представлено в виде [36, 37]


1

2

// в

ш п

V f С
V f CS N   

где Vв, Vш – соответственно амплитуды напряжения воз-
буждения схемы преобразования емкость–напряжение
и шума, ΔС/γ – коэффициент преобразования емкостного
датчика; Сп – паразитная емкость на входе этой схемы.

В связи с тем что величины Vв, Vш определяются ASIC
и недоступны для корректировки, единственным спосо-
бом сохранения величины S/N является повышение отно-
шения (ΔС/γ)/Сп.

В канале вторичных колебаний при увеличении часто-
ты имеет место снижение коэффициента передачи резо-
нансного контура на резонансной частоте, что приводит
к возрастанию шума, обусловленного шумом преобразо-
вателя емкость–напряжение, пропорционально отноше-
нию (fр2/fр1). Однако дополнительным источником шума
в существующем ММГ является сигнал, определяемый
произведением Bqϕerr при неподавленной квадратуре
и изменяющейся величине ϕerr. Оптимизация конфигура-
ции измерительных электродов в соответствии с [38] поз-
волит в 1,3 раза снизить шум. Дополнительными возмож-
ностями уменьшения шума являются такие приемы, как
снижение зазора и увеличение изоляционного слоя SiO2
под электродами. Однако более существенный вклад
в снижение шума может внести подавление квадратурной
составляющей. Для того чтобы реализовать подавление
квадратурной и синфазной составляющих в рабочем диа-
пазоне температур, предложены блок-схемы формирова-
ния напряжений на дополнительно введенных электродах,
показанные на рис. 1. Суть предлагаемого решения за-
ключается в компенсации указанных составляющих с по-
мощью встроенного (или внешнего) датчика температуры
и априорной оценке температурных зависимостей [27].
Поскольку зависимости квадратурной и синфазной со-
ставляющих от температуры носят монотонный характер,
их компенсация позволяет снизить вносимую ими по-
грешность на два порядка, тем самым повысив «эксплуа-
тационную» точность ММГ и снизив нестабильность
смещения нуля до 50-100°/ч при сохранении нестабильно-

сти нуля в пуске. Предложенный способ компенсации
может быть реализован за счет использования отече-
ственной элементной базы в дополнение к применяемой
ASIC. Дальнейшее улучшение точности может быть до-
стигнуто за счет использования многомассовых ЧЭ RR-
или LL-типа [13, 32].

Рис. 1. Блок-схема формирования напряжений для подавления
квадратурной и синфазной составляющей: УВПК – устройство
возбуждения первичнх колебаний; КВК – канал вторичных колебаний;
дат. темп. – датчик температуры (может быть как встроенным, так
и внешним по отношению к ЧЭ); УПС – устройство преобразования
сигналов, М – модулятор; УИН – управляемый источник напряжения

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Предложен поэтапный подход к повышению «эксплуа-
тационной» точности отечественного ММГ RR-типа. Он
не требует изменения технологии изготовления ЧЭ и при-
меняемого ASIC и заключается в изменении электродной
структуры ЧЭ и повышении резонансной частоты подве-
са. Применяемый ASIC должен быть дополнен низкоча-
стотной схемой преобразования электрического сигнала,
реализующей полиномиальную зависимость.
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Аннотация — В докладе приводятся результаты компь-
ютерного моделирования движения инерционных масс чув-
ствительного элемента кварцевого маятникового акселеро-
метра, изготовленного из кварцевого стекла марки КУ-1.
Особое внимание уделяется построению замкнутого контура
обратной связи и результатам моделирования во временной
области при различных входных воздействиях. Проводится
сравнение результатов моделирования в различных про-
граммных комплексах.

Ключевые слова — акселерометр, комбинированная
модель, маятник, регулятор, оптимизация параметров

I. ВВЕДЕНИЕ

Объектом исследования является кварцевый маятнико-
вый акселерометр компенсационного типа производства
филиала ФГУП «НПЦАП» – «ПО «Корпус» (г. Саратов) [1].
Рассматриваемый акселерометр в качестве чувствительного
элемента входит в каждый измерительный канал шестиком-
понентного блока измерителей линейных ускорений с неор-
тогональной ориентацией осей чувствительности. С 2002 г.
блок применяется в составе системы управления спускаемо-
го аппарата космического корабля «Союз-ТМА» [2]. По
заказу РКК «Энергия» (г. Королев) с 2016 г. проводится
модернизация блока путём замены в измерительных кана-
лах аналоговой системы управления акселерометром на
цифровую (ЦСУ). Модернизированный блок прошёл все
виды испытаний и с 2019 г. должен заменить блок акселе-
рометров с аналоговой системой обратной связи в системе
управления космического корабля «Союз», а также войти
в систему управления транспортного космического кораб-
ля «Прогресс» [3–7].

Исследованию характеристик маятниковых акселеро-
метров посвящено немалое количество зарубежных публи-
каций, в том числе исследованиям с помощью
3D-моделирования [8–10], но конкретной методики зача-
стую не приводится.

Статья посвящена разработке физической модели при-
бора в среде для 3D-моделирования, расчёту резонансных
частот и математическому описанию движения чувстви-
тельного элемента кварцевого маятникового акселеромет-

ра (КМА) при различных входных воздействиях. К текуще-
му моменту реализована не только физическая модель при-
бора по рабочим чертежам с описанием используемых ма-
териалов, но и сформирован в этой же среде регулятор
в виде системы дифференциальных уравнений в форме Ко-
ши, в связи с чем исследуемая модель была названа комби-
нированной. Реализация такой модели позволяет проводить
компьютеризированное исследование поведения прибора
как замкнутой системы автоматического управления,
например, при изменении механических параметров чув-
ствительного элемента акселерометра и оценке влияния
контура регулирования на качество управления при изме-
нении коэффициентов регулятора. Также, для сравнения,
была реализована упрощённая модель прибора в программ-
ном комплексе Matlab. В настоящем докладе рассмотрено
решение нескольких задач, таких, как исследование харак-
теристик акселерометра с замкнутой цепью обратной связи в
статическом и динамическом режимах работы при использо-
вании различных вариантов конструкции маятника; решение
задачи компенсации разбалансировки маятника с использо-
ванием рассматриваемой среды для 3D-моделирования и ряд
других, что в итоге позволяет провести оптимизацию пара-
метров акселерометра с ЦСУ.

II. МЕТОДИКА ИССЛЕДОВАНИЯ

На рис. 1 показана упрощённая модель чувствительного
элемента маятникового акселерометра с замкнутым конту-
ром обратной связи. Маятник акселерометра, представля-
ющий собой кварцевый диск, является основной частью
чувствительного элемента КМА и представляет собой, так
называемую, физическую модель. Кду и Кдм – коэффици-
енты передачи датчиков угла и момента, соответственно.
Регулятор формируется в виде системы дифференциальных
уравнений в форме Коши. Такой способ построения модели
позволяет избежать применения программного комплекса
Matlab и операций, связанных с передачей данных между
программами в процессе моделирования, что делает сам
процесс моделирования более контролируемым и снижает
требования к аппаратным ресурсам.

Для сравнения была построена аналогичная модель при-
бора в программном комплексе Matlab (рис. 2). В этом слу-
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чае мятник представляется в виде точки в одномерном про-
странстве, задаются жёсткость подвеса, показатель демпфи-
рования и ограничители перемещений, соответствующие
таковым в приборе. Регулятор формируется в виде переда-
точной функции по Лапласу [11]. При моделировании с ис-
пользованием такой модели получаются схожие результаты,
однако ряд эффектов, являющихся особенностью конструк-
тивного исполнения чувствительного элемента, не прояв-
ляются. Так как именно такие эффекты представляют
наибольший интерес, результаты моделирования с приме-
нением этой модели (рис. 2) в статье не приводятся.

Рис. 1. Модель чувствительного элемента кварцевого маятникового
акселерометра с замкнутым контуром обратной связи

Рис. 2. Модель кварцевого маятникового акселерометра с замкнутым
контуром обратной связи в среде Matlab

Одной из задач, стоящих перед разработчиками КМА на
нашем предприятии, является исследование влияния разба-
лансировки вследствие несовпадения центра масс маятника
и центра приложения сил обратной связи, в результате чего
маятник под действием входного ускорения и компенсиру-
ющего воздействия не может вернуться в горизонтальное
положение. При этом система находится в устойчивом со-
стоянии, а остаточные напряжения в объёме кварцевого
диска вносят дополнительные погрешности в выходной
сигнал прибора. Далее приводятся результаты исследова-
ния этого эффекта и формируются рекомендации по его
устранению.

III. РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ

На рис. 3 показан график переходного процесса ком-
пенсирующего воздействия в цепи обратной связи акселе-
рометра, полученный при моделировании, а также величи-

на входного воздействия. Время переходного процесса
составляет около 8 мс. Акселерометр должен иметь аста-
тическую систему управления для того, чтобы не накапли-
валась статическая ошибка, в связи с чем графики на рис. 3
после окончания переходного процесса должны совпасть.
Несовпадение графиков на рис. 3 обусловлено разбаланси-
ровкой маятника, а численно эта разница пропорциональна
величине жёсткости подвеса и составляет 0,2641 мН.

Рис. 3. Переходный процесс кварцевого маятникового акселерометра

Одним из способов устранения разбалансировки маят-
ника является добавление балансировочных масс [12]. Та-
ким образом, центр масс маятника сопоставляется с точкой
приложения компенсирующего воздействия. Необходимая
балансировочная масса для устранения эффекта разбалан-
сировки по расчетам составила 30,7 мг. Несмотря на оче-
видность такого метода, реализация его затруднена рядом
причин, связанных с технологией изготовления чувстви-
тельного элемента: масса должна быть идеально выверена
и надёжно закреплена на составных частях маятника; мас-
су необходимо распределять и закреплять симметрично
относительно плоскости диска маятника; учитывая допус-
ки на геометрические размеры всех частей маятника, массу
необходимо подбирать для каждого образца индивидуаль-
но. Кроме того, изменение массы объекта приводит к необ-
ходимости корректировки коэффициентов регулятора
в управляющем контуре. Все это делает реализацию об-
суждаемого способа балансировки затруднительной в усло-
виях крупного производства.

Вторым из рассматриваемых способов устранения раз-
балансировки маятника является неоднородное распреде-
ление компенсирующего воздействия на катушках датчика
момента. На рис. 4 показан график переходного процесса
компенсирующего воздействия акселерометра после ба-
лансировки вторым способом. Разница между графиками
входного и компенсирующего воздействий после оконча-
ния переходного процесса составила 0,0022 мН. Из резуль-
татов моделирования видно, что такой способ даёт лучшие
результаты в части решения проблемы разбалансировки
маятника, позволяя добиться требуемого результата без
внесения изменений в конструкцию чувствительного эле-
мента акселерометра.

Рассмотрим результаты математического моделирова-
ния при решении задачи минимизации вибрационной
ошибки выходного сигнала акселерометра, возникающей
при воздействии переменного ускорения и соответственно
при раскачке маятника (рис. 5).
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Рис. 4. Переходный процесс кварцевого маятникового акселерометра после
балансировки распределением компенсирующего воздействия

Рис. 5. График работы прибора под действием переменного ускорения
частотой 500 Гц

Частично задача решена расширением полосы пропус-
кания прибора и в настоящий момент вибрационная ошиб-
ка выходного сигнала составляет 15·10–3 g при воздействии
синусоидальной вибрации частотой от 20 до 2000 Гц
и 10·10–3 g при воздействии широкополосной случайной
вибрации частотой от 20 до 2000 Гц.

При решении задачи устранения разбалансировки ма-
ятника было замечено, что после балансировки маятника
распределением компенсирующего воздействия (второй
способ) значительно снижается раскачка маятника под
действием переменного ускорения (рис. 6), чего не проис-
ходит при добавлении балансировочной массы (первый
способ). Амплитуда перемещений маятника в этом случае
снижена с 0,129 мкм до 0,0008 мкм.

Рис. 6. График работы прибора под действием переменного ускорения
частотой 500 Гц после балансировки распределением компенсирующего
воздействия

Полученные из моделирования данные говорят о том,
что при решении задачи минимизации вибрационной по-
грешности одну из ключевых ролей играет балансировка
маятника. Однако не любой из способов балансировки
позволяет добиться требуемого результата в условиях
крупного производства.

Решение описанных в работе задач требует изучения
принципов работы прибора и протекающих в нём при этом
процессов. Описанная модель подходит для этого наилуч-
шим образом, а иногда является единственным вариантом
для получения необходимых знаний.

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Построена модель чувствительного элемента маятни-
кового акселерометра с замкнутым контуром обратной
связи, которая может быть применена при решении широ-
кого спектра задач, связанных как с модернизацией самого
чувствительного элемента маятникового акселерометра,
так и с оптимизацией управляющего контура. Это, в свою
очередь, позволяет проводить комплексную оптимизацию
параметров прибора.
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Аннотация — Анализируется влияние на характеристи-
ки одной из возможных конфигураций кольцевого конфо-
кального резонатора внешних воздействий, которые резона-
тор может испытывать при работе в составе миниатюрного
оптического резонаторного гироскопа. При исследовании
кольцевого конфокального резонатора используется пакет
мультифизического моделирования OOFELIE::Multiphysics.
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метод Фокса и Ли, оптический резонаторный гироскоп, ком-
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I. ВВЕДЕНИЕ

Спектр открытого кольцевого резонатора, состоящего
из p повторяющихся периодов, определяется следующим
выражением [1, 2]:

 1 11 arccos
2 2 2nmq

A Dc pq n
L
              

 

2 21 1arccos ,
2 2 2 2

A Dp m               


где c – скорость света в вакууме; L – оптическая длина осе-
вого контура резонатора; q – продольный и m, n – попереч-
ные индексы мод; A1,2 + D1,2 – сумма диагональных элемен-
тов лучевых матриц в плоскости резонатора и в перпенди-
кулярной ему плоскости соответственно; ε – коэффициент,
равный нулю при четном числе зеркал. В общем случае
спектр кольцевых резонаторов имеет гребенчатую форму.

При выполнении A1,2 + D1,2 = 0, наблюдается, что, в част-
ности у кольцевых конфокальных резонаторов, спектр вы-
рождается и становится эквидистантным.

Такие резонаторы могут быть изготовлены в виде единого
монолитного элемента (призмы) и использованы, в частно-
сти, в качестве чувствительных элементов миниатюрных
оптических резонаторных гироскопов [3]. В первом при-
ближении кольцевой конфокальный резонатор можно по-
лучить, используя в его составе несколько (не менее трех)
отражающих поверхностей: плоские и вогнутые торои-
дальные (не менее одной) с радиусами кривизны в двух
главных меридиональных сечениях, обеспечивающими
выполнение условия конфокальности и вырождение спек-
тра [4]. Предлагаемая работа посвящена анализу влияния
на характеристики такого резонатора внешних воздей-
ствий, которые он может испытывать при работе в составе
компактного оптического резонаторного гироскопа: вра-
щение вокруг с угловой скоростью Ω = 300 рад/с; движ е-
ние с линейным ускорением 100 g; изменение температуры
от 20°C до 50°C и от 20°C до –60°C.

II. МОДЕЛЬ КОЛЬЦЕВОГО КОНФОКАЛЬНОГО РЕЗОНАТОРА

В графическом редакторе программы OOFELIE:: Mul-
tiphysics была построена модель кольцевого конфокально-
го резонатора из фторида кальция, закрепленного на квад-
ратной медной пластинке (рис. 1). Был задан кольцевой
конфокальный резонатор в виде призмы, с одной торооб-
разной отражающей поверхностью 2 и с тремя плоскими
отражающими поверхностями 1, 3 и 4 (рис. 2). Геометриче-
ские параметры резонатора: расстояние между отражающи-
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ми поверхностями a = 15 мм; ширина отражающих поверх-
ностей b = 5 мм; толщина призмы c = 5 мм; радиусы кри-
визны торообразной поверхности R1≈ 121 мм и R2 ≈ 61 мм.
Сторона медной пластинки 30 мм, а толщина 1 мм. Модель
разбита сеткой конечных элементов (рис. 1). Максималь-
ная длина ребер конечных элементов у пластинки 0,5 мм,
а у призмы резонатора 0,2 мм. Так как результатами моде-
лирования являются механические деформации резонато-
ра, исходя из величины которых вычисляются оптические
характеристики, то указанной дискретизации достаточно
для сходимости результатов по сетке. В модели введена
декартовая система координат oxyz: ось oz совпадает с нор-
малью к медной пластинки; oy направлена на торообразную
поверхность.

Рис. 1. Модель кольцевого конфокального резонатора

Рис. 2. Параметры кольцевого конфокального резонатора

III. ВЛИЯНИЕ ВНЕШНИХ ВОЗДЕЙСТВИЙ

Описанный кольцевой конфокальный резонатор пред-
ставляет наибольший интерес в качестве чувствительного
элемента компактных оптических гироскопов [5]. Поэтому
в ходе исследования моделировались реакции резонатора
на внешние воздействия, которые он может испытывать
при работе в составе оптического резонаторного гироско-
па: вращение вокруг с угловой скоростью 300 рад/с; дви-
жение с линейным ускорением 100 g; изменение темпера-
туры от 20°C до 50°C и от 20°C до –60°C.

Вначале моделировалось вращение резонатора вокруг
оси oz с Ω = 300 рад/с. При этом отражающие поверхности
слегка наклоняются, форма отражающих поверхностей

практически не искажается, а длина осевого контура резо-
натора изменяется на величину ΔL ≈ 2.1×10–9 м.

Очевидно, что у рассматриваемого резонатора из-за
изменения длины осевого контура полусумма элементов
главной диагонали лучевых матриц станет отличной от
нуля и изменится на величину:

1 – (L + ΔL)/L. 

В результате вырожденные по частоте моды сдвинут-
ся относительно фундаментальных поперечных мод на
величину Δν, что, в частности, ведет к снижению доброт-
ности резонатора и может привести (если Δν пр евышает
или близка к ширине спектральной линии фундаменталь-
ной продольной моды) к отмене вырождения спектра ре-
зонатора.

Исходя из (1) и (2), вращение резонатора с Ω = 300 рад/с
вызовет Δν ≈ 54 Гц. При добротности резонатора Q = 109

указанный сдвиг частот незначительно снижает ее вели-
чину (до 9.997×108).

Далее моделировалось движение с линейным ускорени-
ем 100 g вдоль оси oz и в плоскости резонатора. В первом
случае длина осевого контура изменяется на ΔL≈–1.0×10–9 м,
Δν ≈ 26 Гц, а изменение добротности пренебрежимо мало.
Во втором случае длина осевого контура изменяется на
ΔL ≈ 10–16 м, Δν и изменение добротности пренебрежимо
малы. Но при равноускоренном движении наблюдаются
изменения формы и наклона отражающих поверхностей,
что может привести к изменению оптических свойств ре-
зонатора. Это планируется исследовать в будущем с ис-
пользованием адаптированного для кольцевых резонато-
ров метода Фокса и Ли [6].

Также моделировались влияние изменения температуры
от 20°C до 50°C и от 20°C до –60°C. При этом отражающие
поверхности значительно наклоняются и деформируются,
а длина осевого контура изменяется, соответственно, на
ΔL ≈ 21×10–6 м и ΔL ≈ –56×10–6 м. При добротности резо-
натора Q = 109 сдвиги частот значительно превышают ши-
рину его спектральной линии, и спектр из эквидистантного
превращается в гребенчатый.

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

С использованием компьютерного моделирования про-
анализировано влияние на характеристики одной из возмож-
ных конфигураций кольцевого конфокального резонатора
внешних воздействий, которые резонатор может испыты-
вать при работе в составе миниатюрного оптического резо-
наторного гироскопа. При вращении с угловой скоростью
300 рад/с или движении с линейным ускорением 100 g со-
храняется вырождение спектра. Однако при этом наблю-
даются некоторые изменения формы и наклона отражаю-
щих поверхностей, которые могут привести к изменению
оптических свойств резонатора. Это планируется исследо-
вать в последующих работах по обсуждаемой тематике.
При изменении температуры окружающей среды от 20°C
до 50°C или от 20°C до –60°C спектр превращается в гре-
бенчатый, и в этом случае резонатор нельзя использовать
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в качестве чувствительного элемента оптического резона-
торного гироскопа. Выходом из данной ситуации является
либо термостабилизация резонатора, либо изменение кон-
струкции и материала резонатора. Например, можно со-
ставить кольцевой конфокальный резонатор из нескольких
зеркал или призм закрепленных на корпусе из термоста-
бильного материала [7].
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Аннотация—Приводится краткий анализ возможных
версий косвенного метода калибровки бесплатформенного
инерциального измерительного блока. Рассматривается вер-
сия, в которой уравнения измерения имеют простую форму,
поддаются декомпозиции и решаются простым алгебраиче-
ским путем. Приводится методика получения аналитических
соотношений, связывающих погрешности калибровки с их
источниками, и сами соотношения. Анализируется влияние
на точность калибровки самих калибруемых параметров,
некалибруемых параметров и погрешностей калибровочного
оборудования.

Ключевые слова—БИНС, инерциальный измерительный
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I. ВВЕДЕНИЕ

Достижение максимально возможной точности измере-
ний при ограничениях на затраты стало одним из трендов
в измерительной технике. Это касается как собственно из-
мерительных приборов, так и оборудования, обеспечиваю-
щего их калибровку. Вопросы использования относитель-
но грубых поворотных столов для калибровки точностных
параметров прецизионных бесплатформенных инерциаль-
ных измерительных блоков (БИИБ) обсуждаются в лите-
ратуре, начиная с середины 1970 х годов. Особое внимание
уделяется оценке масштабных коэффициентов и углов
привязки осей чувствительности датчиков угловой скоро-
сти (ДУС). Эти параметры, в отличие от погрешностей
акселерометров и смещений нуля ДУС, не могут быть оце-
нены при обработке информации БИИБ в неподвижных
относительно Земли программных положениях.

Эта задача может быть решена с помощью достаточно
простого поворотного стола (а не дорогостоящего враща-
тельного стенда) и косвенного метода калибровки, кото-
рый впервые был описан Полом Сэведжем (Paul G. Savage)
[1]. Метод получил теоретическое и практическое разви-
тие, широко обсуждался и продолжает обсуждаться в ли-
тературе. В данном докладе приводится краткий анализ
возможных версий косвенного метода.

В большинстве работ, посвященных калибровке БИНС,
точностные параметры датчиков и погрешности их опре-
деления оцениваются с помощью фильтра Калмана. Это не
дает ясной физической интерпретации влияния различных

источников погрешностей на точность калибровки каждого
из параметров. Целью данной работы является вывод анали-
тических соотношений для погрешностей косвенной калиб-
ровки как функций от их источников и подтверждение полу-
ченных результатов путем математического моделирования
процесса калибровки. Задача решается применительно к
стандартному БИИБ, построенному на базе трех акселеро-
метра и трех ДУС с ортогональными осями чувствительно-
сти. Соотношения для оценки параметров и погрешностей
калибровки выводятся для версии метода, в которой уравне-
ния измерения имеют простую форму, поддаются декомпо-
зиции и решаются простым алгебраическим путем [2].

II. КРАТКИЙ АНАЛИЗ КОСВЕННЫХ МЕТОДОВ КАЛИБРОВКИ

Косвенный метод стендовой калибровки БИНС пред-
ставлен в литературе под различными названиями: испы-
тания БИНС при разворотах; метод, использующий «ана-
литическую платформу»; калибровка по навигационным
параметрам; калибровка в инерциальном режиме; скорост-
ной метод. Название косвенный метод (indirect method)
появилось в фундаментальной работе Джона Дизеля (John
W. Diesel), опубликованной в 1987 году [2]. Версии кос-
венного метода отличаются между собой перечнем оцени-
ваемых параметров, последовательностью программных
ориентаций и разворотов, способом формирования раз-
ностного сигнала измерения, методом оценивания.

Косвенные методы калибровки основаны на моделиро-
вании «аналитической платформы» по показаниям датчи-
ков БИИБ в процессе его разворотов и не требуют никаких
внешних измерений. Процедура косвенной калибровки
состоит из последовательности программных разворотов
и фиксированных ориентаций до и после каждого разворо-
та. В процессе разворотов по показаниям ДУС с учетом
скорости вращения Земли рассчитывается матрица
направляющих косинусов между ортогональной прибор-
ной системой координат (ПСК), связанной с осями чув-
ствительности датчиков БИИБ, и географической системой
координат (ГСК). В фиксированных положениях рассчи-
танная матрица используется для пересчета информации
акселерометров в оси географической системы координат
– таким образом, моделируются показания акселеромет-
ров, установленных на гиростабилизированной платформе.
Пересчитанные составляющие кажущегося ускорения со-
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держат как погрешности акселерометров, так и погрешно-
сти ДУС, зависящие от измеряемой угловой скорости. По-
следовательность разворотов выбирается таким образом,

чтобы обеспечить наблюдаемость оцениваемых парамет-
ров. Обобщенная схема обработки информации при кос-
венной калибровке приведена на рис. 1.
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Рис. 1. Обобщенная схема косвенного метода калибровки

Появление косвенного метода было обусловлено необ-
ходимостью калибровки БИНС в процессе эксплуатации
в условиях отсутствия дорогостоящих высокоточных стен-
дов, обеспечивающих требуемое угловое движение. К пер-
воисточникам можно отнести работы [1–3], в которых рас-
сматриваются как теоретические основы метода, так и его
практическое применение к калибровке авиационных
БИНС на лазерных гироскопах с помощью относительно
грубого оборудования, в работе [1] – фирмы Honeywell;
в работе [2] – фирмы Litton; в работе [3] – фирмы Sagem.

Аналитика косвенного метода наиболее подробно
представлена в работах Сэведжа, где косвенный метод
определяется как испытания БИНС при разворотах
(strapdown rotation test – SRT). Этот тест является одним из
двух тестов, проводимых при лабораторных испытаниях,
в которых оцениваются погрешности датчиков угловой
скорости в составе системы [4].

В исходной версии метода [1] программная последова-
тельность разворотов разбита на 15 серий. В процессе ка-
либровки циклическая информация БИНС записывается
в память компьютера, входящего в состав калибровочного
оборудования, и по окончании всех разворотов обрабаты-
вается.

В начале каждой серии осуществляется автономная
начальная выставка, что ограничивает применение мето-
да к калибровке БИИБ низкой точности; затем информа-
ция датчиков обрабатывается по алгоритмам стандарт-
ной БИНС. Сигнал измерения рассчитывается в конце
каждой серии разворотов как изменение горизонтальных
составляющих скорости, которые в идеале должны быть
нулевыми. Ненулевая скорость обусловлена погрешно-
стями ДУС, которые проявляются при разворотах, и по-
грешностями акселерометров, которые наблюдаются при
изменении ориентации их осей чувствительности отно-
сительно ускорения силы тяжести. Вертикальные со-
ставляющие сигнала измерения используются для ка-
либровки масштабных коэффициентов акселерометров
прямым методом.

В различных сериях проявляется различный набор по-
грешностей. В результате формируется система из 45 ли-
нейных уравнений с 18 неизвестными, которая декомпози-
руется и легко решается алгебраически. Оцениваются
масштабные коэффициенты и углы взаимной привязки
осей чувствительности акселерометров и ДУС и смещения
нуля акселерометров. Смещения нуля ДУС не оценивают-
ся и являются источником погрешностей. В работе [1]
приведены уравнения измерения, их решение и соотноше-
ния для погрешностей калибровки, из-за ограничения объ-
ема публикации, – без вывода. Вывод основных соотноше-
ний вынесен в приложения, копии которых в свое время
могли быть получены у автора по запросу.

В процессе теоретического развития и использования
на практике исходная версия SRT была Сэведжем перера-
ботана. Последняя версия описана в работе [5], которая
представляет собой сжатое изложение трехчастной статьи,
посвященной детальному рассмотрению процедуры, обо-
рудования, основных соотношений и численных примеров,
иллюстрирующих применение метода, и находится в от-
крытом доступе в Интернете [6–8].

Следуя работе Даунса (H.B. Downs), опубликованной
в 1982 году [9], в новой версии SRT Сэведж в качестве сиг-
нала измерения использует не изменение скорости в конце
серии разворотов, а разность между изменениями скорости
до и после серии разворотов. Это существенно снижает
требования к точности начальной матрицы, позволяя не
реализовывать начальную выставку, а использовать про-
граммное значение матрицы направляющих косинусов
между ПСК и ГСК, и делает возможным применение ме-
тода и к БИИБ низкой точности.

Кроме того, сигнал измерения формируется не как из-
менение скорости, вырабатываемой навигационной систе-
мой, а как среднее значение кажущегося ускорения. Это
позволяет не решать полномасштабную навигационную
задачу, в чем нет необходимости, а ограничиться модели-
рованием показаний акселерометров, установленных на
«аналитической платформе».
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Процедура калибровки содержит 14 серий разворотов,
которые разбиваются на пять групп в соответствии с физиче-
ским смыслом оцениваемых параметров, что упрощает ре-
шение системы уравнений измерения. Эта система состоит
из 24 уравнений, из которых 9 – вертикальные составляющие
ускорения до и после разворотов, используемые для калиб-
ровки масштабных коэффициентов акселерометров; осталь-
ные 15 – разности горизонтальных ускорений до и после
разворотов, используемые для оценки остальных парамет-
ров. К оцениваемым первоначально 18 параметрам добавля-
ется еще 6 – несимметричности масштабных коэффициен-
тов ДУС и акселерометров. Так же, как и в первоначальной
версии метода, алгоритмы калибровки реализуются в ре-
жиме постобработки.

Авторы работы [3] разделяют методы калибровки на
две категории: классические методы и методы, использу-
ющие «аналитическую платформу» (classical methods and
methods using the analytical platform). В рассматриваемом
ими косвенном методе калибровки в качестве сигнала из-
мерения используется выходная информация стандартной
ИНС на лазерных гироскопах (скорость и параметры ори-
ентации), которая затем обрабатывается в реальном време-
ни высокоточным фильтром Калмана, построенном на ос-
нове дифференциальных уравнений погрешностей БИНС.

Так же как и в SRT, калибруемая БИНС устанавливает-
ся на двухосном поворотном столе, и после режима гиро-
компасирования переходит в режим навигации. Процедура
калибровки содержит 18 разворотов, оценивается 15 пара-
метров: масштабные коэффициенты ДУС и акселерометров,
смещения нуля акселерометров, углы взаимной привязки
осей чувствительности акселерометров и углы взаимной
привязки осей чувствительности ДУС. Погрешности ка-
либровки оцениваются как с помощью математического
моделирования (разность между задаваемыми и рассчитан-
ными значениями параметров), так и как результат решения
ковариационных уравнений погрешностей в процедуре
калмановской фильтрации. Относительные погрешности
калибровки составляют не более 3 %, при этом значения
погрешностей, полученные моделированием, не превы-
шают значений, оцениваемых фильтром Калмана. Проце-
дура калибровки автоматизирована, аппаратное и про-
граммное обеспечение для калибровки БИНС поставляется
потребителю вместе с системой.

Время полного цикла калибровки составляет 20 мин.
Смещения нуля ДУС оцениваются после косвенной ка-
либровки, что требует еще двух программных ориентаций
и более длительного времени наблюдения, определяемого
шумами ДУС.

Минимальное количество разворотов имеет версия
косвенного метода, предложенная Дизелем [2]. Процедура
калибровки содержит 3 серии разворотов по 3 разворота
и 4 стационарных участка в каждой – до и после каждого
разворота. Длительность разворота составляет около 20 с,
длительность стационарного участка – около 5 с. Для
оценки зависимостей точностных параметров от темпера-
туры процедуры калибровки следуют одна за другой
в процессе изменения температуры, общее время калиб-
ровки в этом случае составляет несколько часов.

В начале каждой серии БИИБ устанавливается так, что
каждая из осей ПСК последовательно ориентируется вдоль
местной вертикали. В качестве сигнала измерения, так же,
как и в последней версии SRT, используется разность гори-
зонтальных составляющих ускорения, оцениваемых по ско-
рости с помощью фильтра, на стационарных участках до
и после каждого разворота. Система уравнений измерения
для собственно косвенной калибровки содержит 18 уравне-
ний и 15 неизвестных (ошибки масштабных коэффициен-
тов ДУС и привязки их осей чувствительности между со-
бой и к осям чувствительности акселерометров, смещения
нуля и углы взаимной привязки осей чувствительности ак-
селерометров) и решается простым алгебраическим путем
по окончании процедуры калибровки. Масштабные коэф-
фициенты акселерометров и смещения нуля ДУС оцени-
ваются прямыми методами в том же наборе программных
статических ориентаций; масштабные коэффициенты ак-
селерометров – по вертикальным составляющим ускоре-
ния; смещения нуля ДУС – при увеличении длительности
статических программных ориентаций до и после разворо-
тов вокруг вертикальной оси до 3 мин – методом двухпо-
зиционного гирокомпасирования.

В работе Дизеля приводятся основные математические
соотношения и поясняется физический смысл косвенной
калибровки. В частности, физической основой возможно-
сти калибровки масштабного коэффициента ДУС на гру-
бом поворотном стенде является измерение угла поворота
БИИБ вокруг оси чувствительности этого ДУС, ориенти-
рованной в горизонтальной плоскости, с помощью как
ДУС, так и акселерометров. Описанный метод позволяет
оценить углы взаимной привязки осей чувствительности
датчиков с точностью до единиц угловых секунд, масштаб-
ные коэффициенты ДУС – с точностью до тысячных долей
процента; однако оценка точности калибровки в работе не
приводится.

В настоящее время метод косвенной калибровки с ис-
пользованием двухосного поворотного стола активно ис-
пользуется при калибровке БИНС различного класса точ-
ности на различных типах инерциальных датчиков[10–19].
В большинстве работ сигналом измерения являются нави-
гационные параметры, вырабатываемые стандартной
БИНС в географической системе координат (скорость, либо
скорость и координаты) [10–15]. Этот подход целесообра-
зен, если потребителем приобретается не БИИБ, а закончен-
ная БИНС. В работах, посвященных методу калибровки
БИНС, разработанному в лаборатории управления и навига-
ции МГУ им. М. В. Ломоносова, в частности [16], сигналом
измерения являются горизонтальные ускорения, формируе-
мые, как и в [2,5], с помощью «аналитической платформы».
В процессе испытаний БИИБ вращается вокруг каждой из
трех осей ПСК, последовательно ориентируемых в гори-
зонтальной плоскости. В работе [17] используется осред-
ненное на стационарных интервалах значение ускорения. Во
всех упомянутых работах оценивание параметров осу-
ществляется методом фильтрации Калмана. Для определе-
ния всех точностных параметров прямой и косвенный мето-
ды могут быть объединены в единую процедуру оценивания
[12,16]. Кроме того, к стандартному набору оцениваемых
параметров могут быть добавлены параметры разнесенно-
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сти чувствительных масс акселерометров и задержки пока-
заний ДУС и акселерометров относительно времени изме-
рения [10, 16, 18]. В методе, описанном в работе [19], как
и в методике, используемой в НПО автоматики для стен-
довой калибровки БИИБ, за основу взят метод, предло-
женный Дизелем [2].

III. ПРОЦЕДУРА КАЛИБРОВКИ И УРАВНЕНИЯ ИЗМЕРЕНИЯ

Параметризуем модель основных погрешностей БИИБ
следующим образом. Смещения нуля и погрешности мас-
штабных коэффициентов:

для акселерометров –  ˆ 1 А
p p p pw k w w      ,

для ДУС –  ˆ 1 G
p p p pk      , , ,p x y z ,

где ˆ ˆ,p pw  – измеренные значения проекций кажущейся
ускорения и угловой скорости на оси чувствительности
датчиков; ,p pw  – фактические значения проекций изме-

ряемых векторов; ,А G
p pk k – погрешности масштабных ко-

эффициентов соответственно акселерометров и ДУС;
,p pw  – смещения нуля соответственно акселеромет-

ров и ДУС.

Погрешности ориентации осей чувствительности датчи-
ков в приборной системе координат OXYZ будем задавать
через малые углы неортогональности: для акселерометров
pq , для ДУС pq , , , , ;p q x y z p q  , где p – ось датчика,
q – ось ПСК, таким образом, что нелинеаризованная матри-
ца направляющих косинусов осей датчиков в приборной
системе координат будет иметь вид:

cos ( ) cos ( ) sin ( ) cos ( ) sin ( )

( ) cos ( ) sin ( ) cos ( ) cos ( ) sin ( )

sin ( ) cos ( ) sin ( ) cos ( ) cos ( )

xy xz xy xy xz

yz yx yz yx yz

zx zx zy zx zy

A G

          
 
           
 

           



(1)

Угол неортогональности принимает положительное зна-
чение, если угол между измерительной осью датчика и соот-
ветствующей осью ПСК меньше / 2 . Оси ПСК построим
на осях чувствительности акселерометров ,x yA A в предпо-
ложении, что чувствительные массы акселерометров нахо-
дятся в одной точке (предполагается, что параметры разне-
сенности чувствительных масс акселерометров паспорти-
зуются производителем БИИБ и далее не калибруются): ось
ПСК OX совпадает с осью акселерометра xA ; ось OY лежит
в плоскости, образованной осями акселерометров ,x yA A

ортогонально оси акселерометра xA ; ось OZ дополняет
приборную систему координат до правой. При такой пара-
метризации для акселерометров 0xy xz yz      , а

, ,yx zx zy   – взаимные углы неортогональности между
осями чувствительности соответствующих акселерометров;
для ДУС углы pq , , , , ;p q x y z p q  , характеризуют

взаимные углы неортогональности между осями чувстви-
тельности ДУС и углы привязки осей чувствительности
ДУС к осям чувствительности акселерометров.

Процедура калибровки предусматривает три серии раз-
воротов, в каждой серии проводится три разворота на 180º:
два вокруг северной оси против часовой стрелки и один во-
круг вертикальной – по часовой стрелке. В начале и в конце
каждого поворота поворотный стол с установленным на нем
БИИБ фиксируется. Последовательность разворотов в каж-
дой серии в применяемом в НПОА варианте метода приве-
дена на рис. 2, она несколько отличается от приведенной
в работе [2], что связано с удобством установки реального
БИИБ на двухосном поворотном столе.

Рис. 2. Последовательность разворотов в каждой серии. P1,P2,P3 – оси
ПСК; в первой серии: P1 – ось OZ, P2 – ось OX, P3 – ось OY; во второй
серии: P1 – ось OY, P2 – ось OZ, P3 – ось OX; в третьей серии: P1 – ось
OX, P2 – ось OY, P3 – ось OZ

Входной сигнал для уравнений измерения ,N E
nmz (n –

номер серии, m – номер разворота в данной серии) формиру-
ется для каждого разворота как разность средних значений
проекций кажущегося ускорения по северной и восточной
осям в фиксированных ориентациях в конце и в начале раз-
ворота. Средние значения ускорения оцениваются по ско-
рости, чтобы отфильтровать шумы акселерометров. Значе-
ния горизонтальных проекций ускорения в конце разворота
формируются пересчетом показаний акселерометров в оси
ГСК с помощью матрицы направляющих косинусов, рас-
считываемой в процессе разворотов по показаниям ДУС
с учетом скорости вращения Земли.

В результате коэффициенты при погрешностях ДУС,
зависящих от измеряемой угловой скорости, в уравнениях
измерения пропорциональны углу разворота и величине
ускорения силы тяжести и соизмеримы с погрешностями
акселерометров, что позволяет оценивать погрешности
масштабных коэффициентов и углов привязки ДУС с тре-
буемой точностью. Кроме того, в сигнале измерения
наблюдаются смещения нуля и погрешности взаимной
привязки осей чувствительности акселерометров. Каждый
разворот выявляет свою группу погрешностей. В частно-
сти, углы разворота вокруг северной оси измеряются аксе-
лерометром, установленным в начале серии разворотов
вдоль восточной оси, при этом из разностного сигнала из-

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

187



мерения исключаются погрешности угла привязки оси
этого акселерометра к оси вертикального акселерометра.
Два последовательных разворота на 180 позволяют разде-
лить погрешность масштабного коэффициента северного
ДУС и смещение нуля восточного акселерометра. Связь
сигнала измерения с оцениваемыми погрешностями в се-
верном канале при разворотах вокруг северной оси и в обо-
их каналах при разворотах вокруг вертикальной оси не так
очевидна и требует вывода уравнений измерения через
уравнения погрешностей вычисления ориентации.

Выведем уравнения измерения иначе, чем это сделано
в работе [2], что далее позволит получить аналитические
соотношения для погрешностей калибровки. Кинематиче-
ское уравнение для идеальной матрицы перехода nmL
(n, m = 1, 2, 3) от ПСК к ГСК на каждом развороте имеет
вид [20]:

nm nm SFL L   0 0( )nm nmL t L 

  
0

0
0

z y

SF SF z x

y x

  
 

       
   


 

где abs E
SF SF SF    – кососимметрическая матрица раз-

ностей проекций абсолютной угловой скорости, измеряе-
мой ДУС, и скорости вращения Земли на оси приборной
системы координат (SF – sensor frame). Аналогичный вид
имеет кинематическое уравнение для расчетной матрицы
ˆnmL : ˆ ˆ ˆnm nm SFL L  , где вместо фактической угловой

скорости используется ее измеренное значение. Матрицу
погрешностей (матрицу рассогласования), обусловленную
погрешностями ДУС и погрешностями пересчета скорости
вращения Земли в оси ПСК, введем следующим образом:

 ˆ( ) ( ) ( )T
nm nm nmL t L t L t    

Продифференцировав соотношение (3) и воспользо-
вавшись кинематическими уравнениями для идеальной
и расчетной матриц, получим дифференциальное уравне-
ние для матрицы рассогласования:

 nm nmL L     0( )nmL t E   ˆ GF GF     

где E – единичная матрица 3×3,  – кососимметрическая
матрица с элементами, представляющими собой погрешно-
сти оценки угловой скорости в осях ПСК OXYZ , формаль-
но пересчитанные в оси идеальной ГСК (GF – geographic
frame) ONHE . Расчетная ГСК вращается относительно иде-
альной с угловой скоростью  , , T

N H E   .

Дифференциальное уравнение погрешностей (4) имеет
вид, аналогичный основному кинематическому уравнению
(2), и матрицу рассогласования можно выразить через век-
тор Эйлера (вектор ориентации) [20]:

2
2

sin 1 cosnm nm
nm nm nm

nm nm
L E

  
              

 


С точностью до членов первого порядка малости отно-
сительно оцениваемых погрешностей:

 
0 0

( )( ) ( )
( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )

abs E
x xnmN Nt t abs E

nmH H nm y y
abs EnmE E z z

t
t d L d
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где ( )abs
x t , ( )abs

y t , ( )abs
z t – погрешности измерения

угловой скорости, которые выражаются через параметры
модели погрешностей ДУС и измеряемую угловую ско-
рость; , ,E E E

x y z   – погрешности пересчета скорости
вращения Земли из ГСК в ПСК.

Полагая в соотношении (5) sin nm nm   ,
cos 1nm  получим в первом приближении:

0 ( ) ( )
( ) 0 ( )
( ) ( ) 0

nmE nmH

nm nm nmE nmN

nmH nmN

t t
L E L E t t

t t

  
         
   





Измеряемое линейное ускорение пересчитывается с
осей ПСК в оси ГСК с помощью соотношения:

 ˆ ˆˆGF nm SFW L W    

которое является основой для формирования уравнений
измерения для оценки калибруемых параметров.

Получим эти уравнения измерения, введя погрешности
начальной выставки.

 ˆ
x x

GF nm nm nm y y

z z

w w
W R L L w w

w w

    
    

        
        

 
  

 
 

где nmR – матрица погрешностей начальной выставки в
m-том развороте n-ой серии.

Используя соотношения (7), (8), получим:

    ˆ
x x

GF nm nm ij y y

z z

w w
W E R E L L w w

w w
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С точностью до членов первого порядка малости:
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Разность ускорений в конце и в начале разворота, пред-
ставляющая собой разностный сигнал измерения

ˆ ˆ( ) (0)nm nm nmZ W T W    будет иметь вид:
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Как видно из соотношений (12), погрешности началь-
ной выставки в уравнения измерения в первом приближе-
нии не входят. Получим уравнения измерения для первого
разворота первой серии разворотов, используя в качестве

(0)nmL программное значение матрицы.

Соотношения для погрешностей акселерометров (вто-
рой и третий член в уравнении (12)) имеют вид:
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Для погрешностей ДУС (первый член в уравнении (12))
в матричном виде:

  11 11 11( ) (0)
N

G
H

E

w
Z L T L w

w

 
        
  




 

Переходя к вектору Эйлера и используя соотношение
(6), с точностью до членов первого порядка малости:

11

11
0
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( )
( ) ( )

( )

G Ex xy xz xx xt G E
yx y yz y y y

G Ez zzx zy z z

t

k

L k d
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(15)

Смещения нуля ДУС и погрешности пересчета скоро-
сти вращения Земли (два последних члена в правой части
соотношения (15)) не разделяются. Ими можно прене-
бречь, поскольку из-за короткого времени разворота они
дают малый вклад в суммарную погрешность измерения
угла разворота. Представив матрицу 11( )L  в виде произ-
ведения начальной матрицы и матрицы разворота вокруг
оси OZ на угол ( )  , получим:

   
   

11 11

0

( ) (0)

0 0 1 cos ( ) sin ( ) 0 0
1 0 0 sin ( ) cos ( ) 0 0

0 1 0 0 0 1 ( )

G
x xy xz
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yx y yz

G zzx zy z

T

k

k d
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где ( )z  – скорость вращения БИИБ вокруг оси ПСК
OZ без учета скорости вращения Земли.

В соотношении (16) перемножим матрицы и сделаем
замену переменной    :

11 11
0

( ) (0) ( cos sin ) 2

( sin cos 2

G G
z z

xz yz yz

xz yz xz

k d k
T d

d


         
             
                





Учитывая (7) и (14), получим уравнения измерения для
первого разворота первой серии разворотов:


1,1

1,1

2 2

2

N
zx xz

E G
y z

z g g

z w k g

    

    
 

Для остальных разворотов уравнения измерения выво-
дятся аналогично. Полная система уравнений измерения
приведена в табл. 1, их решение – в табл. 2.

Как видно из уравнений измерения (табл. 1), при вра-
щении осей БИИБ вокруг горизонтальных осей можно
определить масштабные коэффициенты ДУС, смещения
нуля акселерометров и, в принятой модели погрешностей, –
два угла неортогональности осей ДУС и осей ПСК. Для
оценки остальных углов неортогональности требуются
развороты вокруг вертикальной оси.
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ТАБЛИЦА I
Система уравнений измерения

Серия 1 Серия 2 Серия 3
Разворот 1 1,1
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ТАБЛИЦА II
Решение уравнений измерения

Смещения нуля
акселерометров
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В процессе испытаний информация БИИБ считывается
в цикле съема информации и записывается на диск ком-
пьютера, входящего в состав аппаратуры стенда; обработ-
ка информации происходит после всех разворотов. В реа-
лизованной версии метода, которая была использована
в НПОА для калибровки точных БИИБ, начальное значе-
ние матрицы направляющих косинусов между ПСК и ГСК
определяется в фиксированных ориентациях перед нача-
лом каждого разворота по показаниям датчиков БИИБ.
Для низкоточных БИИБ целесообразно использовать про-
граммное значение матрицы, погрешности которого опре-
деляются погрешностями калибровочного оборудования.
В процессе обработки сначала прямыми методами в тех
же программных ориентациях оцениваются параметры
акселерометров и смещения нуля ДУС [21], затем реали-
зуются алгоритмы косвенной калибровки.

IV. ОЦЕНКА ПОГРЕШНОСТЕЙ КАЛИБРОВКИ

Источниками погрешностей калибровки являются:
1) калибруемые погрешности БИИБ; 2) некалибруемые по-
грешности БИИБ; 3) погрешности установки БИИБ в про-
граммное положение в начале каждой серии разворотов;
4) погрешности отклонения оси разворота от соответствую-
щей оси ПСК; 5) погрешности угла разворота.

Влияние калибруемых погрешностей БИИБ обусловле-
но физическим фактором и приближениями, принятыми
при формировании уравнений измерения. Физический
фактор заключается в том, что ДУС измеряет скорость

вращения Земли с погрешностями, а при решении кинема-
тических уравнений (2) используется ее эталонное значение,
которое пересчитывается в оси ПСК с помощью расчетной
матрицы. Для получения аналитических соотношений для
погрешностей калибровки, обусловленных физическим
фактором, в соотношениях для сигнала измерения (для
первого разворота первой серии разворотов это соотноше-
ния (16), (17), (18)) нужно учесть скорость вращения Зем-
ли, с помощью соотношения (17) вывести погрешности ее
пересчета, а затем использовать выражения для оценки
калибруемых параметров (табл. 2). Приведем соотношения
для рассматриваемых погрешностей с точностью до чле-
нов второго порядка для второго столбца табл. 2:

   1 2

E E
Earth H H

y zy yz xz
g T g Tw  

        


 ,

 1

E
Earth G GN

z z
T

k k


 


,

   1 2
4 2

E
yz zyEarth G G EN xz zx

yx zx x z H
T

k k T
      

           
,

   1 2
4 2

E
yz zy xy yxEarth G G EN

zx x y yz H
T
k k T

      
          

,

    1 1
4

2

E
Earth G GN

zx x y yz zy

yz zy xy xz yx zxE
H

T k k

T


          

          
   

.

(19)
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Погрешности этого типа для остальных параметров
имеют аналогичный вид. Как и следовало ожидать из физи-
ческого смысла, эти погрешности имеют уровень произве-
дения скорости вращения Земли на длительность разворота
и на величины оцениваемых погрешностей масштабных
коэффициентов и углов привязки ДУС. Эти погрешности
не зависят от точности калибровочного оборудования
и при времени разворота не более 2 мин составляют не
более 1% от оцениваемых величин.

Приближения, принятые при формировании уравнений
измерения, связаны с линеаризацией синусов и косинусов
в выражениях (1) и (5) и использованием первого прибли-
жения при представлении вектора Эйлера через угловую
скорость (6) (ошибка некоммутативности). Методика ана-
литической оценки погрешностей линеаризации понятна;
эти погрешности имеют второй порядок малости относи-
тельно оцениваемых параметров. Ошибку некоммутатив-
ности можно выразить через второе приближение решения
кинематического уравнения для вектора Эйлера [20], кото-
рое имеет вид:

        1 1 1 1
0 0

1 ;
2

t
d d


             

где  – знак векторного произведения;    – погреш-
ность угловой скорости в осях ГСК.

Эти погрешности также имеют второй порядок мало-
сти, например, для масштабных коэффициентов ДУС:
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Из основных точностных параметров при косвенной ка-
либровке не оцениваются масштабные коэффициенты аксе-
лерометров и смещения нуля ДУС. Погрешности масштаб-
ных коэффициентов акселерометров проявляются только
при отклонениях осей разворотов (соотношения (25)).

Влияние смещения нулей ДУС можно оценить с помо-
щью соотношения (15). Погрешности калибровки для па-
раметров второго столбца табл. 2 будут иметь вид:
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Эти погрешности пропорциональны произведению
смещений нуля ДУС и длительности разворота и также не
зависят от погрешностей поворотного стола. Для того что-
бы оценить масштабные коэффициенты и углы привязки
осей датчиков с точностью 610 при смещении нуля ДУС
0.01/ч, необходимо осуществлять разворот не более, чем
за 40 с.

Для получения аналитических соотношений для оценки
влияния неточности установки осей ПСК в программное
положение в начале каждой серии разворотов в правых
частях уравнений измерения (12) нужно учесть матрицу
рассогласования, которую запишем в первом приближении
(матрица перехода от расчетной ГСК к эталонной):


1

1 ,  1,2,3
1

n n

n n n

n n

R n
  

      
   

 

где , ,n n n   – углы рассогласования, приведенные
соответственно к северной, восточной и вертикальной
осям. Эти углы, также как и углы отклонения оси разворо-
та от осей ПСК, включают погрешности поворотного сто-
ла, погрешности установки корпуса БИИБ на поворотном
столе и погрешности привязки осей чувствительности дат-
чиков к корпусу БИИБ.

Погрешности оценки параметров из-за неточности
установки осей ПСК в программное положение можно
оценить с помощью соотношений (13), (16), (17). С точно-
стью до членов второго порядка они имеют вид (по стро-
кам табл. 2):

   3 2 2 2x z xy zyw w g            ;

    3 1 1 1y x yz zx xzw w g              ;

    3 3 3 3z y zx zx yxw w g             ;
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(24)

Как видно из соотношений (24), за исключением по-
грешностей калибровки масштабных коэффициентов ДУС,
которые в первом приближении нулевые, все эти погреш-
ности имеют порядок произведения калибруемых пара-
метров на углы рассогласования, при этом в выражения
для некоторых погрешностей входит значительное число
членов. При углах рассогласования на уровне 1 относи-
тельные погрешности калибровки могут составлять до 7%.

Рассмотрим влияние отклонения оси разворота от осей
ПСК. Пусть P1,P2,P3 – оси ПСК БИИБ, образующие пра-
вую тройку и программное вращение осуществляется во-
круг оси P3 (рис. 3).

Рис. 3. Параметры отклонения оси вращения от осей ПСК
( ) ( )( ) ( ) ( ) ( )
1 2sin cos ;  sin sink kk k k k

n n n nn n       

Погрешности ориентации оси разворота относительно
ПСК будем задавать через углы ( )k

ni , где n – номер серии
разворотов, i = 1,2 – неортогональность оси вращения от-
носительно осей ПСК P1,P2 соответственно; k = 1 – внеш-
няя (горизонтальная) ось поворотного стола, k = – внут-
ренняя (вертикальная) ось.

Для того чтобы получить выражения для этих погреш-
ностей, нужно в соотношениях (16) учесть три фактора.
Первые два – это погрешности угловой скорости разворота
и матрицы разворота, используемые при выводе уравнений
измерения (16). Третий – это погрешности конечной мат-

рицы для первого и третьего разворотов каждой серии и
погрешности начальной матрицы для второго разворота
(соотношение (13)). Суммарные погрешности с точностью
до членов второго порядка будут иметь вид:
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Погрешности калибровки, обусловленные отклонения-
ми осей разворота, также имеют порядок произведения
оцениваемых погрешностей на величины углов отклоне-
ния, при этом число членов в выражениях для погрешно-
стей заметно больше, чем для погрешностей из-за неточ-
ности установки БИИБ в программное положение. При
отклонениях осей разворота на 1 относительные погреш-
ности калибровки могут составлять до 9%. В результате
суммарные относительные погрешности составят 11-12%.
Из этого следует, что смещения нуля и углы взаимной
привязки осей чувствительности акселерометров целесо-
образно калибровать прямыми методами, при которых
погрешности ДУС на точность калибровки не влияют [21];
при использовании скалярного метода калибровки эти по-
грешности имеют второй порядок малости относительно
оцениваемых величин. При предварительно откалиброван-
ных акселерометрах относительные погрешности косвен-
ной калибровки ДУС составят 7-8 %.

Погрешность угла разворота, которая приводит к до-
полнительным погрешностям рассогласования осей ПСК
и осей ГСК в начале второго и третьего разворотов каждой
серии, существенно меньше и составляет единицы угловых
минут. Вызванные ей погрешности калибровки имеют по-
рядок произведения погрешности угла разворота и оцени-
ваемых величин. Погрешности определения матрицы
направляющих косинусов между ПСК и ГСК по датчикам
БИИБ в начале каждого разворота, имеют второй порядок
малости относительно калибруемых параметров.

Приведенные в докладе соотношения для погрешно-
стей калибровки получены с помощью системы компью-
терной алгебры Derive 6. Численные значения погрешно-
стей, рассчитываемые с помощью этих соотношений,

с точностью до 2-3 значащих десятичных цифр совпадают
с результатами математического моделирования, методика
которого приведена в работе [22]. В этой же работе приве-
дены результаты применения описанного метода к калиб-
ровке реального БИИБ – прибора БЧЭ-501 разработки НПК
«Оптолинк». Относительные погрешности калибровки это-
го прибора, оцениваемые с помощью второй итерации, со-
ставляют по масштабным коэффициентам ДУС 3–8%, по
углам привязки осей чувствительности ДУС к ПСК 9–12%.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Получены и подтверждены математическим моделиро-
ванием аналитические соотношения для оценки различных
погрешностей косвенного метода калибровки. Кроме ме-
тодических погрешностей, которые имеют второй порядок
малости относительно оцениваемых величин, есть по-
грешности, пропорциональные произведению скорости
вращения Земли на длительность разворотов и на величи-
ны оцениваемых параметров, и погрешности, пропорцио-
нальные произведению смещений нуля ДУС на длитель-
ность разворотов. Эти погрешности не зависят от точности
калибровочного оборудования и, несмотря на то, что по-
лучены чисто математически, имеют вполне понятную
физическую интерпретацию.

Наибольший вклад в погрешности косвенной калиб-
ровки вносят погрешности установки БИИБ в программ-
ное положение и отклонение оси разворота от заданного
положения. Если погрешности поворотного стола имеют
уровень 1, относительные погрешности калибровки будут
иметь уровень 11-12 %. Если акселерометры предвари-
тельно откалибровать с помощью прямых методов, эти
погрешности могут быть снижены до 7-8 %, что вполне
приемлемо для контроля и периодического уточнения ос-
новных точностных параметров БИИБ в процессе эксплуа-
тации БИНС.

Предлагаемая методика дает возможность оценить по-
грешности калибровки БИИБ не только количественно, но
и качественно, что позволяет выявить пути их уменьше-
ния. Методика позволяет также решить обратную задачу:
определить требования к погрешностям поворотного сто-
ла, числу итераций, длительности разворотов, обеспечи-
вающим заданную точность калибровки.
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Аннотация — Для повышения точности автономного 
режима БИНС, установленных на летательных аппаратах, 
снабженных спутниковыми навигационными системами, 
могут применяться алгоритмы автокалибровки. Идея та-
ких алгоритмов состоит в использовании в текущем полете 
взвешенных оценок инструментальных погрешностей 
инерциальных датчиков, полученных при комплексной 
обработке информации БИНС и СНС в бортовом вычисли-
теле БИНС по серии предыдущих полетов. Веса оценок 
должны отражать их достоверность и могут определяться 
различными способами, от которых во многом зависит эф-
фективность алгоритма.  Они могут задаваться как неко-
торые эмпирические зависимости от характеристик полета, 
в котором они были получены, таких как длительность  
и маневренность полета, величина накопленных ошибок 
инерциальных параметров, либо формироваться на основе 
ковариационных соотношений, сопровождающих калма-
новскую фильтрацию. В статье рассматривается возмож-
ность использования для вычисления веса стохастической 
меры оцениваемости, полученной из ковариационных со-
отношений фильтра Калмана.  

Ключевые слова — бесплатформенная инерциальная 
навигационная система (БИНС); спутниковая навигационная 
система (СНС); комплексная обработка информации (КОИ); 
автокалибровка БИНС; точность навигационного решения; 
стохастическая мера оцениваемости 

I.  ВВЕДЕНИЕ 

К современным бескарданным инерциальным навига-
ционным системам, размещаемых на высокоманевренных 
летательных аппаратах (ЛА), предъявляются достаточно 
высокие требования по точности навигационного решения. 
Эта точность определяется, в частности, уровнем инстру-
ментальных погрешностей датчиков первичной информа-
ции БИНС. При длительной эксплуатации системы инстру-
ментальные погрешности могут измениться в сравнении  
с калибровочными величинами, что приводит к увеличению 
навигационных ошибок. Однако, практически все навига-
ционные системы и комплексы включают в себя приемник 
спутниковой навигационной системы (СНС), доставляю-
щий информацию о координатах и скорости объекта с вы-
сокой точностью. Совместное использование данных 
БИНС и СНС позволяет построить алгоритм комплексной 

обработки информации, решающий, в частности, задачу 
оценки инструментальных погрешностей БИНС. Эти 
оценки, полученные и взвешенные по серии полетов, мо-
гут использоваться в алгоритме автокалибровки [1, 6], реа-
лизуемом в бортовом вычислителе БИНС для повышения 
точности автономного навигационного решения. Алгоритм 
автокалибровки внедрен в некоторые модификации БИНС 
разработки ПАО МИЭА [8].  

Летные испытания семейства БИНС разработки ПАО 
МИЭА показывают, что внедрение алгоритма автока-
либровки в программное обеспечение существенно по-
высило точность автономного навигационного решения. 
Эффективность алгоритма автокалибровки делает пер-
спективным его усовершенствование для дальнейшего 
повышения точности БИНС. Один из возможных путей 
улучшения основан на использовании стохастических 
мер оцениваемости линейных комбинаций компонент 
вектора состояния фильтра Калмана. Стохастические 
меры оцениваемости легко вычисляются по элементам 
ковариационных матриц фильтра и отражают выполне-
ние условий, необходимых для оценивания соответству-
ющего параметра. В частности, меры оцениваемости за-
висят от наличия маневров, требующихся для оценки 
того или иного параметра модели инструментальных 
погрешностей в данном полете. 

II. ОПИСАНИЕ АЛГОРИТМА КОИ 

Обычно при построении алгоритмов КОИ применяется 
информационный подход, согласно которому данные 
БИНС используются в качестве основной информации,  
а данные СНС – в качестве дополнительной для оценки 
погрешностей БИНС. Таким образом, ядром алгоритма 
КОИ является задача оценивания вектора состояния х ли-
нейной динамической системы по измерениям z [1–5]: 

,   .x Ax q z Hx w     

Здесь вектор состояния x (n × 1) включает в себя ошиб-
ки инерциальной системы, систематические погрешности 
ее элементов и средств, доставляющих дополнительную 
информацию, а также, возможно, те из случайных погреш-
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ностей указанных приборов, которые могут быть описаны 
с помощью формирующих уравнений; q (n × 1), w (m × 1) – 
векторные случайные процессы типа белого шума с нуле-
вым средним значением и заданными матрицами интен-
сивностей. 

Данная динамическая система и выражения замеров 
через компоненты вектора состояния системы приводятся 
далее в развернутом виде, что позволяет при необходимо-
сти написать матрицы А и Н в явном виде.  

Для решения задачи оценки погрешностей БИНС ис-
пользуются алгоритмы калмановской фильтрации с устой-
чивой численной реализацией дискретного фильтра, 
например, с использованием метода квадратного корня из 
ковариационной матрицы [3,7]. Для рассматриваемых 
БИНС на лазерных гироскопах (ЛГ) и кварцевых акселе-
рометрах принята следующая модель инструментальных 
погрешностей:  

11
0 '

21 22 23

31 33

Γ 0 0
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Γ 0 Γ
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z z z zf f f f
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s
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Здесь: 

Δ , z zf   – погрешности акселерометров и гироскопов, 

0 0Δ ,z zf   – погрешности нулей акселерометров и гироскопов, 

Γ ,Θ ,  1,2,3ii ii i   – погрешности масштабных коэффициен-

тов, 

Γ ,Θ ,  1,2,3, ij ij i i j   – погрешности ортогональности осей 

чувствительности (перекосы),  

Δ ,s s
z zf   – случайные составляющие погрешностей типа 

белого шума [9]. 

Полный вектор состояния используемого фильтра (для 
задачи автокалибровки) имеет 32-й порядок включает  
в себя следующие переменные: 

0 0 0 0 0 0
1 2 1 2 1 2 3 1 2 3 1 2 3 3 3

11 12 13 21 22 23 31 32 33 11 21 22 23 31 33

1 2
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Δ ,  Δ

,

,

r r V V f f f r V

t t

       


где 
1 2 Δ ,  Δ  r r  – ошибки определения местоположения в го-

ризонтальной плоскости в осях модельного географиче-
ского трехгранника с полусвободной азимутальной ориен-
тацией [2], 

1 2δ ,  δV V  – динамические ошибки определения горизон-

тальных составляющих относительной скорости в этих же 
осях [2], 

1 2,    – угловые ошибки построения приборной вертикали 

[2] в тех же осях, 
3  – азимутальная кинематическая 

ошибка [2] в тех же осях, 

3 3, r V   – ошибки определения высоты и вертикальной 

скорости, 

1Δt  – запаздывание позиционной спутниковой информа-

ции относительно инерциальной, 

2Δt  – запаздывание между скоростной и позиционной ин-

формацией СНС. 

Имеют место следующие уравнения ошибок [2]: 
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Здесь: 

'iV  – проекции скорости ЛА на оси модельного географи-

ческого трехгранника, 
'
iu  – проекции угловой скорости Земли на оси этого трех-

гранника,  

g  – номинальное значение ускорения силы тяжести,  

'
ijd  – элементы вычисляемой матрицы ориентации при-

борного трехгранника БИНС относительно модельного 
географического [2], 

'
zif  – проекции удельной внешней силы, измеренные бло-

ком акселерометров в приборных осях БИНС,  
'
zi  – проекции абсолютной угловой скорости приборного 

трехгранника БИНС в собственных осях,  

iR  – радиусы кривизны сечений поверхности земного эл-

липсоида,  
'
xi  – проекции угловой скорости модельного географиче-

ского трехгранника на собственные оси. 

Модели позиционных posz  и скоростных velz  измере-
ний, формируемые при помощи данных БИНС 
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Здесь: 

,  E NR R  – радиусы кривизны меридионального сечения и 

первого вертикала, 

a и e – большая полуось земного эллипсоида и его эксцен-
триситет, 

'  – угол, характеризующий азимутальную ориентацию 
модельного географического трехгранника в географиче-
ской координатной сетке, 

,   1,2,3i i   – шумовые погрешности измерений. 

Скоростные измерения: 
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где ,   1,2i i   – шумовые погрешности измерений, 

'
if  – перегрузки в проекциях на оси модельного географи-

ческого трехгранника, 

Δ  – оценка погрешности долготы, полученная в алго-
ритме КОИ. 

III. АВТОКАЛИБРОВКА 

Анализ материалов летных испытаний и стендовых 
экспериментов показывает, что ошибки автономного 
инерциального канала БИНС в основном определяются 
остаточными инструментальными погрешностями инерци-
альных датчиков, и прежде всего перекосами осей чув-
ствительности гироскопов [10]. Алгоритм КОИ в каждом 
полете предоставляет косвенные оценки параметров ин-
струментальных погрешностей инерциальных датчиков, 
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Аннотация — Предлагаются новые кватернионные
уравнения идеальной работы бесплатформенных инерци-
альных навигационных систем, а также систем простран-
ственной инерциальной навигации со стабилизированной
в азимуте платформой и с гиростабилизированной платфор-
мой, сохраняющей свою ориентацию в инерциальном про-
странстве неизменной, в регулярных четырехмерных пере-
менных, предложенных автором доклада. Эти уравнения
ИНС имеют динамическую аналогию с кватернионными
регулярными уравнениями возмущенной пространственной
задачи двух тел в четырехмерных переменных Кустаанхей-
мо–Штифеля, что позволяет использовать в космической
инерциальной навигации результаты, установленные в тео-
рии регулярной небесной механики и астродинамики. Об-
суждается построение алгоритмов функционирования ИНС
с использованием предлагаемых кватернионных уравнений
идеальной работы ИНС. В докладе развиваются результаты,
полученные в [1–5].

Ключевые слова — космические инерциальные
навигационные системы; кватернионные регулярные
уравнения инерциальной навигации

I. КВАТЕРНИОННЫЕ РЕГУЛЯРНЫЕ УРАВНЕНИЯ ИДЕАЛЬНОЙ
РАБОТЫ ИНС И ВОЗМУЩЕННОЙ ПРОСТРАНСТВЕННОЙ ЗАДАЧИ

ДВУХ ТЕЛ

В докладе обсуждаются предложенные автором докла-
да новые кватернионные уравнения идеальной работы
систем пространственной инерциальной навигации со
стабилизированной в азимуте платформой и с гиростаби-
лизированной платформой, сохраняющей свою ориента-
цию в инерциальном пространстве неизменной, и кватер-
нионные уравнения идеальной работы бесплатформенных
инерциальных навигационных систем (БИНС) в новых
регулярных четырехмерных переменных, предложенных
автором доклада. В уравнениях, помимо ньютоновской
составляющей гравитационного поля Земли, учитываются
его зональные, тессеральные и секториальные гармоники;
в качестве дополнительной переменной используется
полная энергия единицы массы КА. Используемые
в уравнениях и алгоритмах инерциальной навигации но-
вые четырехмерные переменные связаны с широко ис-
пользуемыми в небесной механике и астродинамике че-
тырехмерными переменными Кустаанхеймо–Штифеля
(KS-переменными) преобразованием вращения.

Как известно, в основе инерциальной навигации лежит
векторное ньютоновское дифференциальное уравнение
возмущенной пространственной задачи двух тел. Это
уравнение (как и другие уравнения инерциальной навига-
ции в криволинейных координатах) является существенно
нелинейным и вырождается при соударении объекта
с телом притяжения, например, с Землей (при равенстве
нулю расстояния между объектом и телом притяжения),
что делает использование этого уравнения неудобным при
изучении движения объекта в малой окрестности тела
притяжения или его движения по сильно вытянутым ор-
битам. Сингулярность в начале координат создает не
только теоретические, но и практические (вычислитель-
ные) трудности. Проблема устранения указанной особен-
ности в уравнениях движения тел, порождаемой силами
гравитации, получила название проблемы регуляризации
и является в настоящее время одной из основных проблем
небесной механики и астродинамики. Эта проблема явля-
ется также актуальной и в космической инерциальной
навигации.

Предлагаемые уравнения инерциальной навигации
удобны для изучения свойств платформенных и бесплат-
форменных ИНС космического назначения. Так, эти урав-
нения являются линейными (в новом времени) в случае
кеплеровских движений объекта (эллиптического, гипер-
болического, параболического), для эллиптического
кеплеровского движения объекта они эквивалентны урав-
нениям движения четырехмерного одночастотного гармо-
нического осциллятора, квадрат частоты которого равен
половине кеплеровской энергии единицы массы объекта,
взятой со знаком минус. Для  движений, близких к кепле-
ровским, уравнения близки к линейным и имеют вид
уравнений движения четырехмерного возмущенного ос-
циллятора. Обычные же уравнения идеальной работы
ИНС в прямоугольных и косоугольных координатах
и в том и в другом случае являются существенно нели-
нейными. Указанное обстоятельство позволяет применять
для интегрирования предлагаемых уравнений ИНС моди-
фицированные численные методы, превосходящие клас-
сические методы по точности и быстродействию.

Предлагаемые кватернионные уравнения ИНС динами-
чески аналогичны с регулярными уравнениями возмущен-
ной пространственной задачи двух тел в KS-переменных,
что позволяет использовать в космической инерциальной
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навигации результаты, установленные в теории регуляр-
ной небесной механики и астродинамики. Так, рядом ис-
следователей (Е. Stiefel, G. Scheifele, Т.В. Бордовицына,
Н.А. Шарковский и др.) показано [6–8], что численное
интегрирование регулярных уравнений возмущенного
движения спутника по орбитам с большими эксцентриси-
тетами (интегрирование уравнений возмущенной задачи
двух тел) в KS-переменных дает увеличение точности ин-
тегрирования на 3-5 порядков при существенном умень-
шении затрат машинного времени по сравнению с инте-
грированием классических уравнений в прямоугольных
координатах.

В силу существующей динамической аналогии между
регулярными уравнениями возмущенной пространствен-
ной задачи двух тел и предложенными в докладе регуляр-
ными кватернионными уравнениями идеальной работы
ИНС последние уравнения обладают для достаточно ши-
рокого класса движений космических аппаратов всеми
указанными преимуществами первых в сравнении с обыч-
ными уравнениями идеальной работы этих навигацион-
ных систем. Указанная стабилизация достигается за счет
использования для записи уравнений ИНС новых регу-
лярных четырехмерных переменных, а также за счет вве-
дения в уравнения ИНС в качестве новой переменной
полной энергии и новой независимой переменной , свя-
занной с временем t дифференциальным соотношением
dt = rd. Полная энергия обращается в константу для
кеплеровских движений объекта и близка к константе для
движений, близких к кеплеровским. Таким образом,
в предлагаемые уравнения ИНС заложена дополнительная
информация о движении объекта, которую традиционно
используемые уравнения не учитывают. Использование
новых четырехмерных переменных, связанных с KS-
переменными преобразованием вращения, и этой допол-
нительной информации и являются факторами, улучша-
ющими численную устойчивость решений предлагаемых
уравнений идеальной работы ИНС.

Отметим, что успешное решение проблемы регуляри-
зации в небесной механике и астродинамике (устранения
особенностей типа сингулярности (деления на ноль)
в уравнениях движения, порождаемых ньютоновскими
силами гравитации) с использованием кватернионных
моделей и методов теоретической механики было впервые
дано автором доклада [9, 10] (см. также [2, 11–14]), им же
были предложены новые кватернионные регулярные мо-
дели небесной механики и астродинамики и решения с их
помощью задач оптимального управления орбитальным
движением космических аппаратов (совместно с Я.Г. Са-
пунковым и В.А. Юрко) [2, 14–22]. Предложенные автором
доклада регуляризующие и стабилизирующие преобразо-
вания уравнений астродинамики использованы в докладе
для построения новых кватернионных уравнений идеаль-
ного функционирования ИНС.

Предлагаемые в докладе кватернионные уравнения
идеальной работы ИНС в новых регулярных четырехмер-
ных переменных, в отличие от ранее предложенных авто-
ром доклада регулярных кватернионных уравнений иде-
альной работы ИНС в KS-переменных [3–5], имеют более
простую и симметричную структуру, а также позволяют

более просто учитывать в уравнениях и алгоритмах функ-
ционирования ИНС долготные составляющие гравитаци-
онного поля Земли.

В докладе обсуждается построение алгоритмов функ-
ционирования ИНС с использованием предлагаемых ква-
тернионных уравнений идеальной работы ИНС в новых
регулярных четырехмерных переменных. Предлагаются
уравнения ИНС, полученные из выше описанных кватер-
нионных регулярных уравнений, но более удобные для их
реализации в реальном масштабе времени на борту объек-
та, а также предлагаются кватернионные регулярные
уравнения и алгоритмы ИНС для решения важного класса
навигационных задач, в которых расстояние от объекта до
центра Земли известно как функция времени или форми-
руется из внешних (по отношению к ИНС) источников.

Отметим также, что используемый в докладе термин
«регулярные уравнения инерциальной навигации» означа-
ет, как и в небесной механике и астродинамике, отсут-
ствие в уравнениях навигации особенности (деления на
ноль, малого знаменателя), порождаемой ньютоновским
(центральным) гравитационным полем, в описании кото-
рого содержится деление на расстояние от движущегося
объекта до центра масс Земли. При учете несферичности
Земли в предлагаемых нами уравнениях инерциальной
навигации помимо слагаемых, описывающих действие
ньютоновской силы тяготения, появляются слагаемые,
описывающие зональные, тессеральные и секториальные
гармоники потенциала гравитационного поля Земли,
нарушающие регулярность этих уравнений. Однако этот
термин нами по-прежнему используется, означая регуляр-
ность предлагаемых уравнений инерциальной навигации
в отношении особенности, порождаемой ньютоновской
силой притяжения (центральной составляющей гравита-
ционного поля Земли).

II. ИНЕРЦИАЛЬНАЯ НАВИГАЦИЯ КА С УЧЕТОМ ЗОНАЛЬНЫХ,
ТЕССЕРАЛЬНЫХ И СЕКТОРИАЛЬНЫХ ГАРМОНИК ПОТЕНЦИАЛА

ГРАВИТАЦИОННОГО ПОЛЯ ЗЕМЛИ

Полученные кватернионные регулярные уравнения
инерциальной навигации, использующие в качестве до-
полнительной переменной полную энергию h единицы
массы объекта и учитывающие зональные, тессеральные и
секториальные гармоники потенциала гравитационного
поля Земли, имеют следующий вид:

u  (h/2)u = (r/2)q  (1/4)((r)/u),

h = r(ts/t) + 2scal(u ○ q), t = r; (1)

r = u2 = u ○ u = u ○ u = u0
2 + u1

2 + u2
2 + u3

2,

u = u0 + u1i + u2j + u3k = r1/2,

 = 0 + 1i + 2j + 3k = r1/2u,

q =  k ○ ay ○ u =  k ○ u ○ ax,

ay = a1i + a2j + a3k, ax = a1
i + a2

j + a3
k;

 = (t, rx) = z(r, ) + ts(r, , ),
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z(r, ) = (fM/r)
2n




  In(R/r)nPn(), r = r,  = sin  = (x3/r),

ts(r,,)=(fM/r)
2n






1

n

k
  (R/r)nPnk()[Cnkcos(k)+Snksin(k)].

Здесь штрих означает дифференцирование по новой
независимой переменной  (замена времени t на перемен-
ную  в соответствии с дифференциальным соотношением
dtd = r эквивалентна аналитическому регулированию
длины шага интегрирования дифференциальных уравнений
инерциальной навигации (1)); символ ○ означает кватерни-
онное умножение; i, j, k  векторные мнимые единицы Га-
мильтона, верхняя черта  символ кватернионного сопря-
жения, scal(…)  скалярная часть кватерниона, стоящего
в круглых скобках; u  кватернионная регулярная пере-
менная, компонентами uj (j = 0, 1, 2, 3) которой являются
введенные нами новые переменные; r  расстояние от
объекта до центра Земли; j – параметры Родрига-
Гамильтона (Эйлера), характеризующие ориентацию
платформы (в случае ИНС со стабилизированной в азиму-
те платформой) или ориентацию вращающейся системы
координат Y, в которой записаны уравнения инерциальной
навигации (в случае ИНС с гиростабилизированной плат-
формой, сохраняющей свою ориентацию в инерциальном
пространстве неизменной, или в случае БИНС); ai и ai –
проекции вектора a кажущегося ускорения объекта на оси
трехгранника Y и инерциального базиса X соответственно;
  потенциал, характеризующий малое отклонение поля
тяготения Земли от сферической формы; z и tr  потен-
циалы, описывающие зональные, тессеральные и сектори-
альные гармоники гравитационного поля Земли; M – масса
Земли, f – постоянная тяготения, R – средний экваториаль-
ный радиус Земли; In, Cnk и Snk – безразмерные постоянные,
характеризующие фигуру Земли; Pn – полином Лежандра
n-го порядка, Pnk – присоединенные функции Лежандра,
 – геоцентрическая широта,  – географическая долгота
местоположения объекта.

Частная производная (r)u определяется формулами:

(r(r, , ))/u = ((r)/r)(r/u) + ((r)/)(/u) +

+ ((rts)/)(/u);

r/u = r/u0 + (r/u1)i + (r/u2)j + (r/u3)k = 2u,

/u = 2r1(u0  u1i  u2j + u3k  u),

/u = u3/(u0
2 + u3

2)  (u2/(u1
2 + u2

2)) i +

+ (u1/(u1
2 + u2

2)) j  (u0/(u0
2 + u3

2)) k,

r = u0
2 + u1

2 + u2
2 + u3

2,

 = 1  2r1(u1
2 + u2

2) = 2r1(u0
2 + u3

2)  1,

 = a  et,

a = arctg(x2/x1) = arctg((u2u3 + u0u1)/(u1u3  u0u2)),

/u = a/u,

x1 = 2(u1u3  u0u2), x2 = 2(u2u3 + u0u1),

x3 = u0
2  u1

2  u2
2 + u3

2,

где a – абсолютная долгота, e – угловая скорость суточ-
ного вращения Земли.

С помощью кватернионных соотношений

rx = x1i + x2j + x3k = u ○ k ○ u,

vx = x1i + x2j + x3k = v1i + v2
j + v3k = 2r1u ○ k ○ u,

ry = rk, vy = v1i + v2j + v3k = 2r1 k ○ u ○ u

находятся через новые переменные uj и uj декартовые ко-
ординаты объекта xi и yi в инерциальной системе коорди-
нат X и вращающейся системе координат Y, а также про-
екции vi и vi вектора v абсолютной скорости объекта на
оси систем координат X и Y

Вводя новую переменную sj = uj = ruj (где верхняя
точка – символ дифференцирования по времени t) и пере-
ходя в уравнениях (1) от независимой переменной 
к времени t, получаем следующие скалярные уравнения
инерциальной навигации в нормальной форме Коши:

uj = r1sj,

sj = (2r)1[h  +/r + r1(  1)(+/)]uj 

 (4r)1(ts+/)(/uj) + (1/2)qj, j = 0, 1 , 2, 3,

h = e(ts/) + 2r1(q0s0 + q1s1 + q2s2 + q3s3);

+ = z+ + ts+, z+ = rz(r, ), ts + = rts(r, , ),

q0 = a3u0 + a2u1 – a1u2, q1 = a2u0 – a3u1 + a1u3,

q2 = –a1u0 – a3u2 + a2u3, q3 = a1u1 + a2u2 + a3u3.

Здесь учтено равенство

ts/t = (ts/)(/t) = –e(ts/).

Знак «+» берется в уравнениях для переменных s1 и s2,
а знак «–» в уравнениях для переменных s0 и s3.

Эти уравнения могут быть реализованы на бортовом
компьютере в реальном масштабе времени.

Полученные уравнения идеальной работы ИНС в но-
вых регулярных четырехмерных переменных, в отличие
от ранее предложенных автором доклада регулярных
уравнений идеальной работы ИНС в KS-переменных
[3–5], имеют более простую и симметричную структуру
(за счет более простых формул для вычисления частной
производной (r)u)), а также позволяют более просто
учитывать в уравнениях и алгоритмах ИНС долготные
составляющие гравитационного поля Земли.

Отметим, что введенные нами новые переменные uj свя-
заны с KS-переменными uKS преобразованием вращения:
u = uKS ○ ,  = (1/2)(1 + i + j + k). Отметим также, что при
построении новых кватернионных уравнений инерциаль-
ной навигации были использованы результаты работы [23].

Полученные регулярные уравнения имеют качествен-
ные преимущества в сравнении с уравнениями ИНС
в прямоугольных или косоугольных координатах и в угло-
вых переменных [24, 25], указанные в п. 1 доклада.
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В заключение доклада отметим последние работы
[26– 30] автора доклада, в которых предложены новые
уравнения и алгоритмы инерциальной навигации и ориен-
тации движущихся объектов авиационного назначения.
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Aннотация — На основе полученного точного решения
приближенного уравнения для вектора конечного поворо-
та твердого тела с помощью квадратур решена задача
определения кватерниона ориентации твердого тела при
произвольном векторе угловой скорости и малом угле по-
ворота твердого тела. Исходя из этого решения, предложен
подход к построению нового алгоритма для вычисления
ориентации БИНС.

Ключевые слова — аналитическое решение, алгоритм,
ориентация, произвольная угловая скорость, твердое тело,
БИНС, кватернион

I. ВВЕДЕНИЕ

При функционировании многих бесплатформенных
инерциальных навигационных систем (БИНС) периоди-
чески вычисляется вектор конечного поворота твердого
тела (объекта) путем приближенного решения прибли-
женного линейного дифференциального уравнения от-
носительно этого вектора (в практике построения БИНС
в сверхбыстрых циклах алгоритмов нелинейным членом
в уравнении для вектора конечного поворота твердого
тела при малых углах поворота пренебрегают). В урав-
нении входной величиной является вектор угловой ско-
рости твердого тела. Отметим, что полное нелинейное
уравнение для вектора конечного поворота твердого тела
является аналогом кватернионного линейного уравнения
относительно кватерниона ориентации твердого тела;
вектор конечного поворота и кватернион ориентации
связаны между собой известными соотношениями. При-
ближенное линейное дифференциальное уравнение от-
носительно вектора конечного поворота в литературе
решают различными численными методами, например,
методом Пикара, тогда вторая итерация этого метода
в практике БИНС может быть принята за окончатель-
ную. Данное слагаемое в итерационной формуле метода
Пикара называют вектором некоммутативного поворота,
или «конингом». При определенных движениях твердого
тела это слагаемое вносит существенный вклад в по-
грешность метода. Исследование некоммутативных по-
воротов (или конинга) как вида механического движения
тел, разделение численных алгоритмов определения
ориентации твердого тела (БИНС) на быстрый и медлен-
ный циклы счета направлены на компенсацию влияния

этого явления. Между тем, для некоторого нового векто-
ра угловой скорости, который получается в задаче опре-
деления ориентации твердого тела (БИНС) на основе
исходного произвольного вектора угловой скорости при
осуществлении взаимно однозначных замен переменных
в уравнениях движения твердого тела, приближенное
дифференциальное уравнение для вектора конечного
поворота твердого тела допускает точное аналитическое
решение. Покажем это.

Ставится задача определения кватерниона ориента-
ции Λ твердого тела по произвольному заданному век-
тору угловой скорости ω(t) и начальному угловому по-
ложению твердого тела в пространстве на основе ква-
тернионного кинематического уравнения, известная как
задача Дарбу. Далее производятся замены переменных
по схеме Λ→U, где U – кватернион ориентации некото-
рой введенной системы координат, при этом всегда воз-
можен обратный переход U →Λ. Эти замены носят ха-
рактер преобразований вращения и сводят исходную
задачу определения ориентации твердого тела (кватер-
ниона Λ) с произвольным переменным вектором угловой
скорости ω(t) к задаче, где вектор угловой скорости
введенной системы координат Ω(t), оставаясь в общем
случае переменным по модулю, совершает вполне опре-
деленное движение – вращается вокруг одной из осей
системы координат. Данное движение является обоб-
щенной конической прецессией и хорошо согласуется
с известной концепцией Пуансо, что всякое вращение
твердого тела вокруг неподвижной точки можно предста-
вить как некоторое коническое движение. Нахождение
аналитического решения полученного кватернионного
дифференциального уравнения относительно нового
неизвестного кватерниона U по-прежнему остается
трудной задачей. Однако уравнение, отличающееся от
этого только коэффициентом 1/2 в правой части (т.е.
с вектором угловой скорости Ω(t)/2) решается в замкну-
той форме. При этом отметим, что кватернионному
дифференциальному уравнению изоморфно однородное
векторное дифференциальное уравнение Пуассона.

Полученной задаче с вектором угловой скорости Ω(t)
и неизвестным кватернионом ориентации U ставится
в соответствие полное нелинейное дифференциальное
уравнение относительно неизвестного вектора конечного
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поворота твердого тела х. Приближенное линейное
уравнение для вектора конечного поворота, которое
представляет собой неоднородное векторное дифферен-
циальное уравнение, однородная часть которого эквива-
лентна уравнению Пуассона с векторным коэффициен-
том Ω(t)/2, становится аналитически разрешимым

и, следуя методу Лагранжа, его решение х находится
в квадратурах.

В докладе на основе полученного точного решения
приближенного линейного уравнения для вектора ко-
нечного поворота твердого тела с помощью квадратур
решена задача определения кватерниона ориентации
твердого тела при произвольном векторе угловой скоро-
сти и малом угле поворота твердого тела. Исходя из это-
го решения, предложен подход к построению нового
алгоритма сверхбыстрого цикла для вычисления инерци-
альной ориентации БИНС: 1) по заданным компонентам
вектора угловой скорости твердого тела ω(t) на основе
взаимно - однозначных замен переменных в каждый мо-
мент времени вычисляется новый вектор угловой скоро-
сти Ω(t) некоторой новой введенной системы координат;
2) используя новый вектор угловой скорости Ω(t)
и начальное положение твердого тела, с помощью квад-

ратур находится точное решение х приближенного
линейного уравнения для вектора конечного поворота
с нулевым начальным условием; 3) по вектору конечного
поворота определяется значение кватерниона ориента-

ции твердого тела (БИНС) по схеме  хх U →Λ.

Отметим, что при построении алгоритма ориентации
БИНС на каждом последующем шаге замена перемен-
ных учитывает предыдущий шаг алгоритма таким обра-
зом, что начальное значение вектора конечного поворота
твердого тела каждый раз будет нулевым.

Поскольку предлагаемый алгоритм аналитического
решения приближенного линейного уравнения для век-
тора конечного поворота твердого тела является точным,
он носит регулярный характер при всех угловых движе-
ниях твердого тела.

Ранее авторами были построены точное решение
приближенного дифференциального уравнения Борца
относительно вектора ориентации твердого тела и на его
основе кватернионный алгоритм определения ориента-
ции БИНС [1, 2].

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ
ТВЕРДОГО ТЕЛА (БИНС)

Рассмотрим задачу Коши для кватернионного кине-
матического уравнения [3] с произвольной заданной век-
тор-функцией угловой скорости (t), записанную в сле-
дующей форме (эта задача известна как проблема Дарбу):

 ,2 )ω(ΛΛ t   

 .00 Λ)Λ( t  

Здесь 3322110 )()()()()( ititittt  Λ – кватер-
нион, описывающий положение твердого тела в инерци-
альном пространстве; 332211 )()()()( iiiω tttt   –
вектор угловой скорости твердого тела, заданный своими

проекциями на оси системы координат, связанной
с твердым телом; 321 ,, iii – орты гиперкомплексного
пространства (мнимые единицы Гамильтона), которые
можно идентифицировать с ортами трехмерного вектор-
ного пространства 321 ,, iii ; символ «  » означает ква-
тернионное произведение; 0Λ – начальное значение
кватерниона )(tΛ при 0tt  , ),[ 0  tt ( 0t положим
равным 0). Требуется определить кватернион )(tΛ .

Также может ставиться задача определения вектора
конечного поворота твердого тела )(tх [3] относительно
инерциального пространства путем решения точного
дифференциального уравнения для вектора конечного
поворота твердого тела

 ,),(
4
1

2
1 xωxωxωx   

где  и ),(  означают векторное и скалярное произве-
дения. В уравнении (3) входной величиной является век-
тор угловой скорости ω . Отметим, что нелинейное
уравнение (3) для вектора конечного поворота твердого
тела х является аналогом кватернионного линейного
уравнения (1); вектор х и кватернион Λ связаны соот-
ношениями:
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где  является углом ориентации твердого тела, a e –
эйлеровой осью вращения. В практике построения алго-
ритмов ориентации БИНС путем численного решения
уравнения (3) на временном отрезке mm ttt 1 треть-
им членом в этом уравнении при малых углах  прене-
брегают (он является величиной второго порядка). Если
полученное упрощенное (приближенное) дифференци-
альное уравнение

 2/ωхωх    

решать итерационным методом Пикара, то вторая итера-
ция этого метода принимается за окончательную [4]:

mm

t

t
m dtttdtt

m

m

βαωαωх  


 )2/)()()((
1



 )(,)()(
1

mm
mt

mt
tdt ααωα 



  

),(,2/)()()(
1

mm
mt

mt
tdt ββωαβ  



 

где вектор β в (6) называют вектором некоммутативного
поворота, или «конингом». При определенных движени-
ях твердого тела это слагаемое вносит существенный
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вклад в погрешность метода. Исследование некоммута-
тивных поворотов (или конинга) как вида механического
движения тел, разделение численных алгоритмов опре-
деления ориентации твердого тела (БИНС) на быстрый и
медленный циклы счета направлены на компенсацию
влияния этого явления. Между тем, для некоторого но-
вого вектора угловой скорости w(t), который получается
в задаче определения ориентации твердого тела (БИНС)
на основе исходного произвольного вектора угловой
скорости (t) при осуществлении взаимно однозначных
замен переменных в уравнениях движения твердого те-
ла, приближенное уравнение для вектора конечного по-
ворота твердого тела допускает точное аналитическое
решение. Покажем это.

III. TОЧНОЕ РЕШЕНИЕ ПРИБЛИЖЕННОГО УРАВНЕНИЯ
ДЛЯ ВЕКТОРА КОНЕЧНОГО ПОВОРОТА ТВЕРДОГО ТЕЛА

И ПОСТРОЕНИЕ НА ЕГО ОСНОВЕ АЛГОРИТМА ОПРЕДЕЛЕНИЯ
ОРИЕНТАЦИИ БИНС

Запишем взаимно-однозначную замену переменных
в задаче (1), (2) [5 по схеме Λ→U, где U(t) – кватернион
ориентации некоторой введенной системы координат
(новая переменная), кватернион V(t) – задаваемый опера-
тор перехода, К – произвольный постоянный кватернион:
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где (9)–(12) новая задача определения ориентации с но-
вым вектором угловой скорости w(t), а "." означает
норму кватерниона.

Нахождение аналитического решения полученного
кватернионного дифференциального уравнения (9) по-
прежнему остается трудной задачей. Однако уравнение,
отличающееся от этого только коэффициентом 1/2 в
правой части (т.e. вектором угловой скорости w(t)/2)

 2/~)(2 КwКΨΨ  t  

   КiΛΨ ~)(0 20    

решается в замкнутой форме. Выберем кватернион К
в виде )( 20 iΛК   , чтобы начальные условия (12),
(14) стали единичными     100 ΨU . Отметим, что
этот прием с кватернионом К важен при последующем
построении алгоритма ориентации БИНС. Решение зада-
чи Коши (13), (14) запишется так:

 0220
~)()( ΛiΦiΛΨ  t  



   

  .)(

,2/)(exp4/)(exp)(

0

32




t

dt

ttt



iiΦ 
 

На основе выражений типа (4) поставим в соответ-
ствие приведенной кватернионной задаче определения
ориентации (9)–(12) задачу с векторным приближенным
уравнением типа (5):
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Отметим, что однородная часть векторного линейно-
го дифференциального уравнения (17) эквивалентна раз-
решимой системе (13), записанной в форме векторного
дифференциального уравнения Пуассона. Следуя методу
Лагранжа решения линейных неоднородных дифферен-
циальных систем уравнений, на основании (15), (16)
точное решение приближенного уравнения (17) будет
иметь вид
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Тем самым задача определения ориентации твердого
тела (1)–(3) на основе (5) при малых углах поворота пол-
ностью решена с помощью квадратур. Приведем анали-
тический алгоритм определения ориентации твердого
тела (БИНС) при произвольных углах поворота.

1) По заданным компонентам вектора угловой скоро-
сти твердого тела )(tω в каждый момент времени t
вычисляются функции )(),( tt  по формулам:

 

 
  );(cos)()(sin)(

),(sin)()(cos)(

,)(

1312

1312

0
11

ttttt
ttttt

dt
t













XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

208



2) вычисленным )(),( tt  определяется вектор
w(t):

 

    ;2)(cos)(sin)(

,)(

321

0
tvtttt

dt
t

iiiw 








3) используя вектор w(t) и начальное положение
твердого тела 0Λ вычисляется значение вектора

ориентации твердого тела х :
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4) на основе формул типа (4) по вектору ориентации
х определяем компоненты кватерниона U ;

5) находим приближенное значение кватерниона
ориентации твердого тела (БИНС) approxΛ
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При реализации алгоритма ориентации БИНС на
каждом последующем шаге алгоритма m кватернион К
следует выбирать в виде )( 21 iΛК   mm . Тогда

начальное значение по переменной х каждый раз будет
нулевым.
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Автономное определение начальных
координат местоположения*

В.В. Аврутов, Ю.Ф. Лазарев
г. Киев, Украина

Аннотация — Рассматривается способ автономного
определения начальных координат объекта. В основе работы
способа лежит метод определения широты на неподвижном
основании и метод аналитического гирокомпасирования. Дан-
ные методы используют бесплатформенную инерциальную
технологию, при которой применяется инерциально-
измерительный модуль (ИИМ), состоящий из трех акселеро-
метров и трех гироскопов (датчиков угловой скорости). Разра-
ботана модель погрешности определения начальной долготы.
Погрешность метода зависит от погрешностей определения
широты и азимута.

Ключевые слова — акселерометры; гироскопы; инерциально-
измерительный модуль; широта; долгота; азимут

I. ВВЕДЕНИЕ

Как известно, задачей навигационных средств и систем
является определение координат местоположения или по-
строение маршрута пути из одной точки до другой. Земные
(морские, авиационные и наземные) подвижные объекты
и космические аппараты имеют свои навигационные сред-
ства и системы. Кроме того, навигационные системы каж-
дого вида транспортного средства могут быть построены
на различных физических принципах.

Для нормальной работы инерциальных навигационных
систем необходимо иметь начальные значения координат
местоположения. Обычно эти значения являются извест-
ными, если движение транспортных средств осуществля-
ется из мест с известными координатами (аэропорты, кос-
модромы или морские порты). Если же объект стартует из
новых мест с неизвестными координатами, то начальные
значения координат места можно определить, используя
астрономические средства, либо, применяя приемник спут-
никовой навигационной системы или средства радиосвязи.

Однако астрономические методы зависят от погодных
условий, а нормальная работа спутниковых средств
и средств радиосвязи могут быть нарушена системами
радиоэлектронной борьбы.

Кроме начальных значений координат местоположе-
ния, для нормальной работы бесплатформенных инерци-
альных навигационных систем (БИНС) требуется их вы-
ставка, которая подразумевает знание начальных значений
углов ориентации объекта – азимута и углов наклона отно-
сительно плоскости горизонта. Для выставки БИНС быва-
ет необходимо знать начальную широту места.

Первым автономным средством определения широты
является гироширот – гироскоп Фуко II рода (1852). Одна-

ко необходимые предварительные условия для построения
гироширота затрудняют его практическую реализацию [1].

Вторым автономным средством определения широты
является бескарданный гирошироткомпас [2], у которого
определение широты базируется на формуле:

 2 21cos x y   


 

где ,x y  – горизонтальные проекции северной составля-
ющей проекции угловой скорости Земли cos , измеря-
емые либо двумя гироскопами, работающими в режиме
датчиков угловой скорости:

cos cos ,
cos sin ,

x

y

  
  
  

  


либо измеряемые одним динамически настраиваемым ги-
роскопом с вертикально расположенной осью вращения
ротора,  – угловая скорость вращения Земли,  – широ-
та,  – текущий угол курса.

Однако в этом случае необходимо либо предварительно
горизонтировать площадку, на которой расположены ги-
роскопы, либо аналитически учитывать наклон площадки
относительно плоскости горизонта.

Третьим, наиболее универсальным автономным мето-
дом определения широты является использование инерци-
ально-измерительного модуля (ИИМ) и навигационного
компьютера [1, 3]. ИИМ должен содержать как минимум
три акселерометра, три гироскопа – датчиков угловой ско-
рости, а также сервисные электронные схемы. Определе-
ние начальной широты места базируется на формуле [3]:

  1sin x x y y z zg g g
g

        


 

Здесь , ,x y z   – проекции угловой скорости враще-
ния Земли на оси Oxyz , связанные с ИИМ, , ,x y zg g g –

проекции ускорения силы тяжести, 2 2 2
x y z     ,

2 2 2
x y zg g g g   .
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В работе [3] на основе формулы (2) получена модель
погрешности автономного определения начальной широты
и предъявлены требования к точности гироскопов и аксе-
лерометров. Показано, что наклоны основания относи-
тельно плоскости горизонта и смещение ИИМ относитель-
но плоскости меридиана не влияют на определение
начальной широты. Результаты эксперимента показали
работоспособность автономного определения начальной
широты.

При определении долготы на наземных и морских по-
движных объектах используются методы счисления пути,
методы триангуляции и сферической тригонометрии [4, 5].
Следует отметить, что если определение начальной широ-
ты, курса или азимута позволяют достичь автономности,
то физически осуществить полностью автономное опреде-
ление долготы не удаётся из-за субъективно назначенного
Гринвичского меридиана, относительно которого проис-
ходит отсчет долготы.

В данной работе описан новый метод определения
начальной долготы, который базируется на вышеописан-
ном (третьем) автономном способе определения начальной
широты и автономном определении азимута.

II. ОПИСАНИЕ МЕТОДА ОПРЕДЕЛЕНИЯ НАЧАЛЬНОЙ ДОЛГОТЫ

Пусть положение объекта на земном сфероиде опреде-
ляется долготой  , широтой  и радиусом Земли R .

Воспользуемся известными соотношениями между
скоростью изменения широты и долготы и скоростью
движения объекта [6]:


,

.
cos

N

E

vd
dt R

vd
dt R









 

Здесь cos , sinN Ev v K v v K    , v – скорость, K –
курс объекта.

Рассматривая совместно данные уравнения, получим

 ctg cosd K
d
 

   

Разделяя переменные и переходя от угла курса к фик-
сированному углу азимута A реперной точки, после инте-
грирования будем иметь точное решение дифференциаль-
ного уравнения:

 0
0

2 4ln

2 4

tg
tgA

tg

 

 
 

  
   
  
 

 

Здесь 0 0,  – известные координаты реперной точки.

На рис. 1 изображено положение реперной точки 0M
с известными координатами 0 0,  . Текущую широту 
точки M можно измерить с помощью автономного метода
определения широты на неподвижном основании [3]. Дол-
гота места  определяется по формуле (5). Азимут A ре-
перной точки 0M можно измерить с помощью ИИМ в ре-
жиме аналитического гирокомпасирования [1, 7].

Рис. 1. Положение реперной точки М0 и текущее положение точки М

С точностью до первого члена разложения в ряд Тей-
лора последнее выражение можно преобразовать к виду



0

0
0

2sin
2

cos
2

tgA

 

 
 

 
 
   


 

Следует отметить, что данное приближенное выраже-
ние практически совпадает с приближенным выражением
для разности долготы, полученным для аналитического
счисления пути с использованием теоремы о среднем зна-
чении интеграла [4]:


0cos

2

tgA
 


  


 

где 0 0,           .

Итак, для определения начального значения долготы 
требуется знание координат реперной точки 0 0,  , её ази-
мута A , измеренного из текущего положения и широты
текущего положения  . Если азимут реперной точки
можно измерить методами аналитического или физическо-
го гирокомпасирования, то широту – с помощью описан-
ного выше метода автономного определения широты.

На рис. 2 изображен график абсолютной погрешности
расчета разности долготы, вычисленной по формулам (5)
и (6) в зависимости от азимута.
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Рис. 2. Погрешность расчета разности долготы, вычисленной по форму-
лам (5) и (6) в зависимости от азимута

Кривые 1, 2, 3 рассчитаны для значений широты 46º,
47º и 48º соответственно при 0 = 50º. Очевидно, что по-
грешность вычисления разности долготы увеличивается
с увеличением расстояния от реперной точки. Таким обра-
зом, использование точной формулы (5) предпочтительнее
по сравнению с формулой (6) при увеличении разности
широт или расстояния между текущим положением и по-
ложением реперной точки.

III. МОДЕЛЬ ПОГРЕШНОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ДОЛГОТЫ

Запишем формулу (5) через разность долготы
0     в следующем виде


0

2 4ln

2 4

tg
tgA

tg

 


 

  
   
  
 

 

Раскладывая в ряд Тейлора выражение (8), можно по-
лучить выражение для погрешности определения разности
долготы:

 2
0

2 4ln
coscos

2 4

tg
A tgA

Atg

 
 

  

  
    
  
 

 

Здесь ,A  – погрешности определения азимута
и широты соответственно.

В табл. 1 представлены расчетные значения погрешно-
сти определения разности долготы (9) при различных зна-

чениях погрешности определения азимута и широты при
0 = 30º, 0 = 50º,  = 48º и A = –58º.

TABLE I. РАСЧЕТНЫЕ ЗНАЧЕНИЯ ПОГРЕШНОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ
РАЗНОСТИ ДОЛГОТЫ

δA, угл. мин. δφ, угл. мин. δλ, угл. мин.

1
3
5
7
9
11

3
5
7
9
11
13

–7.36
–12.53
–17.68
–22.85
–28.01
–33.17

Итак, погрешность определения долготы зависит от по-
грешностей определения азимута и широты.

ВЫВОДЫ

Предложен автономный метод определения начальных
координат места на неподвижном основании. Для этого
необходимо иметь ИИМ, который содержит ортогонально
расположенные три акселерометра и три гироскопа. В ос-
нове метода лежит автономный метод определения
начальной широты и азимута. Для определения начальной
долготы места необходимо знать широту места, координа-
ты реперной точки, и её азимут.

Разработана модель погрешности определения долготы
места, которая показала, что основными причинами её
возникновения являются погрешности определения широ-
ты и азимута. Результаты численных расчетов показали,
что для практической реализации данного метода опреде-
ления координат места требуются достаточно точные ги-
роскопы и навигационные акселерометры.
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«Сверхмягкое» управление конечными
параметрами одноосного гиростабилизатора*

В.М. Никифоров, А.А. Гусев, К.А. Андреев, А.С. Ширяев, Т.А. Жукова
ФГУП «НПЦАП имени академика Н.А. Пилюгина», Москва, Россия

Аннотация — Рассматривается «сверхмягкое» управле-
ние конечными параметрами одноосного гиростабилизатора,
обеспечивающее требуемые точность и «мягкость» разворота
ГСП из произвольного начального положения в заданное ко-
нечное положение. Представлены задачи синтеза «сверхмяг-
ких» терминальных регуляторов для ГСП и ЧЭ ГБ. Проведено
математическое моделирование «сверхмягкого» управления.
Сделаны выводы о применении «сверхмягкого» управления
конечными параметрами одноосного гиростабилизатора.

Ключевые слова — «сверхмягкое» управление,
«динамический отскок», гиростабилизированная платформа,
чувствительный элемент гироблока

I. ВВЕДЕНИЕ

Управление сложными прецизионными динамически-
ми системами в общем случае состоит из нескольких эта-
пов грубого и точного управлений. Реализация различных
этапов управления требует дополнительных аппаратных
затрат, которые являются причинами увеличения габарит-
но-массовых характеристик и, как правило, стоимости.
Кроме того, разбиение управления на несколько этапов
приводит к последующим побочным эффектам. Напри-
мер, управление одноосным гиростабилизатором (ОГС)
в режиме «грубого» приведения приводит к «динамиче-
скому отскоку» гиростабилизированной платформой
(ГСП), который необходимо устранить, используя допол-
нительную аппаратную составляющую в виде электрон-
ного прибора, что увеличивает габаритно-массовые харак-
теристики и стоимость гиростабилизатора.

II. ЦЕЛЬ РАБОТЫ

Целью работы является «сверхмягкое» управление ко-
нечными параметрами одноосного гиростабилизатора,
обеспечивающее требуемые точность и «мягкость» разво-
рота ГСП.

Объектом исследования является одноосный гиростаби-
лизатор (ОГС), в состав которого входит гиростабилизиро-
ванная платформа (ГСП) и поплавковый гироблок (ГБ).

III. «СВЕРХМЯГКОЕ» УПРАВЛЕНИЕ

«Сверхмягкое» управление конечными параметрами
одноосного гиростабилизатора должно обеспечиваться
«сверхмягкими» терминальными регулятора для ГСП и ГБ.

В данной работе решается задача синтеза «сверхмягкого»
терминального регулятора          , ,  ,  ,  , , 

 
rU t X t u t u t u t u t  

при котором ГСП и ГБ перейдут из произвольного начально-
го положения    =o oX t X в заданное конечное состояние

         ,  ,  ,  , , 
 

r
k k k k kQ X t u t u t u t u t   за определённый

промежуток времени    , o kt t t при наложенных ограни-
чениях на управляющие воздействия двигателя силовой ста-
билизации ГСП и задатчик момента ГБ, при этом функцио-
нал управления, характеризующий минимум потребляемой
энергии  

21
2
  k

o

t
t
U t dt min примет минимальное значение.

Для синтеза «сверхмягкого» терминального регулятора
в большинстве случаев применяются алгоритмы, постро-
енные на основе методов решения обратных задачах ди-
намики. Структуру «сверхмягкого» терминального регу-
лятора для ГСП и ГБ можно представить в виде вектора из
двух составляющих:

α α α α( ) ( ) + ( ) ( )
 =  =   ,

( ) ( ) + ( ) ( )   

     
     
     
     

u ter com u
max

u ter com u
max

M t M t M t M t
U

M t M t M t M t


где α α( ) = ( )ter uM t M t – терминальная составляющая регу-
лятора для ГСП;

α gα α gb β( ) = k ω ( )  + ω ( ) comM t t H t – компенсационная
составляющая регулятора для ГСП;

( ) = ( ), 
ter uM t M t – терминальная составляющая регулято-

ра для ГБ;

gβ β gb α( ) = k ω ( )  ω ( )   comM t t H t – компенсационная
составляющая регулятора для ГБ.

Компенсационная составляющая регулятора для ГСП
учитывает момент вязкого трения в опорах ГСП по оси
стабилизации и гироскопический момент, создаваемый
связанным объектом. Аналогичные моменты, возникающие
в ГБ, учитывает компенсационная составляющая для ГБ.

Для синтеза терминальных составляющих α ( ) и M ( )
ter terM t t

необходимо решить две автономные терминальные задачи:
для ГСП необходимо найти ter

α ( )M t при котором ГСП из
начального состояния    α o αo o αo =  = α   ω TX t X переместиться

в заданное конечное состояние    k k αk αk αk αk = α   ω     M   M
Tter ter terQ t M  
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за промежуток времени  o k  ,t t t , при этом минимизируе-
мый функционал качества управления равен

k

o

2
α α

1 = ( )
2

   
t ter
t

J M t dt min , и для ГБ необходимо найти

( )
terM t , при котором ГБ из начального состояния

   β o βo o βo =  = β   ω
T

X t X переместится в заданное конечное

состояние    k k k k k k = ω   
Tter ter terQ t M M M  за промежуток

времени  o k  ,t t t , при этом минимизируемый функци-

онал управления равен k

o

2
β β

1 = M (t)
2

   
t ter
t

J dt min .

Синтез «сверхмягкого» терминального регулятора для
ГСП (ГБ) выполняется для следующих начальных и ко-
нечных состояний:
начальное положение

   o o o o αo o βo
π π =  = α   ω   β   ω   0  0
3 180
   
 

TT
X t X



конечное состояние

  k αk αk αk αk
k

k k k k k

α   ω   M   M   M 0  0  0  0  0
 =   ,

0  0  0  0  0ω   M   M   M   

           

Tter ter ter T

ter ter ter
Q t

 

 


с функционалом качества управления

k k

o o

2 2
α β

1 1( )  + ( )
2 2

t tter ter
t t

J M t dt M t dt min.           

В результате синтеза получены «сверхмягкие» терми-
нальные законы управления с учётом терминальных
и компенсационных составляющих для ГСП и ГБ соответ-
ственно, обеспечивающие требуемые точность и «мяг-
кость» разворота ГСП, что подтверждено математическим
моделированием.

Окончательно, «сверхмягкие» терминальные законы
управления с учётом терминальных и компенсационных
составляющих для ГСП и ГБ соответственно, представле-
ны ниже:
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IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ

В результате математического моделирования «сверх-
мягкого» управления конечными параметрами ОГС (раз-
ворот оси стабилизации ГСП с 60 до 0 градусов) получены
изменения углового положения ГСП относительно оси
стабилизации, угловой скорости ГСП относительно оси
стабилизации, углового положения оси прецессии ЧЭ ГБ,
угловой скорости ЧЭ ГБ относительно оси прецессии,
управляющих моментов, воздействующего на ГСП и ГБ,
представленные на рис. 1–6 соответственно.

Рис. 1. Изменение углового положения ГСП относительно оси стабилизации

Рис. 2. Изменение угловой скорости ГСП относительно оси стабилизации

Рис. 3. Изменение углового положения оси прецессии ЧЭ ГБ

Рис. 4. Изменение угловой скорости ЧЭ ГБ относительно оси прецессии
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Рис. 5. Изменение управляющего момента, воздействующего на ГСП

Рис. 6. Изменение управляющего момента, воздействующего на ГБ

V. ВЫВОДЫ

В результате работы можно сделать следующие выводы:

 «сверхмягкое» управление конечными параметрами
ОГС позволяет полностью обеспечить вектор ко-
нечного состояния  kQ t с требуемой точностью,

 «сверхмягкость» управления позволяет достичь
вектора конечного состояния ранеше конечного
времени управления, что позволяет избежать
неопределенности деления на ноль в конечной
точке управления kt ,

 одновременное управление ГСП и чувствительным
элементом ГБ позволяет избежать процедуры устра-
нения динамического отскока и, таким образом,
сократить габаритно-массовые характеристики
и стоимость.

ЛИТЕРАТУРА

[1] Никифоров В.М., Сапожников А.И. Устранение последствий
«чистого запаздывания» в конечной точке при терминальном
управлении движением гиростабилизированной платформы
посредством программного управления // Труды ФГУП «НПЦАП».
Системы и приборы управления. 2008. №1(35). С. 59–68.

[2] Никифоров В.М., Трунов Ю.В., Немкевич В.А., Сапожников А.И.,
Науменко А.В., Лисицин А.А. Терминальное управление
движением гиростабилизированной платформы для устранения
динамического «отскока» в режиме силовой стабилизации //
Гироскопия и навигация. 2007. №3(58). С. 87–88.

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

215



Шестиосный блок измерителей кажущихся
ускорений на основе прецизионного кварцевого
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Аннотация—В докладе рассмотрен комплекс вопросов по
модернизации шестиканального блока измерителей кажуще-
гося линейного ускорения (БИЛУ), который с 2002 года экс-
плуатируется в составе системы управления космического
корабля (КК) «Союз». Показано, что применение для постро-
ения измерительных каналов прибора БИЛУ кварцевого
маятникового акселерометра с цифровой обратной связью
позволило расширить функциональные возможности прибо-
ра, провести на практике политику импортозамещения, что
позволило руководству ПАО РКК «Энергия» принять реше-
ние об использовании прибора и в системе управления КК
«Прогресс-МС». Разработанный прибор прошёл все виды
отработочных испытаний и поставляется в РКК «Энергия»
с января 2019 года.

Ключевые слова — акселерометр; цифровая обратная
связь; импортозамещение; линейное ускорение.

I. ВВЕДЕНИЕ

С 2002 года по техническому заданию РКК «Энергия»
предприятием ПО «Корпус» разработан, изготавливается
и поставляется в РКК «Энергия» шестиканальный прибор
БИЛУ, построенный на кварцевых маятниковых акселеро-
метрах и преобразователях «напряжение-частота», предна-
значенный для работы в системе управления (СУ) спуска-
емого аппарата корабля «Союз-МС», в том числе и на
участке спуска, обеспечивающий измерение линейного
ускорения движения спускаемого аппарата с высокой точ-
ностью и надежностью.

Разработка цифровой обратной связи с учетом совер-
шенствования элементной базы цифровой электроники
ведется на предприятии в течение ряда лет, это позволило
разработчикам ПО «Корпус» перейти к применению микро-
контроллеров в системе обратной связи кварцевых маятни-
ковых акселерометров и отработать технические решения
с компенсацией температурных погрешностей алгоритми-
ческим способом внутри микроконтроллера [2, 4, 5].

Результаты докладывались на международных и отрас-
левых конференциях [6, 7, 9, 10, 11, 12, 13, 14, 18, 19, 26],
получены патенты [17, 20, 21, 23], опубликованы статьи
в научных журналах [15, 16, 22, 24, 25, 27, 28] и в 2018 году
одним из авторов настоящего доклада защищена кандидат-
ская диссертация [29].

Настоящий доклад посвящён итогам разработки циф-
ровой обратной связи и модернизации на этой основе
прибора БИЛУ, который эксплуатируется в системе
управления КК «Союз-МС» и в соответствии с принятым
договором в ПАО РКК «Энергия» внедряется в систему
управления КК «Прогресс-МС».

II. НАЧАЛЬНЫЙ ЭТАП РАЗРАБОТКИ

По техническому заданию РКК «Энергия» предприя-
тием ПО «Корпус» был разработан и уже в течение 17 лет
изготавливается и поставляется в РКК «Энергия» шести-
канальный прибор КХ69-042 (БИЛУ), построенный на
кварцевых маятниковых акселерометрах КХ67-041 и пре-
образователях «напряжение-частота», предназначенный
для работы в системе управления (СУ) спускаемого аппа-
рата корабля «Союз-МС», в том числе и на участке спус-
ка, обеспечивающий измерение линейного ускорения
движения спускаемого аппарата с высокой точностью
и надежностью, обусловленной ориентацией осей чув-
ствительности прибора по образующей конуса, изобра-
жённой на рис. 1.

Измерение вектора линейного ускорения может осу-
ществляться любой из 20-ти «троек» измерительных кана-
лов прибора, выбор «тройки» осуществляется системой
управления на основе специальных алгоритмов, при этом
прибор обеспечивает работу при трех отказавших кана-
лах. Прибор был разработан в 2002 г. В порядке модерни-
зации СУ и заменил блок струнных акселерометров, ранее
используемый для решения этой задачи [1, 3, 8].
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Рис. 1. Направление осей чувствительности относительно приборной
системы координат OXYZ

Решение о переходе на использование кварцевых ма-
ятниковых акселерометров было принято РКК «Энергия»
с учетом перспективности использования таких измерите-
лей в виду их малых габаритов и высокой точности.

Кварцевые маятниковые акселерометры с аналоговой
электрической обратной связью, реализуемой в малогаба-
ритном усилителе, выполняемом в виде модуля, встраивае-
мого в корпус акселерометра, разработаны и изготавлива-
ются многими фирмами (В США – фирмой «Honeywell»;
в России: Московским институтом электромеханики и ав-
томатики – акселерометр АК-6, ФГУП «ПО Корпус»
(г. Саратов) – акселерометр КХ67-041 и др.).

Прибор БИЛУ КХ69-042 в составе СУ космического
корабля «Союз-МС» предназначен для решения следую-
щих задач:

1. Для точной отработки импульсов 2-25 м/с коррекции
орбиты. Ошибка отработки корректирующего импульса
накапливается в течение суток (в процессе обеспечения
движения стыкуемых кораблей по одинаковой орбите) до
измерения текущей траектории и отработки следующего
корректирующего импульса.

2. Для обеспечения точной отработки импульса тор-
можения (115-128 м/с) для схода с орбиты.

При тяге силовых корректирующих двигателей 0.5 м/с2
время работы при действии импульса 128 м/с составляет
256 с. При тяге 0.08 м/с2 менее мощных корректирующих
двигателей время работы при действии импульса 128 м/с
составляет 1600 с.

Это определяет требование 110–4 g к временной ста-
бильности нулевого сигнала. Если случайная составляю-
щая нулевого сигнала БИЛУ от запуска к запуску состав-
ляет 110–4 g или 1 мм/с2, то за время работы 256 с ошибка
составит 0.256 м/с, а за 1600 с – 1.6 м/с. Указанная ошибка
по линейной скорости приводит к ошибке по точке входа
в атмосферу и, соответственно, к ошибке в зоне посадки
спускаемого аппарата.

3. Для обеспечения расчетного движения спускаемого
аппарата на участке спуска. По результатам измерения
каналами прибора БИЛУ перегрузки по осям X, Y, Z изде-
лия регулируется отношение перегрузки в боковых и про-
дольном направлениях, чем обеспечивается точность зоны
посадки.

На участке спуска высокие требования предъявляются
к масштабным коэффициентам измерительных каналов,
которые должны сохранять значения, записанные в фор-
муляр прибора при его изготовлении и внесенные в па-
мять бортового вычислителя. Временная стабильность
масштабного коэффициента не должна превышать
±0,02%.

Высокие требования к стабильности нулевого сигнала
и масштабного коэффициента прибора должны сохра-
няться в диапазоне рабочих температур от 0 до 40°С.

Кварцевые акселерометры в силу свойств кварца могут
сохранять долговременную стабильность характеристик,
поэтому применение для решения указанных задач управ-
ления в качестве измерителей линейного ускорения квар-
цевых маятниковых акселерометров является абсолютно
обоснованным техническим решением. Но одновременно
с таким полезным свойством кварцевые акселерометры
обладают особенностями, усложняющими их применение,
а именно, температурная зависимость основных характе-
ристик – нулевого сигнала и масштабного коэффициента
носит ярко выраженный нелинейный характер.

Для обеспечения стабильности значений нулевого сиг-
нала и масштабного коэффициента во всем температурном
диапазоне на весь период эксплуатации в приборе БИЛУ,
разработанном на кварцевых маятниковых акселерометрах
с аналоговым усилителем обратной связи и преобразовате-
лях «напряжение–частота», был разработан и запатентован
аппаратный метод компенсации [29] температурных зави-
симостей нулевого сигнала и масштабного коэффициента
путем подачи на вход токовых ключей и интегратора пре-
образователя «напряжение-частота» специально формиру-
емых напряжений, зависящих от температурных коэффи-
циентов нулевого сигнала и масштабного коэффициента
и текущего значения температуры в специальной оболочке,
в которой размещались акселерометры.

Реализация аппаратного способа компенсации указан-
ных температурных зависимостей возможна только на
линейном участке температурных характеристик нулевого
сигнала и масштабного коэффициента кварцевых акселе-
рометров, которая у них имеется в диапазоне температур
от +30С и выше. Поэтому в приборе был реализован ре-
лейный регулятор температуры внутри оболочки, в кото-
рой был размещен каждый акселерометр, а в каждый из-
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мерительный канал введен усилитель терморегулирова-
ния, обеспечивающий температуру внутри оболочки не
ниже +30С. Обеспечение высоких требований к стабиль-
ности нулевого сигнала и масштабного коэффициента
потребовало применения в преобразователе «напряжение-
частота» источника опорного напряжения со стабильно-
стью напряжения 0,0005%, токовых ключей с собствен-
ным сопротивлением в доли Ом и такой же временной
стабильностью этого сопротивления, быстродействующе-
го операционного усилителя с высокими точностными
характеристиками в качестве интегратора.

В 2000 г., в период разработки прибора, отечественной
элементной базы с такими характеристиками не было,
вследствие чего пришлось использовать элементную базу
производства США, например, источник опорного напря-
жения AD780BNZ, токовые ключи ADG723BRMZ, опера-
ционный усилитель OPA 627SM в качестве интегратора.

В настоящее время ряд российских и белорусских
предприятий выпускают электрорадиоизделия (ЭРИ) –
аналоги импортных источников опорного напряжения
и токовых ключей. Быстродействующих операционных
усилителей с параметрами, близкими к параметрам опера-
ционного усилителя OPA 627SM, пока нет.

Поставленная Правительством РФ задача выполнения
импортозамещения в приборах для систем управления
изделием «Союз-МС» не могла быть решена путем про-
стой замены импортной элементной базы на отечествен-
ные аналоги при сохранении реализованных в приборе
БИЛУ технических решений.

Учитывая научно-технический задел, накопленный
предприятием по разработке цифровой обратной связи,
а также, учитывая разработку отечественного микро-
контроллера 1986ВЕ93У, позволяющего реализовать ал-
горитмы цифровой обратной связи и алгоритмическую
компенсацию нелинейной температурной зависимости
нулевого сигнала и масштабного коэффициента кварцево-
го маятникового акселерометра, было принято совместное
решение ПО «Корпус» и ПАО РКК «Энергия» выполнить
модернизацию прибора БИЛУ, находящегося в эксплуа-
тации в системе управления корабля «Союз-МС», путем
внедрения цифровой обратной связи при использовании
только отечественной элементной базы.

III. РАЗРАБОТКА АКСЕЛЕРОМЕТРА С ЦИФРОВЫМ
УСИЛИТЕЛЕМ ОБРАТНОЙ СВЯЗИ

Наиболее оптимальным решением была признана
структура цифрового усилителя обратной связи (ЦУОС)
с ШИМ-управлением током датчика момента [9], по-
скольку в этом случае исключается из структуры цифро-
аналоговый преобразователь (ЦАП), к которому должны
быть предъявлены высокие требования для обеспечения
сохранения достигнутых точностей прибора БИЛУ и ко-
торый трудно выбрать из изготавливаемых отечественной
промышленностью ЦАП.

Важным моментом при построении системы цифровой
обратной связи (ЦОС) является выбор величины периода
дискретности работы Т0. В моменты времени nТ0

(n=1, 2, 3 …) обновляется вычисленная цифровой обрат-
ной связью величина управляющего сигнала и сохраняет-
ся неизменной в течение времени nТ0 < 1 < (n+1)Т0.

Для разработанной ЦОС был реализован период дис-
кретизации Т0 = 0.2·10–3 с, т.е. частота дискретизации
5 кГц. За каждый период дискретизации цифровой усили-
тель обратной связи модернизированного прибора БИЛУ
выполняет следующие операции:

 по сигналу с выхода емкостного датчика угла чув-
ствительного элемента акселерометра формирует
цифровую информацию о величине перемещений
маятника чувствительного элемента;

 вычисляет величину управляющего сигнала и форми-
рует соответствующие ему широтно-модулированные
импульсы тока датчика момента;

 вычисляет величину температурной поправки си-
стематической составляющей нулевого сигнала из-
мерительного канала;

 вычисляет величины температурных поправок
масштабных коэффициентов для положительных
и отрицательных ускорений;

 по величине управляющего сигнала с учетом вы-
численных поправок формирует выходную инфор-
мацию о действующем по оси чувствительности
акселерометра ускорении;

 формирует корректирующие импульсы тока датчи-
ка момента, необходимык для линеаризации мас-
штабного коэффициента.

IV. РАЗРАБОТКА ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ
ДЛЯ ЦУОС

Принципы построения акселерометра с цифровым
усилителем обратной связи и ШИМ-управлением током
датчика момента, а также вопросы об обеспечении дина-
мической устойчивости работы системы управления при-
бором докладывался авторами на международных конфе-
ренциях [7, 9, 10, 11, 12, 13, 14, 18, 26] и нашли отражение
в целом ряде научных работ [15, 16, 22, 24, 25]. Поэтому,
вследствие ограниченности объёма доклада, а также во
избежание повторений коснёмся, в основном, вопроса, не
нашедшего до сих пор отражения в предыдущих докла-
дах, а именно – структуры программного обеспечения,
обеспечивающего работу ЦУОС в составе акселерометра.

V. УСТРОЙСТВО ЦИФРОВОГО УСИЛИТЕЛЯ
ОБРАТНОЙ СВЯЗИ

Цифровой усилитель обратной связи построен на отече-
ственной элементной базе и представляет собой совокуп-
ность аналогового предварительного усилителя, цифрового
вычислительного устройства и переключателя тока датчика
момента чувствительного элемента (ЧЭ). Структурная схе-
ма кварцевого маятникового акселерометра (КМА) с ЦУОС
публиковалась ранее и приведена на рис. 2. В качестве
цифрового вычислительного устройства применяется мик-
роконтроллер производства ПКК «Миландр» (г. Зелено-
град), в состав которого в том числе входят два АЦП и три

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

218



таймера-счетчика с возможностью работы в режиме ШИМ.
Работа цифрового усилителя организована следующим об-
разом: сигнал датчика угла после предварительного усиле-
ния поступает на вход АЦП микроконтроллера, на основе
показания АЦП дискретный регулятор вычисляет управле-
ние, которое затем в блоке ШИМ преобразуется в длитель-
ность стабилизированных по амплитуде широтно-
модулированных импульсов тока датчика момента, форми-
руемых блоком «Переключатель тока».

Рис. 2. Структурная схема КМА с ЦУОС: ЧЭ – чувствительный элемент;
ДМ – датчик момента; ДУ – датчик угла; mlq – входное ускорение,
приведённое к маятниковости акселерометра; UДУ – сигнал датчика угла;
ПУ – предварительный усилитель; ИОН – источник опорного
напряжения; АЦП – аналого-цифровой преобразователь; ШИМ –
широтно-импульсный модулятор; IДМ – ток датчика момента

Импульсы, поступающие с выхода ШИМ на вход пере-
ключателя тока (усилителя мощности), имеют строго прямо-
угольную форму. В стабилизаторе тока применяют прецизи-
онную электронную компонентную базу для обеспечения
с высокой стабильностью постоянства амплитуды тока
в импульсе Iа для обеспечения высокостабильного среднего
за период дискретизации Т0 значения тока, пропорциональ-
ного измеряемому линейному ускорению. Однако, индук-
тивность датчика момента, наличие переходных процессов
в стабилизаторе тока приводят к отклонению реальной
формы импульса тока от прямоугольной.

В переключателе тока имеет место временная задержка,
что приводит к перерегулированию и дополнительному
отклонению формы импульса от прямоугольной. Пере-
ходные процессы по переднему и заднему фронтам рабо-
чего импульса раб(n∙Т0), если не принять дополнительных
мер, приводят к отклонению площади реального импульса
от площади идеального импульса, которая должна быть
равна Iа∙раб(n∙Т0), т.е. к отклонению фактической величи-
ны среднего значения тока за период дискретизации от
расчетного значения и, как следствие, к нелинейности
масштабного коэффициента акселерометра. Было разра-
ботано и запатентовано техническое решение [23], реали-
зованное в модернизированном приборе БИЛУ, которое
позволило обеспечить компенсацию искажений формы
рабочих импульсов и обеспечить линейность масштабного
коэффициента прибора в пределах ±0,01%.

VI. СТРУКТУРА ПМО
Управляющая программа контроллера ЦУОС разрабо-

тана на языке «C» и предназначена для работы в составе
отечественного микроконтроллера 1986ВЕ93У.

Управляющая программа контроллера ЦУОС выпол-
няет следующие функции:

 производит инициализацию аналоговых модулей
и периферии контроллера, в том числе таймера 1
для формирования сигнала питания датчика угла
(ДУ), таймера 2 для обеспечения работы ЦУОС
в заданном режиме («ШТАТНЫЙ», «НАСТРОЙКА»,
«ПРОВЕРКА»), таймера 3 для формирования им-
пульсов интерфейса «Унитарный код» и сторожевого
таймера, предназначенного для перезагрузки кон-
троллера в случае «зависания» программы;

 обеспечивает работу обратной связи – измерение
сигнала ДУ, вычисление управления, конфигуриро-
вание таймера 2 для формирования ШИМ сигнала;

 принимает и передает данные посредством кон-
троллера UART, логические уровни которого могут
быть преобразованы, например, в уровни стандарта
RS-232 для связи с компьютером;

 считывает и записывает данные в постоянное запо-
минающее устройство (ПЗУ) контроллера.

Кратко работу программы можно описать следующим
образом: после запуска микроконтроллера управляющая
программа считывает из его ПЗУ настройки, которые
применяются для последующей инициализации перифе-
рии контроллера (АЦП, таймеров, контроллера UART)
и модулей программы, например, модуля коррекции тем-
пературных зависимостей прибора. Следует отметить, что
указанные операции выполняются один раз после подачи
питания на микроконтроллер, а работа прибора начинается
после разрешения прерываний. Алгоритм работы програм-
мы выполняется циклически и состоит из двух частей –
асинхронной и синхронной. Асинхронная часть алгоритма
выполняется в свободное процессорное время
и включает в себя вычисление температурных поправок.
Синхронная часть, в свою очередь, выполняется в обра-
ботчике прерывания от таймера и необходима для под-
держки одного из трех режимов работы цифрового усили-
теля: «ШТАТНЫЙ», «ПРОВЕРКА» или «НАСТРОЙКА»,
которые представлены на блок-схеме (рис. 3) в виде под-
программ. Перед выходом из обработчика прерывания
производится перезагрузка сторожевого таймера.

Рис. 3. Блок-схема алгоритма работы программы контроллера ЦУОС
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VII. НАСТРОЙКИ ПРОГРАММЫ

Управляющая программа микроконтроллера ЦУОС
поддерживает несколько режимов работы и обеспечивает
коррекцию температурных зависимостей параметров чув-
ствительного элемента, с которым стыкуется цифровой
усилитель, при этом сами зависимости параметров индиви-
дуальны для каждого ЧЭ. Это позволяет работать с ЦУОС
на разных этапах регулировки и испытаний, например, на
этапах проверки работоспособности электроники цифрово-
го усилителя или коррекции температурных зависимостей
параметров ЧЭ, без изменения самой управляющей про-
граммы контроллера. Однако такая универсальность про-
граммы потребовала введения настроек.

Настройки программы записываются во встроенное
в микроконтроллер ПЗУ и включают в себя:

 режим работы ЦУОС (0 – режим «ШТАТНЫЙ», 1 –
режим «НАСТРОЙКА», 2 – режим «ПРОВЕРКА»);

 коэффициенты квадратичных полиномов, описы-
вающих температурные зависимости поправок си-
стематической составляющей нулевого сигнала
и масштабных коэффициентов для положительных
и отрицательных ускорений;

 разрешение температурной коррекции выхода при-
бора: 0 – коррекция выключена, 1 – коррекция
включена.

Внесение настроек в память контроллера ЦУОС может
быть осуществлено с другого цифрового устройства
(например, компьютера) посредством контроллера UART
по схеме передачи данных «запрос-ответ».

VIII. РЕЖИМЫ РАБОТЫ ЦУОС
Выполнение заданного режима работы происходит

в синхронной части алгоритма программы – в обработчи-
ке прерывания от таймера 2, что обеспечивает частоту
выполнения подпрограмм режимов на уровне 5 кГц.

A. Режим «ПРОВЕРКА»
Режим работы управляющей программы «ПРОВЕРКА»

предназначен для обеспечения условий выполнения про-
верки работоспособности электроники цифрового усилите-
ля на этапе проведения его испытаний, при этом совмест-
ная работа ЦУОС и чувствительного элемента в качестве
измерителя кажущегося линейного ускорения невозможна.
В режиме «ПРОВЕРКА» алгоритм работы управляющей
программы выполняется циклически и состоит только из
синхронной части, выполняемой в обработчике прерываний
от таймера-счетчика 2. В режиме «ПРОВЕРКА» контроллер
осуществляет преобразование постоянного сигнала, пода-
ваемого на вход АПЦ 1, в длительность широтно-
модулированных импульсов сигнала управления переклю-
чателем тока цифрового усилителя. Вместе с тем, оцифро-
ванное с помощью АЦП 1 значение сигнала передается
в модули формирования выходных интерфейсов: контрол-
лер UART и «Унитарный код», а оцифрованное с помощью
АЦП 2 значение другого постоянного сигнала передается
только в модуль UART. Это дает возможность контроля
показаний каждого из АЦП.

B. Режим «ШТАТНЫЙ»
Режим работы управляющей программы

«ШТАТНЫЙ» предназначен для обеспечения совместно-
го функционирования ЦУОС и чувствительного элемента
в качестве измерителя кажущегося линейного ускорения.
Алгоритм работы управляющей программы в режиме
«ШТАТНЫЙ» выполняется циклически и состоит из двух
частей – асинхронной и синхронной. В асинхронной части
алгоритма в зависимости от оцифрованного с помощью
АЦП 2 значения сигнала термодатчика и в соответствии с
принятыми коэффициентами полиномов температурной
коррекции вычисляются температурные поправки выход-
ной информации об измеренном ускорении. Включение
данных операций именно в асинхронную часть алгоритма
работы программы обусловлено тем, что изменение тем-
пературы является медленно меняющимся процессом,
следовательно, отсутствует необходимость их выполнения
в синхронной части алгоритма.

Рис. 4. Блок-схема алгоритма работы подпрограммы режима «ШТАТНЫЙ»

В синхронной части алгоритма подпрограммы режима
«ШТАТНЫЙ», блок-схема которого представлена на рис. 4,
поддерживается работа цифровой обратной связи. Так при
действии ускорения относительно оси торсиона маятника
чувствительного элемента создается момент, стремящийся
отклонить маятник. Отклонение маятника приводит к из-
менению амплитуды синусоидального сигнала датчика
угла, который поступает на предварительный усилитель, а
с выхода предварительного усилителя – на вход АЦП 1.
Положение импульсов синхронизации от таймера 2
настроено таким образом, чтобы они приходились точно
на вершины сигнала ДУ с учетом времени его опроса. Две
полученные путем измерения с помощью АПЦ 1 величи-
ны вычитаются одна из другой, и в результате получается
удвоенная величина амплитуды входного сигнала. Эта
величина считается ошибкой регулирования. Входными
данными алгоритма вычисления управляющего воздей-
ствия являются: величины ошибки регулирования на те-

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

220



кущем n, n–1 и n–2 тактах работы обратной связи, а также
величины управляющего воздействия, вычисленные на
n–1 и n–2 тактах работы обратной связи. Вычисленное
управляющее воздействие передается в модуль формиро-
вания ШИМ-сигнала, в котором определяются пороги
срабатывания компараторов для получения необходимой
длительности управляющих импульсов. Данные величины
загружаются в регистры таймера-счетчика 2. После чего
управляющее воздействие корректируется в соответствии
с алгоритмом температурной коррекции и передается
в модули формирования выходных интерфейсов: кон-
троллер UART и «Унитарный код».

Таким образом, в режиме «ШТАТНЫЙ» микро-
контроллер поддерживает работу цифровой обратной свя-
зи, основная задача которой состоит в стабилизации маят-
ника ЧЭ в нулевом положении. Структурная схема управ-
ляющей программы контроллера ЦУОС в режиме
«ШТАТНЫЙ» приведена на рис. 5.

Рис. 5. Структурная схема управляющей программы контроллера ЦУОС
в режиме «ШТАТНЫЙ»

C. Режим «НАСТРОЙКА»
Режим работы управляющей программы

«НАСТРОЙКА» предназначен для обеспечения возможно-
сти обмена данными между ЦУОС и другим цифровым
устройством (например, компьютером) посредством кон-
троллера UART по схеме «запрос-ответ» с целью внесения
в память микроконтроллера ЦУОС настроек. Алгоритм ра-
боты управляющей программы в режиме «НАСТРОЙКА»
полностью совпадает с алгоритмом работы в режиме
«ШТАТНЫЙ» за исключением того, что в режиме
«НАСТРОЙКА» стабилизация маятника ЧЭ в нулевом
положении не гарантируется, поскольку контроллер
ЦУОС выполняет принятые команды и отвечает на при-
нятую посредством UART информацию, что может при-
вести к увеличению времени выполнения синхронной ча-
сти алгоритма и, как следствие, периода обратной связи.

IX. ВЫВОДЫ

Результаты испытаний измерительного канала прибора
БИЛУ КХ69-042, так и всего прибора в целом, выполнен-
ного с использованием цифрового усилителя обратной
связи (ЦУОС) с ШИМ-преобразователем, построенного на
отечественных ЭРИ, показали:

1) обеспечен диапазон измерения ±10 g;
2) обеспечена выходная информация в виде унитар-

ного кода с формой импульса, точно соответству-

ющей форме импульса выходного сигнала прибора
БИЛУ, находящегося в эксплуатации;

3) при проверке параметров модернизированного
прибора в нормальных условиях и на крайних
температурах рабочего диапазона 0С и +40С по-
лучены значения параметров, лежащие в пределах
допусков для прибора БИЛУ;

4) обеспечена временная стабильность нулевого сиг-
нала, не превышающая 10–4 g;

5) обеспечена временная стабильность масштабного
коэффициента ±0,02% при нелинейности мас-
штабного коэффициента ±0,01%;

6) потребляемая мощность модернизированного при-
бора БИЛУ уменьшилась на 40% по сравнению
с потребляемой мощностью прибора БИЛУ до мо-
дернизации (при использовании акселерометров
с аналоговой обратной связью и преобразователем
«напряжение-частота») за счет исключения усили-
телей терморегулирования, потреблявших энергию
для обеспечения в релейном режиме температуры
в оболочках акселерометров не ниже +30°С;

7) снижена масса прибора на 500 г за счет уменьше-
ния количества электронных блоков;

8) упрощен процесс регулирования прибора БИЛУ
за счет исключения длительного процесса форми-
рования напряжений, компенсирующих темпера-
турные погрешности акселерометров, исключен
из схемы комплект регулировочных резисторов,
которые использовались при упомянутой компен-
сации;

9) обеспечено импортозамещение ЭКБ, ранее ис-
пользованной в приборе.
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Связь встречных волн в двух и четырехчастотных
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г. Долгопрудный, Россия

Аннотация — В работе проведено исследование влияния
величины связи встречных волн, обусловленной рассеянием
излучения, для зеемановских двух и четырехчастотных ла-
зерных гироскопов на их характеристики. Представлены
методы измерения величины связи встречных волн на осно-
ве определения параметров амплитудной модуляции встреч-
ных волн и путем восстановления фазы сигнала биений.
Найденная величина связи использовалась для ее минимиза-
ции в 2-7 раз путем коррекции геометрии резонатора гироско-
па. Проведены измерения дрейфа нуля и других параметров
двухчастотных и четырехчастотных лазерных гироскопов
при различных значениях величины связи встречных волн.

Ключевые слова — лазерный гироскоп, четырехчастотный
лазерный гироскоп, захват частоты, непланарный резонатор,
зеемановская подставка, связь встречных волн

I. ВВЕДЕНИЕ

Захват частоты – одно из фундаментальных явлений,
проявляющихся в лазерных гироскопах и влияющих на его
точность [1, 2, 5, 6–16, 17–23]. Оно приводит к нелинейно-
сти выходной частотной характеристики лазерных гиро-
скопов и, в результате, невозможности измерения малых
угловых скоростей вращения без принятия специальных мер
по смещению рабочей точки гироскопа в линейную область
характеристики[1, 2, 19]. В зеемановских гироскопах под-
ставка создается благодаря эффекту Зеемана и эффекту
затягивания частоты. Для этого необходима генерация излу-
чения на круговой поляризации, для формирования которой
чаще всего используют непланарный резонатор. В лазерных
гироскопах захват частоты возникает по причине связи
встречных волн через рассеяние на зеркалах [1, 2, 7, 8, 19].
В четырехчастотных лазерных гироскопах, в отличие от
двухчастотных, одновременно происходит генерация на
двух ортогональных круговых поляризациях [16, 17, 18, 20],
что может приводить к более сложным явлениям при син-
хронизации встречных волн. В частности, такое явление
как гистерезис при входе и выходе из области захвата,
ввиду генерации излучения в гироскопе на двух ортого-

нальных круговых поляризациях будет определяться одно-
временно волнами этих поляризаций. Также искажение
сигнала биений встречных волн вследствие их связи и не-
линейных эффектов будет зависеть от волн обеих поляри-
заций. Это приведет к более сложным, по сравнению
с двухчастотным гироскопом, формам сигналов биений
и необходимости при определении величины связи встреч-
ных волн для четырехчастотного лазерного гироскопа со-
ответствующих физических моделей и новых подходов.
В четырехчастотном гироскопе удается минимизировать
влияние магнитного поля благодаря разному знаку магнит-
ной чувствительности для ортогональных поляризаций
излучения и в то же время сохранить преимущества магни-
тооптической подставки, используемой в двухчастотных
гироскопах. Поэтому в таких гироскопах отрицательные
факторы, связанные со связью встречных волн и нелиней-
ностью характеристики, становятся более актуальными.

В данной работе проведено изучение поведения вели-
чины связи встречных волн при изменении различных па-
раметров гироскопа и сравнение этих характеристик для
двухчастотных лазерных гироскопов и четырехчастотных
с различной конфигурацией непланарного резонатора. Рас-
смотрена возможность измерения величины связи встреч-
ных волн в процессе работы гироскопа с зеемановской
подставкой для ее коррекции путем синфазного управле-
ния смещением зеркал с помощью пьезодвигателей.

Связь встречных волн в лазерном гироскопе, в основ-
ном, обусловлена рассеянием излучения на оптических
элементах резонатора, в наибольшей степени в многослой-
ных диэлектрических зеркалах, когда каждая из встречных
волн рассеивается в направлении противоположно направ-
ленной волны. Поэтому стараются создать зеркала с ми-
нимальным рассеянием, обусловленным дефектами на
поверхности и в диэлектрических слоях зеркала, обычно
связанными с шероховатостями подложки. Для смещения
в линейную область частотной характеристики лазерного
гироскопа наиболее часто используется знакопеременная
частотная подставка, создаваемая либо крутильными коле-
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баниями гироскопа с плоским оптическим контуром, либо
магнитооптическими методами, используя непланарный
резонатор и эффект Зеемана [2] или Фарадея. В этом слу-
чае рассеяние излучения остается и в результате взаимного
влияния встречных волн через это рассеяние рабочая вы-
ходная характеристика гироскопа имеет искажения и шум
[1, 5, 6, 9–11]. Поэтому для получения высокой точности
гироскопа важен учет этого явления в процессе работы
гироскопа. Измеренные величины связи встречных волн
затем используются как в физико-математической модели
ошибок гироскопа для компенсации погрешности, так
и для активного управления положением зеркал в целях
уменьшения взаимного влияния встречных волн через рас-
сеяние, поскольку суммарный вклад в связь встречных
волн от разных зеркал зависит от их фазы [7–11]. Измере-
ние величины связи встречных волн может быть выполнено
различными методами [7–11], но в рабочем режиме гиро-
скопа один из наиболее подходящих способов - основыва-
ется на детектировании величины сигналов амплитудной
модуляции встречных волн [12, 14, 15]. Другим методом
может быть определение величины связи по искажению
сигнала биений встречных волн, восстанавливая из сигна-
ла биений фазу. Оба метода имеют свои преимущества
и были использованы в работе для измерения величины свя-
зи встречных волн и управления этой величиной с целью ее
минимизации. Для изменения величины связи использова-
лось синфазное управление двумя пьезодвигателями, пере-
мещающими зеркала лазерного гироскопа (рис. 10), при
одновременно работающей системе регулирования пери-
метра резонатора (рис. 11), поддерживающей периметр
постоянным, благодаря использованию знакопеременной
зеемановской частотной подставки.

II. МОДЕЛИРОВАНИЕ ГЕНЕРАЦИИ В ЛАЗЕРНОМ
ГИРОСКОПЕ С УЧЕТОМ СВЯЗИ ВСТРЕЧНЫХ ВОЛН

При описании генерации в лазерном гироскопе исполь-
зовался подход к лазеру как к оптическому квантовому
генератору на основе уравнения [1, 3–5, 21]:
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где )(te – комплексная амплитуда поля, m – резонанс-
ная частота резонатора при отсутствии потерь,  – эффек-
тивная проводимость,  – диэлектрическая проницаемость
среды, mc Q   – постоянная времени убывания
энергии m-ой моды резонатора с добротностью Q. Правая
часть уравнения включает в себя индуцированное и спон-
танное излучение возбуждения моды активной средой, где

)(rE m – поле моды m, ),(),( trEtrP moрез  – поляри-
зация в активной среде, CV – объем резонатора. Уравнение
(1) может быть упрощено, используя такие величины, как

og – ненасыщенный показатель усиления, н – параметр
насыщения и cr 1 – потери. В результате, уравнение
для комплексной амплитуды поля моды резонатора лазера,
приобретает следующий вид [3, 4, 21]:
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где )(tN – спонтанное излучение.

Таким образом, уравнение, описывающее процесс ге-
нерации в отдельной моде резонатора лазера с учетом
насыщения усиления, может быть представлено в виде
уравнения Ван-дер-Поля (2) [3, 21]. Поэтому для лазерного
гироскопа в двунаправленном режиме генерации можно
рассмотреть систему уравнений (3) двух осцилляторов,
описываемых уравнениями Ван-дер-Поля, с линейной свя-
зью между ними.
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где E1, E2 – амплитуды колебаний, 01 , 02 – собственные
частоты автоколебательных систем, 1 , 2 – параметры,
описывающие усиление для каждой автоколебательной
системы, 1 , 2 – коэффициенты связи между автоколе-
бательными системами, приводящие к захвату частоты.

Численное моделирование показало наличие ампли-
тудной модуляции (АМ) пропорциональной величинам
связи встречных волн (рис. 1, 3), а также наличие модуля-
ции частоты каждой из встречных волн (рис. 2).

Рис. 1. Изменение амплитуды колебаний осциллятора во времени при
наличии связи встречных волн

Рис. 2. Зависимость частоты одной из волн от времени
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Рис. 3. Сигнал биений встречных волн (1) и осцилляции амплитуды (2)
одного из встречных пучков

III. МЕТОДЫ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ВЕЛИЧИНЫ
СВЯЗИ ВСТРЕЧНЫХ ВОЛН

Рассеяние на зеркалах приводит к связи встречных
волн и, в результате, нелинейности выходной частотной
характеристики лазерного гироскопа (рис. 4, 12).

Рис. 4. Зависимость производной разности фаз встречных волн от
невзаимности, обусловленной угловой скоростью вращения

Выходная частотная характеристика гироскопа может
быть получена решением дифференциального уравнения
для разности фаз встречных волн  [1]:
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го поля; E1, E2 – амплитуды встречных волн. Регистриру-
емая разность частот встречных волн с учетом величины
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В целом, динамику генерации в кольцевом лазере, с уче-
том рассеяния излучения, описывает система уравнений [19]:
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, 2 – безразмерные интенсивности встречных волн;
1, 2 – разности коэффициентов усиления и потерь;
,  – коэффициенты насыщения каждой из волн;
,  – коэффициенты кросс насыщения каждой из волн;
,  – коэффициенты связи, обусловленные обратным
рассеянием.

Решение данной системы уравнений (6) позволяет по-
лучить величину амплитудной модуляции интенсивности
и сдвиг фазы колебаний амплитуды каждой из встречных
волн и, тем самым, определить по амплитудам модуляции
встречных волн и фазе колебаний сигнал, отвечающий за
величину связи встречных волн. Что и определяет один из
методов измерения величины связи встречных волн на
практике, но для абсолютного определения этой величины
необходимо знание еще ряда коэффициентов входящих
в систему уравнений (6), что вызывает ряд сложностей при
измерениях в рабочем режиме гироскопа.

Другой, используемый в работе, метод основывается на
регистрации сигнала биений встречных волн после опти-
ческого смесителя и восстановлении зависимости разности
фаз встречных волн от времени (рис. 8). Для этого, на ос-
нове уравнений (4), (6) проведено численное моделирова-
ние искажений сигнала биений встречных волн и, соответ-
ственно, искажений восстановленной из них фазы сигнала,
по которым и определялась величина связи встречных
волн. При этом, определены требуемые параметры систе-
мы регистрации, необходимые для измерения связи
встречных волн при работе гироскопа на типичных часто-
тах зеемановской подставки (до 50 кГц).

Для определения величины связи встречных волн по
искажению сигнала биений после оптического смесителя с
помощью быстродействующего АЦП (16 бит) оцифровы-
вается сигнал биений (рис. 5). Для знакопеременной под-
ставки оцифровка происходит синхронно с изменением
направления магнитного поля. Затем полученные данные
разбиваются на отрезки, нормируются и определяются
моменты прохождения через ноль (рис. 6), тем самым
определяется период сигнала биений. Далее, используя об-
ратную тригонометрическую функцию  arcsin(I) и спе-
циальный алгоритм сшивания участков функции, восста-
навливается зависимость разности фаз от времени (рис. 7).
В соответствии с уравнениями (4), (6), используя зависи-
мость разности фаз от времени из этой зависимости вычи-
тается линейная часть, которая, в основном, определяется
величиной подставки (рис. 8). Таким образом, определяет-
ся периодическая составляющая величины фазы от време-
ни (рис. 9) на частоте биений волн, обусловленная связью
встречных волн. Используя аппроксимацию этой знакопе-
ременной составляющей зависимости фазы – периодиче-
ской функцией (рис. 9), можно найти амплитуду колеба-
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ний, и по ней – величину связи встречных волн (рис. 8).
Необходимо отметить, что амплитуда колебаний фазы при
величине подставки, соответствующей навигационному
режиму работы гироскопа имеет незначительную величи-
ну, и проведение измерений требует малый уровень шумов
в сигнале биений получаемых с фотоприемника от оптиче-
ского смесителя. Основная ошибка возникает из-за неточ-
ности сшивания участков фазы (рис. 7 (3)), что может быть
сглажено использованием второго сигнала биений сдвину-
того по фазе на , который служит в гироскопе для опре-
деления направления смещения интерференционных полос.

Рис. 5. Зависимость величины сигнала биений встречных волн от времени

Рис. 6. Зависимость величины сигнала биений встречных волн от времени
после нормализации и определения точек прохождения через ноль

Рис. 7. Зависимость разности фаз встречных волн от времени до (1) и после
(2) сшивания участков зависимости

Рис. 8. Зависимость разности фаз встречных волн от времени и линейная
аппроксимация этой зависимости

Рис. 9. Аппроксимация периодической функцией зависимости разности
фаз встречных волн от времени с вычтенной линейной частью
(экспериментальные данные)

Рис. 10. Схема синфазного смещения двух зеркал в гироскопе с непланарным
резонатором

Синфазное смещение двух зеркал (рис. 10) приводит
к сдвигу фазы рассеянного излучения от разных рассеива-
ющих центров, что при сложении приводит к периодиче-
скому изменению величины связи (рис. 13, 14, 16, 17, 19).
Рассеивающие центры могут быть диссипативные и кон-
сервативные [7, 8], внося различный фазовый вклад в ве-
личину связи встречных волн. Для диссипативных центров
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периодическое изменение величины связи волн можно
записать [7, 8]:

  2121
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Таким образом, используя синфазный сдвиг двух зер-
кал можно минимизировать величину связи изменяя сдвиг
фаз рассеянного излучения.

IV. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА

Для проведения исследований была создана установка
(рис. 11) на основе зеемановского двухчастотного гиро-
скопа с непланарным резонатором с периметром ~20 см.
На установке проводилось изучение связи встречных волн
на различных гироскопах, в том числе, на гироскопе, за-
полненном двумя изотопами неона (20Ne и 22Ne). Это поз-
волило работать в четырехчастотном режиме генерации,
так что встречные волны генерировались одновременно на
левой и правой поляризации. При этом сигналы мод раз-
ной поляризации разделялись не оптическими методами,
а с применением математической обработки данных. Кро-
ме того использовалась установка построенная на основе
четырехчастотного зеемановского лазерного гироскопа
с периметром 28 см.

а) б) в) г)

Рис. 11. Схема экспериментальной установки и осциллограммы сигнала
биений (большая амплитуда) и сигнала амплитудной модуляции одной из
волн (меньшая амплитуда). На осциллограммах (а, б, в, г) наблюдается
смещение фазы сигнала амплитудной модуляции относительно сигнала
биений

В работе были проведены экспериментальные исследо-
вания поведения величины связи встречных волн в раз-
личных режимах работы гироскопа и ее коррекция, путем
управления положением зеркал в рабочем режиме гиро-

скопа с постоянной и знакопеременной зеемановской под-
ставкой. Измерения проводились на гироскопах с непла-
нарным резонатором (рис. 11) с использованием несколь-
ких методов измерения величины связи встречных волн.
Для определения величины связи встречных волн сигнал
с фотодетектора, используемого одновременно и для си-
стемы стабилизации периметра резонатора, а также допол-
нительного фотоприемника, регистрировался синхронным
детектором. При вычислениях использовался фильтр Кал-
мана и другие методы обработки данных. Также разрабо-
тан специальный алгоритм, позволяющий вычислять вели-
чину связи волн. Сигналы с фотоприемников на выходе
смесителя гироскопа оцифровывались с помощью 16 раз-
рядного АЦП (частота выборки 2 МГц) и обрабатывались
на отдельном компьютере (рис. 11). Синфазные смещения
зеркал приводили к периодическому изменению величины
связи встречных волн (рис. 13, 14, 16, 17). Использование
синхронного детектора позволило по амплитудной моду-
ляции волн измерять величину связи встречных волн на
частоте подставки (до 50 кГц) с меньшим уровнем шумов
(рис. 16, 17) по сравнению с методом, основывающемся на
восстановлении фазы сигнала биений.

V. РЕЗУЛЬТАТЫ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ
ПО ИЗМЕРЕНИЮ И УПРАВЛЕНИЮ ВЕЛИЧИНОЙ СВЯЗИ

ВСТРЕЧНЫХ ВОЛН

На экспериментальной установке (рис. 11) проведен
ряд исследований по определению величины связи встреч-
ных волн в разных режимах работы гироскопа и генерации
на различных продольных модах. Для измерения величины
связи использовалось четыре разных метода: один - основы-
вающийся на восстановлении фазы сигнала биений встреч-
ных волн (рис. 13–15, 32, 33), второй - по величине ампли-
тудной модуляции встречных волн и их фазам (рис. 16, 17,
19–21, 24, 25, 29), а также прямым измерением выходной
частотной характеристики (рис. 12) и аппроксимацией ча-
сти выходной характеристики (рис. 12) соответствующим
выражением (5), не входя в область захвата частоты. Изме-
рения проводились на нескольких видах зеемановских ла-
зерных гироскопов. Использовались двухчастотные гиро-
скопы с непланарным резонатором и периметром 20 см
рабочая смесь с 91% 20Ne + 9% 22Ne и гироскоп 50/50%
смесью 20Ne и 22Ne, а также четырехчастотный гироскоп с
периметром 28 см. Определялось влияние синфазного
смещения зеркал на величину связи волн, длина периметра
резонатора при этом оставалась неизменной. Также, про-
водилось измерение параметров гироскопов при работе
в минимуме величины связи встречных волн, определяе-
мым положением зеркал. На рис. 13 показано изменение
величины связи встречных волн в 7 раз при синфазном сме-
щении зеркал на двухчастотном зеемановском гироскопе.
В используемом методе восстановления фазы сигнала бие-
ний при работе на частоте подставки ~50 кГц получается
очень маленький уровень сигнала, что значительно осложня-
ет используемые вычислительные методы, и, тем не менее,
позволяет получать достоверные данные, согласующиеся
с измерениями по выходной частотной характеристике гиро-
скопа. На рис. 13 и рис. 14 показаны результаты измерений
на разных гироскопах. На рис. 15 показана зависимость ха-
рактеризующая процесс восстановления величины связи
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встречных волн после вхождения в захват, когда свойства
зеркал изменяются ввиду воздействия интерференционной
картины генерируемого излучения, возникающей при захва-
те частоте [22]. Необходимо отметить, что данный способ
измерения позволяет впервые получить в динамике без ис-
кажений данные по восстановлению свойств зеркал.

Рис. 12. Выходная частотная характеристика гироскопа. Зависимость
разности частот встречных волн от величины зеемановской невзаимности
f (L=210 Гц)

Используемый для получения данных на рис. 16, 17,
19–21, 24, 25, 29 метод, основывающийся на измерении
величин амплитудной модуляции встречных волн на ча-
стоте подставки, а также фаз этих колебаний, для абсо-
лютного вычисления величины связи требует знания ряда
параметров генерации, в частности коэффициентов насы-
щения и кросснасыщения в активной среде, поэтому мо-
жет быть использован в процессе работы гироскопа только
как сигнал пропорциональный величине связи в системе
управления смещением зеркал при его калибровке по вели-
чинам связи волн, получаемым, например, методом восста-
новления фазы. Измерения показали, что величина сигнала
связи встречных волн обратно пропорциональна частоте
подставки (рис. 20) и соответствует (6).

Рис. 13. Величина связи встречных волн при синфазном смещении зеркал
(измерение методом восстановления фазы в двухчастотном гироскопе №1)

Рис. 14. Изменение величины связи встречных волн при синфазном
смещении зеркал (измерение методом восстановления фазы, гироскоп №2)

Рис. 15. Зависимость величины связи встречных волн для двухчастотного
зеемановского лазерного гироскопа от времени после вхождения в область
захвата частоты. Наблюдается уменьшение величины связи в течение
полутора минут, фактически, до величины предшествующей вхождению
в область захвата частоты

Рис. 16. Величина связи встречных волн, измеренная методом,
основывающемся на амплитудной модуляции (АМ) одной из волн при
синфазном смещении зеркал

Рис. 17. Изменение величины связи встречных волн при синфазном
смещении зеркал (измерение по АМ)

Рис. 18. Изменение частоты сигнала биений встречных волн при
синфазном смещении зеркал и постоянной величине зеемановской
невзаимности
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Рис. 19. Величина связи встречных волн и сдвиг фазы амплитудной
модуляции волн относительно сигнала биений при синфазном смещении
зеркал (измерение по АМ)

Рис. 20. Изменение величины сигнала связи встречных волн при
изменении частоты зеемановской подставки (измерение по АМ)

Проведенные эксперименты показали уменьшение ве-
личины связи встречных волн для разных гироскопов в 2-7
раза. Использование синхронного детектора позволяет,
наряду с амплитудой величины связи, получить и фазу
амплитудной модуляции волны. На рис. 19 показано изме-
нение фазы амплитудной модуляции при синфазном сме-
щении зеркал.

Экспериментальные зависимости (рис. 21–23) показали
корреляцию кривой величины связи встречных волн с кри-
вой дрейфа гироскопа и величиной частотной подставки.
Использовался гироскоп с 50/50% смесью 20Ne и 22Ne. На
рис. 25–28 показаны результаты ступенчатого синфазного
смещения зеркал. Наблюдается ступенчатое изменение
регистрируемого дрейфа нуля гироскопа рис. 26 (скорость
вращения Земли не вычиталась). Для участков, до измене-
ния положения зеркал и после, построены вариации Алла-
на рис. 27, 28, показавшие уменьшение дрейфа и шумов
при смещении в область меньших величин связи волн.

Благодаря более широкой линии усиления в гироскопе
с 50/50% смесью 20Ne и 22Ne, при настройке периметра,
этот гироскоп работал в 4-х частотном режиме генерации.
Разделение сигналов от разных поляризаций выполнялось,
используя математические методы. Была измерена выход-
ная частотная характеристика (рис. 30) для каждой из ор-
тогональных поляризаций волн. Характеристика получена
путем изменения тока в катушках зеемановской подставки
и красная кривая должна рассматриваться инвертирован-
ной относительно оси абсцисс (рис. 30).

Рис. 21. Зависимость от времени величины связи встречных волн
(гироскоп 50/50% смесью 20Ne и 22Ne)

Рис. 22. Изменение во времени дрейфа нуля гироскопа

Рис. 23. Зависимость от времени частоты зеемановской подставки

Рис. 24. Изменение во времени величины связи встречных волн в гироскопе
c 9% 22Ne
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Рис. 25. Изменение величины связи встречных волн при ступенчатом
синфазном смещении зеркал (измерение по АМ)

Рис. 26. Изменение величины дрейфа нуля при ступенчатом синфазном
смещении зеркал

Рис. 27. Вариация Аллана для участка с большим дрейфом (рис. 26, a)
и более сильной связью встречных волн (рис. 25, a) минимальное
значение дрейфа 0.0055 Гц (0.018 º/ч)

Рис. 28. Вариация Аллана для участка с меньшим дрейфом (рис. 26, b)
и меньшей связью встречных волн (рис. 25, b), минимальное значение
дрейфа 0.0035 Гц (0.011º/ч)

5 6

3 4

1 2
Рис. 29. Изменение величины связи встречных волн при синфазном
смещении зеркал и работе со знакопеременной зеемановской подставкой
и «медленным меандром», а также управлении СРП. На фотографиях
показаны осциллограммы изменения интенсивности одной из встречных
волн для участков кривой с разной величиной связи. Меньшей величине
связи волн соответствуют близкие амплитуды колебаний интенсивности
одной из встречных волн при разном направлении поля

Таким образом, эксперименты показали, что настройка
величины связи встречных волн на минимум может улуч-
шить точность гироскопа. А измеренные величины связи
волн могут быть использованы при обработке данных
в физико-математической модели ошибок, например при
коррекции масштабного коэффициента, тем самым улуч-
шая точность гироскопа.

Четырехчастотный гироскоп обладает существенно бо-
лее сложной динамикой генерации ввиду наличия волн
ортогональных круговых поляризаций и поэтому является
интересным объектом для исследования связи встречных
волн. Было проведено измерение величины связи методом
восстановления фазы (рис. 32, 33) и снятием выходной
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частотной характеристики (рис. 31). Показано хорошее
согласование полученных величин.

Рис. 30. Выходная частотная характеристика для двухчастотного
гироскопа с 50/50% смесью 20Ne и 22Ne изотопов неона работающего в 4-х
частотном режиме (разным цветом показаны ортогональные круговые
поляризации генерируемые одновременно)

Рис. 31. Выходная частотная характеристика для четырехчастотного
гироскопа (показаны характеристики для двух поляризаций
генерируемых одновременно)

Рис. 32. Величина связи встречных волн (величина захвата) для разных
измерений во времени. Среднее значение величины захвата 1576 Гц
(метод восстановления фазы сигнала биений)

Необходимо отметить, что измерение величины связи
встречных волн в рабочем режиме гироскопа, когда вели-
чина знакопеременной зеемановской подставки достигает
величины ~50 кГц, и одновременно включен «медленный
меандр», позволяет создать систему, обеспечивающую
минимизацию величины связи волн. Что можно осуще-
ствить при совместном использовании метода на основе
восстановления фазы сигнала биений и метода, базирую-
щегося на АМ.

Рис. 33. Изменение величины связи встречных волн в 4-частотном лазерном
гироскопе для одной поляризации после выхода из области захвата

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Проведенные экспериментальные исследования и мо-
делирование связи встречных волн в двух и четырехча-
стотных зеемановских лазерных гироскопах показали
практическую возможность для измерения этой величины
в процессе работы гироскопа в навигационном режиме.
Установлено, что путем управления пьезодвигателями,
перемещающими зеркала, возможна коррекция величины
связи в область минимального значения, уменьшая ее для
разных гироскопов в 2-7 раз, тем самым добиваясь улуч-
шения характеристик гироскопа. При этом необходимо
использование комплексного метода измерения как по ам-
плитуде и фазам колебаний каждой из встречных волн на
частоте биений, так и по искажению сигнала биений мето-
дом восстановления фазы. Такой подход дает возможность
устранить неизвестные параметры при измерениях и обес-
печить требуемую динамику в системе управления пьезо-
двигателями. Для лучшей минимизации величины связи
полезно использовать управление не двумя, а тремя зерка-
лами, но это может существенно усложнить систему регу-
лирования. Для четырехчастотных гироскопов, в которых
магнитная составляющая дрейфа скомпенсирована, кор-
рекция величины связи позволит достигнуть более высоко-
го уровня точности. Таким образом, измерение величины
связи встречных волн может существенно улучшить точ-
ность гироскопа при использовании этих данных для кор-
рекции величины связи встречных волн в гироскопе, как
при обработке данных в физико-математической модели
ошибок, так и физически, изменяя положение зеркал.

Исследование выполнено при финансовой поддержке
РФФИ в рамках научного проекта № 18-07-01183 a.
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Аннотация — Статья посвящена разработке электросей-
смокардиоблока, позволяющего проводить одновременную
регистрацию, электрокардиограммы и сейсмокардиограммы
Разработан и описан алгоритм работы электросейсмокар-
диоблока. В работе рассмотрены основные методы цифровой
обработки сигналов, а также рассматриваются возможности
применения данных электросейсмокардиографии для неин-
вазивной диагностики заболеваний человека.

Ключевые слова — электрокардиография;
сейсмокардиография; фазовый портрет; МЭМС датчики

I. ВВЕДЕНИЕ

Известен метод проведения диагностики на основе тео-
рии информационной функции сердца и технологии ин-
формационного анализа электрокардиосигналов, предло-
женный Вячеславом Максимилиановичем Успенским. Дан-
ная методика позволяет диагностировать наиболее распро-
страненные и опасные для жизни заболевания внутренних
органов в любой стадии развития, в том числе на этапе рис-
ка их возникновения [1]. Практическая апробация метода
позволила подтвердить эффективность информационного
анализа электрокардиосигнала и собрать базу информаци-
онных кодов заболеваний [1, 2]. В настоящее время активно
ведутся разработки новых методов неинвазивной диагно-
стики, в том числе на основе сейсмокардиографии.

II. СОСТАВ

Для реализации метода диагностики на основе СКГ
и ЭКГ был разработан электросейсмокардиоблок (ЭСКБ),
блок-схема которого приведена на рис. 1.

В состав ЭСКБ входит электрокардиоблок (ЭКБ) высо-
кого разрешения [3] и сейсмокардиоблок (СКБ) [4]. ЭКБ
высокого разрешения содержит 4 электрода, соединенные
через кабели с 24 разрядным аналого-цифровым преобра-
зователем и микроконтроллером. Связь с компьютером

осуществляется через USB-интерфейс. СКБ с интерфейсом
RS-485 подключается к ЭКБ через внешний разъем. Для
питания ЭСКБ используются прецизионные вторичные
источники питания. Снятие электрокардиограммы произ-
водится по методу Эйнтховена, с наложением электродов
на конечности или на торс.

Рис. 1. Блок-схема электросейсмокардиоблока. СКБ-сейсмокардиоблок,
МК-микроконтроллер, ВИП – вторичный источник питания, USB-
интерфейс

Для вычислений используются три системы координат
[4, 5]:

 приборная система координат ObXbYbZb (body
frame), связанная с корпусом сейсмокардиоблока;

 полусвободная в азимуте географическая система
координат (wander frame) OgXgYgZg;

 анатомическая система координат OaXaYaZa – центр
совпадает с центром масс сердца, оси образуют са-
гиттальную, поперечную и фронтальную плоскости.

Работа ЭСКБ предусмотрена в нескольких режимах:
измерение/построение и диагностика.

Исследование выполнено при финансовой поддержке РФФИ в рамках
научного проекта № 18-29-02019.
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В режиме измерение/построение ЭКГ и СКГ (монито-
ринг), данные непрерывно передаются по интерфейсу USB
в компьютер, где визуализируются в виде ЭКГ и СКГ.
В режиме диагностики по электросейсмокардиосигналам
для каждого кардиоцикла вычисляется размах амплитуд
Rn, Rn+1, интервалы между экстремумами Tn, T n+1 и «фазо-
вых углов» αn, αn+1, производится последовательное кодиро-
вание символами динамики параметров QRS-желудочковых
комплексов и получение первичной кодограммы. Математи-
ческая обработка осуществляется микроконтроллером ЭКБ
и через USB интерфейс передается в компьютер. Программ-
но-математическое обеспечение, установленное на компью-
тере производит структурирование первичной кодограммы
на трехчленные комбинации в последовательном режиме,
распределяет их в соответствии с частотой встречаемости,
сравнивает эталонные кодограммы заболеваний внутренних
органов со структурированной кодограммой обследуемого
и на основании полученных данных выполняет диагностику
заболеваний. Структурированная кодограмма пересылается
через Интернет на удаленный сервер для хранения.

III. АЛГОРИТМ РАБОТЫ

Включение питания ЭКБ и СКБ происходит одновре-
менно. В связке ЭКБ-СКБ ведущая роль (master) принад-
лежит программе ЭКБ. СКБ является для ЭКБ внешним
подчиненным устройством (slave), обмен с которым про-
исходит исключительно по инициативе ЭКБ.

Запуск АЦП-преобразования в микросхеме ADS1298R
осуществляется по внешней команде. Перед началом сня-
тия электрокардиосигналов ЭКБ синхронизирует таймеры
системного времени в двух микроконтроллерах путем
формирования по выделенной сигнальной линии импульса
синхронизации для СКБ. Значения счетчиков времени об-
нуляются. Импульс синхронизации подается в СКБ при
каждом повторном запуске АЦП-преобразования.

Программа принимает данные от микросхемы
ADS1298R и пропускает их через полосовой вырезающий
фильтр Баттерворта четвертого порядка для удаления
50-герцовой составляющей. В СКБ передается запрос на
передачу данных с акселерометров и гироскопов.

После получения информационного пакета от СКБ
формируется выходной пакет данных для передачи по ка-
налу внешнего обмена USB. Выходной пакет содержит
значение счетчика времени, данные по трем отведениям
ЭКГ, проекции кажущегося ускорения Wx, Wy, Wz, проек-
ции угловой скорости ωx, y, z. Также в пакет могут быть
включены модуль собственного ускорения сердца |As|
и углы его ориентации  и , вычисленные в СКБ. Основная
циклограмма измерения электрокардиосигналов и передачи
совместной с СКБ информации внешнему потребителю вы-
полняется до получения по каналу внешнего обмена коман-
ды «остановка».

В отличие от ЭКБ, СКБ работает в режиме непрерыв-
ного получения и обработки данных акселерометров
и гироскопов.

После инициализации микроконтроллера СКБ загружа-
ет из Flash памяти калибровочные параметры акселеро-

метров и гироскопов, используемые в дальнейшем при
вычислении кажущихся ускорений и угловых скоростей,
запускается циклограмма вычислений гироскопов и АЦП-
преобразования сигналов с акселерометров. Программа
СКБ принимает данные с датчиков, выполняет первичную
фильтрацию, компенсирует погрешности коэффициентов
преобразования  и погрешности установки микросхем,
вычисляет проекции кажущегося ускорения Wx, Wy, Wz на
оси приборной системы координат, угловые скорости ωx,
y, z, углы ориентации крен (γ), тангажа (υ), рыскания
(ψ), матрицу поворота С (для учета влияния угловых пере-
мещений на ускорения), модуль собственного ускорения
сердца |As| и углы его ориентации  и . Частота обновле-
ния вычисляемых параметров связана с частотой поступле-
ния данных от акселерометров и составляет 1 кГц (частота
поступления данных с гироскопов 760 Гц). Циклограмма
приема и обработки данных акселерометров и гироскопов
выполняется непрерывно до снятия питания с прибора.
Другие режимы работы для СКБ при его работе в составе
ЭСКБ не предусмотрены.

Передача данных в ЭКБ происходит только по запросу.
Структура пакета выдаваемого СКБ определяется пара-
метрами запроса. Пакет может содержать только Wx, Wy,
Wz, ωx, y, z, либо все вычисленные параметры, включая
|As|,  и . Всегда выводятся последние вычисленные на
момент запроса значения параметров.

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ

На Рис. 2 приведены экспериментальные данные ЭКГ
первого отведения и модуля ускорения для 20 кардиоцик-
лов полученные с помощью ЭСКБ.

Как видно из результатов эксперимента, наибольшей
информативностью обладает модуль вектора ускорения
СКГ по сравнению с ЭКГ. В том и другом случае наблю-
дается вариабельность R пика, причем по внешнему виду
они отличаются друг от друга и в ЭКГ вариабельность
выше. С другой стороны, в СКГ наблюдаются другие пики,
которые также обладают вариабельностью. Согласно [6]
частота дыхания взрослого человека в спокойном состоя-
нии варьируется 0,2 до 0,3 Гц.

С помощью метода быстрого преобразования Фурье
(БПФ) были вычислены спектры сигналов ЭКГ (табл. 1),
угловой скорости, кажущего ускорения и собственного
ускорения.

Если сравнить данные табл. 1, то в СКГ и ЭКГ имеется
присутствие составляющих дыхательной волны. Это обу-
словлено тем, что принцип измерения ЭКГ основан на
определения разности электрических потенциалов, соот-
ветственно при дыхании изменяется расстояния между
электродами, что приводит к наложению дыхания на сиг-
нал ЭКГ. Так же и для СКГ колебания грудной клетки на
которой крепиться СКБ изменяет его угловое положение
(следовательно, и проекции линейного ускорения на при-
борную систему координат), но не более нескольких гра-
дусов. Вариабельность частоты дыхания также может
нести информацию о заболевании внутренних органов
человека. С другой стороны, при диагностировании забо-
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леваний по кардиоциклам, она вносит дополнительную
погрешность, которую необходимо исключать.

Рис. 2. Экспериментальные данные ЭКГ 1-го отведения и модуля
ускорения для 20 кардиоциклов

TABLE I. СРАВНЕНИЕ ПОДЧЕРКНУТЫХ ЧАСТОТ ЭКГ И СКГ.
ЭКГ Кажущееся

ускорение
Собственное

ускорение
1

отв.,
Гц

2
отв.,

Гц

X,
Гц

Y,
Гц

Z,
Гц

X,
Гц

Y,
Гц

Z,
Гц

0,11 0,11 0,11 0,11 0,11 0,13 0,13 0,13
0,23 0,23 0,23 0,23 0,23 0,25 0,25 0,25
– – – – – 0,4 – –
0,97 0,97 – 0,99 0,99 1 1 1
– – 2,01 – 1,99 2,03 2 2
2,94 2,94 – – 2,98 – 3,05 3,05
– – – – 4,0 – 3,95 3,98
– 4,90 4,97 – 4,97 5 5,15 5,13
– – – – 6,12 – – 6,15
– – – – – – – 7,92
– – – – – – – 8,9
– – – – 9,85 – – 10,2

Частоты около 1 Гц – это частоты полного кардио-
и сейсмокардиоциклов. Частота 0,36–0,4 Гц наблюдается
только в спектрах угловой скорости и собственного уско-
рения по оси X (возникает в спектре ускорения в связи
с использованием угловой скорости при вычислениях соб-
ственного ускорения) и неизвестно, является шумом или
полезным сигналом.

Как видно из результатов эксперимента, наибольшей
информативностью обладает ось Z сейсмокардиоцикла по
сравнению с электрокардиоциклом. Это объясняется тем,
что максимальная энергия импульса всегда направлена

перпендикулярно поверхности, что соответствует оси Z.
В горизонтальной плоскости энергия импульса меньше,
что сразу отражается на величине регистрируемого сигна-
ла. Оси X, Y отвечают за колебательные значения модуля
вектора ускорения, в то время как ось Z за амплитуду.

Метод диагностики заболеваний В.М. Успенского ос-
нован на оценке вариабельности амплитуды, периода
и фазы R пиков ЭКГ.

Оценка вариабельности параметров ЭКГ и СКГ была
выполнена как для амплитуды (Rn), так и для временных
интервалов (Tn) между максимумами сигналов, соответ-
ствующим сокращению сердца. На рис. 3 приведено срав-
нение временных интервалов (вариабельности) Tn и Rn
ЭКГ и СКГ. Верхний график на рис. 3 показывает сравне-
ние временных интервалов Tn−1–Tn, сплошной линией по-
казано приращение временных интервалов СКГ по оси Z
(Tn-1

SCG–Tn
SCG), пунктирной линией показано приращение

временных интервалов ЭКГ (Tn-1
ECG–Tn

ECG).

Рис. 3. Сравнение временных интервалов (вариабельности) Tn и Rn для
ЭКГ и СКГ

Как видно из графиков, наблюдается совпадение при-
ращений временных интервалов ЭКГ и СКГ, что подтвер-
ждает предположение о схожести динамики механической
и электрической активности сердца. Нижний график на
рис. 3 показывает пример приращения амплитуды Rn ЭКГ
и СКГ, рассчитанный по формуле Rn-1–Rn. Как видно из
графика, в приращениях амплитуд ЭКГ и СКГ нет четкого
совпадения, как для приращения интервалов, это связано
со способом определения размаха амплитуд ЭКГ и СКГ.
Сейчас проводятся исследования в данной области с целью
определения наиболее эффективного метода оценки вари-
абельности амплитуды СКГ. Задача осложняется значи-
тельной вариабельностью формы сигнала СКГ.

Наиболее сложно определить вариабельность фазы
ЭКГ и СКГ. Эту задачу можно упростить, используя мето-
ды фазового портрета [7–9]. На рис. 4 приведены вектор-
кардиограммы для трех электрокардиоциклов и сейсмо-
кардиоциклов.
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Рис. 4. Векторкардиограммы для трех электрокардиоциклов и
сейсмокардиоциклов

Как видно из рис. 4 достаточно четко прослеживаются
максимумы электрокардиоциклов и сейсмокардиоциклов,
в которых определяется вариабельность фазы. Одновре-
менно по фазовому портрету можно построить амплитуд-
но-фазовую характеристику для определения вариабельно-
сти фазы.

Дополнительную информацию для проведения диагно-
стики несет гирокардиограмма (ГКГ). Есть исследования,
подтверждающие возможность использования данных
с гироскопов для проведения неинвазивной диагностики
заболеваний сердца [10, 11], и, вероятно, они могут быть
использованы для диагностики заболеваний наравне с СКГ.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Проведенные испытания, подтверждают корректность
выбранных схемно-конструктивных решений и алгорит-
мов работы электросейсмокардиоблока.

Исследования, проведенные с использованием экспе-
риментальных образцов электросейсмокардиоблока на
человеке, показали, что сейсмокардиограмма обладает
большей информативностью по сравнению с электрокар-
диограммой.

Разработанный электросейсмокардиоблок может быть
использован для неинвазивной диагностики заболеваний

человека в диагностической аппаратуре медицинского
назначения.
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Аннотация — Доклад посвящен разработке и исследова-
нию погрешностей датчика углов и микровибраций с цифро-
вым выходом на основе микромеханического акселерометра
с аналоговым выходом. Выбраны оптимальные схемно-
конструктивные решения датчика, разработаны алгоритмы
обработки сигналов микромеханического акселерометра,
определены шумовые составляющие в канале измерения,
построены и проанализированы амплитудно-частотные ха-
рактеристики. Разработано программное обеспечение для
визуализации полученных результатов.

Ключевые слова — микромеханический акселерометр,
датчик микровибрации, спектральный анализ

I. ВВЕДЕНИЕ

В процессе технологических экспериментов в невесо-
мости на космических аппаратах и долговременных косми-
ческих станциях выяснилось, что необходимо контролиро-
вать не только сверхмалые ускорения, но и микровибрации
в диапазоне частот от единиц до нескольких сотен герц.
Такие же задачи возникают и на земле при мониторинге
уникальных зданий и строений, телескопов и других со-
оружений [1]. Аналогичные задачи возникают в машино-
строении, приборостроении и сейсмокардиографии [2, 3].

Для получения достоверной информации о текущем
состоянии сооружения необходимо фиксировать частоты
основных колебаний объекта и их изменение во времени,
а также определять амплитуду отклонения выбранного
участка в процессе эксплуатации. Необходимо точно сопо-
ставить возможное изменение амплитуд (углов) отклоне-
ний стены и смещение характерных частот в спектре коле-
баний объекта от замера к замеру. Поставленная задача
предполагает использование сверхточных и стабильных во
времени средств проведения измерений.

Участившиеся в последнее время аварии и катастрофы
создают необходимость проведения диагностики состоя-
ния оборудования, объектов и сооружений. В МГТУ
им. Н.Э. Баумана создали переносимую систему мониторин-

га сооружений «Кипарис-2Н» на основе прецизионных аксе-
лерометров и наклономеров с жидкостным наполнением [4].

Данная система мониторинга, обладающая уникальны-
ми характеристиками, позволяет определять частоты коле-
баний конструкции и её угловые подвижки, по которым
можно прогнозировать разрушения. Однако такие приборы
достаточно громоздки и дороги.

II. ВЫБОР СХЕМНО-КОНСТРУКТИВНЫХ РЕШЕНИЙ ДАТЧИКА
УГЛОВ И МИКРОВИБРАЦИЙ

Целью работы являются исследования погрешностей
датчика с цифровым выходом на основе микромеханиче-
ского акселерометра с аналоговым выходом.

Рис. 1. Блок-схема датчика микровибрации с цифровым выходом на
основе микромеханического акселерометра с аналоговым выходом. 1 –
аналоговый микромеханический акселерометр; 2 – малошумящий
операционный усилитель; 3 – микроконтроллер со встроенным аналого-
цифровым преобразователем (АЦП) и поддержкой интерфейсов UART и
JTAG; 4 – стабилизатор напряжения; 5 – вторичный источник питания

Микровибрация в общем случае является случайной
величиной и её определение представляется сложной за-
дачей [5]. Для создания датчика углов и микровибраций

Исследование выполнено при финансовой поддержке РФФИ в рамках
научного проекта № 18-29-02019.
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с высокими техническими характеристиками рассматри-
вались различные варианты схемных и конструктивных
решений. В результате для измерения микровибрации в
помещении был разработан макет датчика микровибраций
(далее ДМВ) с цифровым выходом на основе микромеха-
нического акселерометра (далее ММА) с аналоговым вы-
ходом VS1002 c диапазоном измерения ±2 g и спектраль-
ной плотностью шума нулевого сигнала 7 μg/√Hz [6], блок
схема которого представлена на рис. 1.

III. ОСОБЕННОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПОГРЕШНОСТЕЙ ММА
В СОСТАВЕ ДМВ

Основными источниками шумов и микровибраций яв-
ляются транспортные средства, вентиляция, трубопрово-
ды, работающие станки, оборудование. Для измерения
этих микровибраций проводились испытания в лаборато-
рии в составе анализатора микросистем MSA-500 [7],
установленного на массивное основание на полу.

Дополнительно были приняты меры по уменьшению
электромагнитных помех и улучшению звукоизоляции.
Пол в лаборатории выполнен на основе стяжки из песка
и цемента толщиной 150 мм с добавлением в определен-
ной пропорции древесных опилок. По поверхности стяжки
на битум уложены листы фанеры толщиной 20 мм и лино-
леум. Крепление ДМВ осуществлялось с помощью винтов,
а питание – от лабораторного источника питания. Частота
опроса составляла 1кГц [7].

На основании полученных данных определялись по-
грешности ММА в составе датчика микровибраций, стро-
ились амплитудно-частотные характеристики о определя-
лись резонансные частоты.

Важной погрешностью ММА [8] является случайная
погрешность смещения нуля в запуске, одной из составля-
ющих которой является тепловой механический шум,
определяющий минимум погрешности.

Собственная частота подвеса ММА зависит от массы
инерционного элемента акселерометра и жесткости торси-
онов или консоли в зависимости от типа акселерометра.
Добротность подвеса зависит существенно от вязкого тре-
ния материала торсионов и консоли и вязкого трения
инерционной массы о газовую среду.

Таким образом, для обеспечения минимального экви-
валентного теплового шума микромеханического акселе-
рометра, необходимо использовать материал с максималь-
ной удельной плотностью, минимальным коэффициентом
внутреннего трения и минимальными плотностью газовой
среды и давлением внутри прибора.

Для оценки погрешностей ММА использовался метод
вариаций Аллана. В соответствии с методом вариаций Ал-
лана вычисляются дисперсии разницы соседних отклоне-
ний, а не самих отклонений центрированного случайного
процесса [9] по формуле
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где N – количество измерений; A – значение выходного
сигнала с осреднением на интервале τ; τ – время осредне-
ния; σ2

A(τ) – дисперсия случайных микроускорений; i – оси
ортогональной системы координат X, Y, Z.

Источники ошибок в выходном сигнале ДМВ статисти-
чески независимы [10], поэтому для дисперсии Аллана мож-
но записать следующее аппроксимирующее выражение [11]:
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Аппроксимация производится методом наименьших
квадратов, значения коэффициентов R, K, B, N, Q характе-
ризуют интенсивность отдельных шумовых составляющих
выходного сигнала. График функции с полученными ко-
эффициентами должен быть наиболее близок к графику
экспериментальных данных.

IV. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ

Перед началом работы были проведены измерения ну-
левого сигнала ДМВ на рабочем столе контрольной уста-
новки. Результаты измерений по оси Z приведены на рис. 2.
По осям X и Y наблюдается та же картина.

Как видно из графика, вид микроускорений примерно
одинаков, а максимальные амплитуды ускорений находят-
ся на уровне 6·10–4 g.

Рис. 2. Микроускорения по оси Z ДМВ при включенной системе активной
виброизоляции, 1 – измерения на столике [g], 2 – измерения на головке
микроскопа [g]

Для ДМВ были проведены измерение, анализ выходно-
го сигнала и определены параметры ошибок. Основные
типы шумов [10, 11] для ДМВ представлены в табл. 1. Как
видно из таблицы, все шумовые составляющие в ночное
время значительно ниже, чем в дневное.

На рис. 3 приведены отклонения Алана (квадратный ко-
рень из вариаций Аллана) нулевого сигнала ММА в диапа-
зоне (0–1000) Гц и в полосе частот (5–200) Гц.

Анализ отклонений Аллана показал, что спектральная
плотность шума нулевого сигнала ДМВ на интервале 1
секунда составляет (5–7) μg, что существенно ниже изме-
ренных значений. Это может говорить, что в помещении
присутствуют микроускорения и на рис. 2 приведены из-
меренные значения ускорений, а не нулевой сигнал.
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TABLE I. ТИПЫ ШУМОВ ВЫХОДНОГО СИГНАЛА ДМВ

Тип шума Коэффициент
полинома

Лаборатория, чистая
зона

02.00–03.00 14.00–15.00
Белый шум выходного

сигнала (шум квантования),
м/c

Q –1,9826·10–4 –1,3452·10–3

Белый шум изменения
выходного сигнала

(случайное блуждание
выходного сигнала), (м/с)/√с

N 2,9298·10–3 4,7241·10–3

Фликер-шум выходного
сигнала (нестабильность

смещения нуля), м/с2
B 6,3405·10–5 1,3383·10–4

Белый шум скорости
изменения выходного

сигнала (случайное
блуждание изменения

выходного сигнала), (м/с2)/√с

K –5,6304·10–8 –1,5224·10–6

Шум ухода выходного
сигнала (тренд выходного

сигнала), м/с3
R 2,0873·10–10 3,869·10–9

Рис. 3. Отклонения Аллана нулевого сигнала микромеханического
акселерометра в диапазоне (0–1000) Гц и в полосе частот (5–200) Гц

Для выяснения причин данного явления были измере-
ны резонансные частоты стола и пола, на котором был
установлен ДМВ. Результаты измерения собственных ча-
стот на полу лаборатории показали отсутствие резонанс-
ных частот, а в конструкции рабочего места отсутствуют
резонансные частоты в диапазоне частот (5–200) Гц.

Для выявления спектра внешних возмущений были по-
строены амплитудно-временные характеристики ускоре-
ния в дневное время на интервале одного часа с 14.00 до
15.00 методом быстрого преобразования Фурье, приведен-
ные на рис. 4.

Рис. 4. Спектр ускорения в дневное время ДМВ

Как видно из рис. 4, в спектре сигнала ДМВ в диапа-
зоне частот до 50 Гц присутствуют внешние воздействия в
диапазонах (1–5) Гц, (9–12) Гц, (14–16) Гц и (36–41) с ам-
плитудами (1–6) 10–6 g. Уровень собственных внутренних
шумов акселерометра составляет ≈4*10–7g.

Полученные результаты подтверждают, что микроме-
ханический акселерометр кроме низкочастотных микро-
вибраций измеряет весь спектр акустических, инфразвуко-
вых и инфранизких частот. Производственные и транс-
портные шумы содержат инфразвуковые составляющие,
которые не регистрируются обычными измерительными
приборами, не слышимы и обладают высокими уровнями
звукового давления. При этом спектр частот, измеряемый
датчиком углов и микровибраций, очень близок к спектру
низкочастотного звукового давления и низкочастотных
микровибраций.

Кроме тепловых шумов, микромеханический акселе-
рометр обладает повышенной чувствительностью к сред-
ней температуре и к градиентам температуры в процессе
работы. При этом, возникает необходимость определения
коэффициента чувствительности к температуре и теплово-
му шуму. Для этого были проведены испытания с датчи-
ком в термокамере в диапазоне температур (10–20) °С.

По результатам испытаний проводились расчеты по
выбору уравнений аппроксимации и вычисление коэффи-
циентов аппроксимации методом наименьших квадратов.

Математическое ожидание микроускорений в диапазоне
температур (–10–20)°С составило 1,3139∙10–7 g, а СКО –
2,9704∙10–8 g, среднеквадратическая погрешность аппрокси-
мации составила 2,96∙10–8 g, что значительно ниже погреш-
ности микромеханического акселерометра ДМВ (5-7 µg).
Это говорит о том, что в выходном сигнале ДМВ присут-
ствуют не только внутренние шумы, но и внешние микро-
ускорения. Одновременно следует отметить, что при алго-
ритмической компенсации необходимо определять коэффи-
циенты чувствительности к температуре пропорционально
первой степени и корню квадратному от температуры.

Для выявления возмущений в процессе измерений была
проведена регистрация и спектральный анализ нулевых сиг-
налов акселерометра ДМВ в течении двух суток. Также была
проведена аппроксимация выходного сигнала ММА по вре-
мени и определены оптимальные полиномы аппроксимации.
В режиме измерения углов тренд выходного сигнала
с наименьшей погрешностью описывается выражением:

aапр=a0+a1t+a2t-1+a3t1/2.

В результате измерений было выявлено, что во времен-
ной период 01.00ч.-06.00ч. в выходном сигнале ДМВ при-
сутствует значительно меньше внешних возмущений.

Таким образом, при измерении микроускорений в ре-
жиме углов желательно использовать алгоритмическую
компенсацию тренда выходного сигнала акселерометра по
времени. При этом погрешность аппроксимации составля-
ет 0,04 угловой секунды во временной период 01.00 ч –
06.00 ч., и 0,71 угловой секунды на интервале времени
двое суток.
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V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

На основе датчика углов и микровибраций с цифровым
выходом на основе микромеханических акселерометров
возможно создание системы мониторинга для контроля
состояния зданий, установок и оборудования.

Система мониторинга позволяет достоверно произве-
сти оценку состояния сооружения и оборудования. При
этом мониторинг может производиться непрерывно в те-
чении длительного времени и в том числе с передачей ин-
формации по радио- или автономному каналу для посто-
янного мониторинга специальных объектов.

Также с помощью системы мониторинга можно выявлять
опасные для сооружения резонансы, возникающие при рабо-
те несбалансированных механизмов или под действием дру-
гих динамических нагрузок. Использование 24-разрядного
АЦП и микромеханического акселерометра с низким уров-
нем шума, а также длительная регистрация сигнала позволя-
ет получать спектры колебаний объекта с высоким разре-
шением, как по частоте, так и по амплитуде, что позволяет
своевременно обнаружить изменения в конструкции со-
оружения и принять меры.

В результате были разработаны алгоритмы обработки
сигналов с микромеханического акселерометра, позволя-
ющие определять параметры микровибрации и её спектр,
а также другие характеристики.

С учетом невысокой стоимость элементной базы, её до-
ступности и простоты конструкции датчик углов и микро-
вибраций должен найти широкое применение в различных
областях.
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Аннотация — Задачи, решаемые с помощью беспилотных
летательных аппаратов (БПЛА) требуют их полноценного
приборного оснащения современными бортовыми комплекса-
ми навигации и управления. В настоящее время системы ори-
ентации, навигации и управления для БПЛА многоцелевого
применения построены на малогабаритных динамически
настраиваемых гироскопах (ДНГ), кольцевых лазерных (КЛГ),
волоконно-оптических (ВОГ) и современных микромеханиче-
ских (ММГ). Результаты летных испытаний многоцелевых
БПЛА, со всей очевидностью свидетельствуют, что без полно-
ценного бортового комплекса управления, оснащенного точной
бескарданной инерциальной навигационной системой (БИНС),
невозможно построение современных коммерческих систем
БПЛА, которые могут решать задачи мониторинга эффектив-
но, безопасно, оперативно и в любых погодных условиях.

Ключевые слова — волновой твердотельный гироскоп
(ВТГ); модуль цифровой электроники; цифровое «пушпульное»
управление; бескарданная инерциальная навигационная
система

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время вектор развития систем ориентации
и навигации беспилотных летательных аппаратов и ком-
плексов гражданского многоцелевого назначения с дли-
тельностью полета более 4-5 часов неуклонно переориен-
тируется в сторону точных автономных инерциальных
навигационных систем.

В этой связи рассмотрены перспективы использования
миниатюрного (общий вес инерциального датчика не бо-
лее 115 грамм) интегрирующего волнового твердотельного
гироскопа (ВТГ-ИГ) для реализации автономной малога-
баритной БИНС. Базовый конструктивный элемент такой
инерциальной системы – ВТГ, имеющий кварцевый полу-
сферический резонатор из высококачественного плавлено-
го кварца. Поверхность резонатора напылена тонким слоем
золота и/или платины. Такое покрытие позволяет контро-
лировать форму упругой деформации кромки резонатора
с помощью специальной системы емкостных датчиков
и управлять формой упругих рабочих колебаний, изменяя

электрические потенциалы на управляющих электродах.
Необходимое для функционирования ВТГ движение (коле-
бания резонатора в пределах упругих деформаций кромки
полусферы) не связано ни с износом, ни с деградацией ма-
териала, поэтому практически не ограничивает долговечно-
сти прибора. Как инерциальный датчик классический ВТГ
является интегрирующим – угол поворота волны за время
измерения равен интегралу проекции угловой скорости на
его ось чувствительности, поэтому диапазон измеряемых
угловых скоростей практически неограничен, что делает
прибор особенно удобным для использования в перспек-
тивных БИНС.

В основе работы ВТГ лежит явление инертности стоя-
чих упругих волн колебаний, впервые открытое и доказан-
ное экспериментально в 1982 г. американским физиком
Дэвидом Линчем с коллегами [1, 2].

Данный эффект инертности упругих волн для резонато-
ра любой формы был строго теоретически обоснован
в 1983г. российскими учеными - механиками [3, 4–6]. Та-
кой уникальный физический принцип работы дает новому
гироскопу целый ряд преимуществ: полное отсутствие
вращающихся частей, малое время готовности, малые габа-
ритно-массовые характеристики, весьма длительный рабо-
чий ресурс прибора; высокая температурная стабильность
основного конструкционного материала полусферы
(плавленого кварца); высокая точность и малая случайная
погрешность; устойчивость к тяжелым условиям окружа-
ющей среды (температура, удары, вибрации, гамма излу-
чение); сравнительно небольшие габариты, вес и потребля-
емая мощность; сохранение инерциальной информации при
полном кратковременном отключении электропитания. Все
эти достоинства делают ВТГ одним из наиболее перспек-
тивных гироскопических приборов для использования
в современных БИНС беспилотных авиационных комплек-
сов гражданского применения.

II. ОСНОВНАЯ ЧАСТЬ

Приведены основные результаты теоретических иссле-
дований и прикладные аспекты разработки устойчивого
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к внешним возмущениям ВТГ нового поколения на базе
высокодобротного кварцевого полусферического резонато-
ра отечественного производства. Основное внимание уде-
лено проблемам создания высокодобротных кварцевых
резонаторов российского производства, технологическим
процессам их балансировки, калибровки и «автокалибров-
ки». Полусферический кварцевый резонатор наиболее тех-
нологически сложная и дорогостоящая деталь современно-
го ВТГ. Основные технические характеристики резонатора
напрямую определяют и задают точность гироскопа. В этой
связи достаточно подробно излагаются автоматизирован-
ные технологические процессы изготовления кварцевых
полусферических резонаторов, их химического травления,
полировки и пространственной балансировки миниатюрно-
го ВТГ на установке «Микробаланс-М» разработки и про-
изводства АО НПП «Медикон». Кроме того, достаточно
подробно рассмотрены процессы калибровки и «автока-
либровки» самих инерциальных датчиков ВТГ на этапе их
промышленного производства и эксплуатации. Также рас-
смотрены вопросы синтеза новых алгоритмов возбужде-
ния, съема и управления стоячей волной кромки полусфе-
рического кварцевого резонатора ВТГ и реализация этих
многоканальных цифровых алгоритмов «пушпульного»
управления в современных вычислительных системах на
базе современной дискретной функциональной электрони-
ки. Программная реализация алгоритмов возбуждения,
съема и нового цифрового «пушпульного» управления ВТГ
выполнена в отдельном процессоре на кристалле – совре-
менной быстродействующей программируемой интеграль-
ной логической схемы (ПЛИС)/FPGA. Прибор имеет
условное конструкторское обозначение - ВТГ-30мг. Новая
полностью цифровая электроника с встроенными контрол-
лерами, последовательным скоростным интерфейсом
и главным 64-битным процессором обеспечивает заданную
точность формирования всех синтезированных алгоритмов,
коэффициентов усиления и контроль фазы информационно-
го сигнала на уровне, необходимом для получения неста-
бильности (3σ) дрейфа нуля ВТГ не более 0.015 град/ч.
Последнее значение величины дрейфа ВТГ отвечает совре-
менным требованиям предъявляемым к гироскопам граж-
данского применения навигационного класса точности.

Цифровая часть электронного модуля съема и управле-
ния дополнительно к процессору цифровой обработки сиг-
налов содержит буферы быстродействующих аналогово-
цифровых преобразователей (АЦП), синтезатор частот,
асинхронный микроконтроллер последовательного интер-
фейса. Цифровой процессор по специальным алгоритмам
обработки определяет углы ориентации стоячей волны ре-
зонатора относительно корпуса, заданную амплитуду
и квадратуру колебаний кромки резонатора. По данному
вектору состояния инерциального датчика определяется
соответствующие весовые коэффициенты и формируется
многоканальное цифровое управление. Каждый из каналов
формирователей сигналов управления содержит ряд быст-
родействующих цифроаналоговых преобразователей
(ЦАП), на вход которых в цифровом виде поступает вся
необходимая информация о весовых коэффициентах
управления, опорные сигналы синусов и косинусов и их
производных, снимаемых с емкостных датчиков информа-
ционных сигналов ВТГ. В аппаратно – схемотехнически

реализованном быстродействующем процессоре реального
времени на кристалле (ПЛИС) по специальному синтезиро-
ванному алгоритму формируются законы прямого цифро-
вого управления.

Эти дискретные сигналы управления преобразуются
быстродействующими ЦАП и в виде напряжений подаются
на управляющие электроды ВТГ. Полностью цифровая
многоканальная электроника позволяет реализовать но-
вый режим «автокалибровки» интегрирующего ВТГ для
компенсации основных технологических погрешностей
изготовления кварцевого резонатора, а также достижения
заданной навигационной точности самого прибора. На
прецизионном трехосном динамическом стенде типа
«ACUTRONIC» поставлены многочисленные эксперименты,
которые полностью подтверждают эксплуатационные воз-
можности точного интегрирующего миниатюрного ВТГ
нового поколения и позволили получить динамический диа-
пазон работоспособности прибора ±1500 град/с при сохране-
нии навигационного класса точности (3σ ≤ 0.015 град/ч)
функционирования самого инерциального датчика.

Основной конструктивной единицей ВТГ является
инерциальный датчик новой конструкции, разработанный
специалистами АО «НПП «Медикон» на базе запатенто-
ванного [10,11] беззубцового кварцевого полусферического
резонатора с диаметром полусферы равного 30 мм. Гиро-
скоп вместе с новым модулем функциональной (обслужи-
вающей) электроники имеет цифровой выход и многока-
нальную цифровую «пушпульную» схему управления по
алгоритму, разработанному ведущими учеными-
механиками Института Проблем Механики РАН [8, 9].
Цифровая часть самого модуля управления дополнительно
к процессору обработки сигналов содержит буферы анало-
го-цифровых преобразователей (АЦП), синтезатор частот,
асинхронный микроконтроллер последовательного интер-
фейса. Цифровой процессор по специальным алгоритмам
обработки определяет вектор состояния гироскопа – углы
ориентации волны, амплитуду и квадратурную составляю-
щую колебаний резонатора и, используя эту информацию,
вычисляет для управления стоячей волной прибора соот-
ветствующие весовые коэффициенты [9]. Специалистами
разработана трехпроцессорная структура обработки синус-
ных и косинусных сигналов одновременно трех гироско-
пов, которая реализована в одной системе на кристалле на
базе современной программируемой логической инте-
гральной схемы ПЛИС (FPGA) фирмы «XILINX».

Программная реализация алгоритма обработки инфор-
мационных и формирования управляющих сигналов про-
изводится параллельно в отдельном процессоре быстро-
действующей программируемой логической интегральной
схемы нового поколения. Каждый из каналов формирова-
телей сигналов управления содержит ряд цифроаналого-
вых преобразователя (ЦАП), на вход которых в цифровом
виде поступает информация о весовых коэффициентах
управления, и как опорные, сигналы синусов и косинусов
и их производные с электродов информационных сигна-
лов, т.е. с выходов аналого-цифровых преобразователей
(АЦП). Алгоритм управления и приема данных от каждого
АЦП реализован в современной ПЛИС (FPGA) с помощью
отдельного «конечного автомата» (finite state machine).
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Результаты преобразования каждого АЦП преобразуются
«конечным автоматом» в параллельный 16-битный код,
сопровождаемый признаком готовности. Данная информа-
ция поступает на входы быстродействующей ПЛИС, в ко-
торой схемотехническими решениями организован сверх-
быстродействующий цифровой процессор (ЦП) реального
времени. В самом ЦП по синтезированному алгоритму
формируются специальные законы прямого цифрового
многоканального управления, которые в виде напряжений
с выходов ЦАП подаются на управляющие электроды ги-
роскопа, расположенные на плате нового кварцевого узла
возбуждения, съема и управления (ВСУ) прибора. Полно-
стью цифровой модуль электроники – модуль контролле-
ров гироскопов (МКГ) включает трехпроцессорную
структуру обработки выходных аналоговых сигналов од-
новременно трех гироскопов, реализован на базе совре-
менной системы на кристалле ПЛИС (FPGA) с одинна-
дцатью встроенными контроллерами, последовательным
интерфейсом и главным 64-битным процессором. Про-
грамма реализующая алгоритм обработки информацион-
ных и формирования управляющих сигналов каждого из
трех каналов выполняется параллельно в отдельном про-
цессоре («Micro-Blaze»). Такая параллельная многопро-
цессорная структура обеспечивает одновременный опрос
всех трех датчиков - гироскопов. Контроллер последова-
тельной линии связи опрашивает выходные устройства
каждого процессора, преобразует информацию в последо-
вательные пакеты и выдает их в линию связи RS-422.

III. СИСТЕМА УПРАВЛЕНИЯ ВОЛНОЙ НОВОГО ИНЕРЦИАЛЬНОГО
ДАТЧИКА ВТГ

Новый модуль контроллеров гироскопа (МКГ), разра-
ботанный для реализации полностью цифровой
«пушпульной» схемы управления гироскопом на основе
математической модели классического осциллятора Ван-
дер-Поля. В данном модуле вся обработка первичных сиг-
налов инерциального датчика и оценка вектора-состояния
гироскопа производятся цифровыми методами с помощью
системы высокоскоростного сбора первичных данных
(скорость преобразования не ниже 2MSPS). Данная при-
кладная задача решена с помощью новейших быстродей-
ствующих АЦП. Непосредственно сами сигналы управле-
ния формируются как линейные комбинации выходных
сигналов х=Cos() и y=Sin() гироприбора, а также их пер-
вых производных и . Определение производ-
ных этих входных сигналов выполняются с помощью циф-
рового преобразования Гильберта. Преимущества такой
«пушпульной» схемы управления гироскопом доказаны
в публикации [8]. Цифровой алгоритм обработки сигналов
позволяет легко адаптироваться к любой резонансной ча-
стоте прибора, имеет более широкие возможности
настройки контура управления. Кроме того, «пушпуль-
ная» схема управления прибором обладает высокими па-
раметрами линейности и возможностью компенсации ос-
новных технологических дефектов (разночастотности
и разнодобротности) изготовления кварцевого резонатора
инерциального датчика волнового гироскопа.

Многоканальный полностью цифровой модуль элек-
троники МКГ имеет небольшие габариты (100мм×130мм)

и содержит систему на кристалле ПЛИС (FPGA), в кото-
рой реализованы алгоритмы цифрового «пушпульного»
управления волной и первичной обработки информации
волнового гироскопа. Данная многоканальная система
прямого цифрового управления обеспечивает заданную
точность формирования коэффициентов усиления и фазы
сигнала, на требуемом уровне, необходимом для гаранти-
рованного получения нестабильности дрейфа нуля нового
прибора не более 0.003 град/ч.

Миниатюрный инерциальный датчик ВТГ-30мг нави-
гационного класса точности является высоконадежным,
робастным, прецизионным, интегрирующим гироскопом
с цифровым выходом для самых различных современных
многоцелевых БПЛА гражданского применения.

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ПОЛУНАТУРНЫХ ИСПЫТАНИЙ ВТГ
Новый миниатюрный инерциальной датчик тестировал-

ся разработчиком прибора на прецизионном трехосном
динамическом стенде «ACUTRONIC» (Швейцария). Сов-
местно с заказчиком были выполнены многочисленные
эксперименты, которые подтвердили основные техниче-
ские характеристики точного интегрирующего ВТГ-30мг
и позволили получить динамический диапазон измерений
прибора ± 1500 град/с при сохранении навигационного
класса точности (СКО≤0.015 град/ч). Технические характе-
ристики ВТГ-30мг, подтвержденные в ходе полунатурных
исследований и лабораторных испытаний позволяют нахо-
дить известные [12] и новые области применения, где тре-
буются компактные, экономичные, надежные приборы,
обеспечивающие заданный ресурс функционирования и не
требующие технического обслуживания. Все это позволяет
миниатюрному ВТГ нового поколения с цифровым модулем
МКГ весьма успешно конкурировать с малогабаритными
динамически-настраиваемыми, лазерными и волоконно-
оптическими гироскопами авиационно-космического при-
менения [14]. Интегрирующий ВТГ навигационного класса
точности является перспективной разработкой в области
современных гироскопических приборов для самых раз-
личных многоцелевых БПЛА и других маневренных объ-
ектов гражданского применения [12, 13]. Контрольные
запуски ВТГ-30мг на двухосном наклонно-поворотном
динамическом стенде типа «ACUTRONIC» подтвержда-
ют, что новый волновой гироскоп функционирует в режи-
ме свободной волны, имеет практически неограниченный
диапазон измерения максимальной угловой скорости (огра-
ничения связаны только с быстродействием основного
процессора цифрового модуля МКГ) и прибор соответству-
ет требованиям навигационного класса точности
(СКО≤0.015 град/ч).

Полученные в ходе полунатурных испытаний техниче-
ские характеристики интегрирующего ВТГ нового поко-
ления позволяют применять его в составе блока инерци-
альных измерителей при реализации малогабаритной
БИНС для малоразмерных маневренных БПЛА граждан-
ского назначения. Новое поколение интегрирующих ВТГ
в отличие от других типов гироскопов обладают целым
рядом весьма привлекательных свойств для всех граждан-
ских эксплуатантов БПЛА – устойчивость к воздействиям
вибрационных и ударных нагрузок, высокой радиацион-
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ной стойкостью, малым энергопотреблением, высокой
стабильностью характеристик инерциального датчика,
малыми габаритами по отношению к лазерным и воло-
конно-оптическим датчикам [9].

V. ТОЧНОСТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ НОВОГО ИНЕРЦИАЛЬНОГО
ДАТЧИКА ИНТЕГРИРУЮЩЕГО ВТГ

Точностные характеристики нового инерциального дат-
чика ВТГ-30мг были получены в нормальных климатиче-
ских условиях (при комнатной температуре окружающего
воздуха) в ходе контрольных испытаний на прецизионном
испытательном оборудовании АО «НПП «Медикон». Ре-
зультаты тестирования прибора подтвердили высокую
стабильность смещения нуля гироскопа в запуске.

В частности, стандартное среднее квадратичное откло-
нение (СКО) в запуске нового прибора ВТГ-30мг не пре-
высило значения СКО=0,005 град/ч, а случайный уход по
углу (ARW) менее 0,003 град/ Для гарантированного
обеспечения точностных характеристик нового гироскопа
разработан способ «самокалибровки» прибора. Применение
новой весьма эффективной процедуры «автокалибровки»
инерциального датчика при его динамических и тепловых
испытаниях, позволяет говорить об исключительно положи-
тельных результатах нового способа компенсации основных
инструментальных и технологических погрешностей, инте-
грирующего ВТГ [14, 15].

В интересах потенциального заказчика выполнена ми-
нимизация времени запуска и сокращения готовности дат-
чика с модулем цифровой электроники МКГ и реализован
алгоритм ускоренного выхода кварцевого резонатора при-
бора на необходимую рабочую частоту. Одновременно
синтезирован алгоритм минимизации готовности гироско-
па, который позволил снизить время выхода амплитуды
стоячей волны кромки резонатора на заданное рабочее зна-
чение и обеспечил ускоренное подавление ее квадратурной
составляющей. Специализированный алгоритм позволил
реально снизить время запуска гироскопа ВТГ-30мг до
величины, не превышающей Т=3 сек. и сократить общее
время готовности прибора до 25…30 сек. Диапазон изме-
ряемых при тестовых испытаниях прибора максимальных
угловых скоростей (± 1500 град/с) достигнут при заданных
разработчиком возможностях системы управления гиро-
скопом модуля функциональной электроники (МКГ) макет-
ного образца промышленного ВТГ-30мг. Такое малое время
готовности, за которое гироскоп достигает заданной точно-
сти, показывает способность прибора обеспечить измерение
угловой скорости вращения Земли и заданную точность ав-
тономной ориентации и навигации БИНС-ВТГ в течение
длительного (более одного часа) времени применения.

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

При создании современных и перспективных систем
управления БПЛА гражданского назначения значительно
повышаются требования к основным техническим пара-
метрам – автономность функционирования, точность опре-
деления пилотажно-навигационных параметров полета,
надежность, помехозащищенность, универсальность, энер-
гопотребление, стоимость и периодичность обслуживания.

В настоящее время ведущие мировые производители
БПЛА рассматривают интегрирующие ВТГ навигационно-
го класса точности, как весьма перспективный базовый
инерциальный датчик в составе малогабаритной точной
БИНС. Бескарданные малогабаритные системы ориентации
и навигации на базе точного ВТГ нового поколения спо-
собны составить достойную конкуренцию зарекомендовав-
шим себя кольцевым лазерным и волоконно-оптическим
гироскопам навигационного класса точности. Малогабарит-
ные высокоточные БИНС на базе миниатюрных интегриру-
ющих ВТГ нового поколения отечественного производства в
соответствии с требованиями отечественных и зарубежных
производителей БПЛА способны обеспечить все требования
перспективных образцов авиационной техники гражданского
применения и современных высокоинформативных авто-
номных систем инерциальной навигации. В качестве базо-
вых чувствительных элементов (датчиков) точных БИНС
предлагаются миниатюрные интегрирующие гироскопы
ВТГ-30мг нового поколения, созданные на базе инерциаль-
ного датчика разработки АО НПП «МЕДИКОН» и многока-
нального модуля цифровой электроники МКГ.

Данные инерциальные датчики, являющиеся перспек-
тивной разработкой высококвалифицированного коллектива
специалистов, отличаются от других известных гироскопов
низкими массогабаритными характеристиками, минималь-
ным энергопотреблением и повышенным ресурсом работы.
Такие ВТГ имеют высокую стойкость к внешним механи-
ческим воздействиям и жесткому излучению, а также обес-
печивают сохранение инерциальной информации при крат-
ковременных сбоях и перерывах электропитания прибора.
Применение разработанных точных миниатюрных инте-
грирующих ВТГ-30мг обеспечивает требуемую автоном-
ность, робастность, независимость от магнитного поля
Земли и других внешних воздействий, что повышает каче-
ство и точность навигационной информации, выдаваемой
бортовому потребителю БПЛА.  В настоящее время кон-
структорами разработан комплект технической документа-
ции для изготовления малогабаритной БИНС-ВТГ навига-
ционного класса точности. Вес моноблока системы (без
монтажной рамы) не более 4,5 кг, что отвечает всем основ-
ным требованиям к многофункциональным и специализи-
рованным БПЛА гражданского применения.
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Аннотация — В настоящей работе показан процесс опре-
деления допустимых перегрузок, воздействующих на чув-
ствительный элемент маятникового компенсационного ак-
селерометра. Чувствительный элемент представляет собой
маятник, выполненный из монокристаллического кремния
в форме пластины. Оценка допустимых перегрузок проводи-
лась методом конечно-элементного анализа с применением
современных систем автоматизированного проектирования.
Для проверки адекватности полученных результатов были
проведены физические эксперименты, в ходе которых маят-
ники подвергались нагружению вдоль одной из осей.

Ключевые слова – акселерометр; маятник; метод
конечных элементов; эксперимент

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время развиваются и находят широкое
применение бесплатформенные инерциальные навигацион-
ные системы (БИНС). К точностным характеристикам со-
временных БИНС, используемых в системах управления
ракетно-космической техникой, предъявляются высокие
требования. Условия эксплуатации БИНС предполагают
наличие ударных перегрузок и вибровоздействий. Акселе-
рометры жестко связаны с корпусом БИНС, поэтому они
должны обеспечивать заданную точность в широком диа-
пазоне ускорений, и надежно функционировать в услови-
ях вибраций и ударов.

В настоящей работе исследуется маятниковый компен-
сационный акселерометр типа Si-flex с упругим кремние-
вым подвесом. Чувствительный элемент акселерометра
представляет собой маятник, выполненный из монокри-
сталлического кремния в форме пластины. Маятник
и упругий подвес изготовлены из монолитной заготовки
методом травления. Цель работы заключается в определе-
нии предельных статических и ударных перегрузок, кото-
рые может выдержать маятник в составе компенсационного
акселерометра.

Для обеспечения необходимых прочностных характе-
ристик упругого подвеса маятника необходима теоретиче-
ская проработка различных вариантов конструкции. Руч-
ной расчет стандартными методами теории сопротивления
материалов в данном случае оказывается довольно слож-
ным и требует значительных затрат времени на выполне-

ние. Для облегчения работы предлагается использовать
современные программные средства автоматизированного
проектирования.

В данной работе исследовались маятники двух разных
конструктивных исполнений, отличающихся габаритными
характеристиками.

II. РАСЧЕТ ДОПУСТИМЫХ ПЕРЕГРУЗОК

Для расчета теоретических значений предельных пере-
грузок используется 3D-модель чувствительного элемен-
та, состоящего из маятника, шайб и катушек. Вид модели
показан на рис. 1.

Рис. 1.

Расчет проводился в одной из современных систем ав-
томатизированного проектирования (САПР) методом ко-
нечных элементов. Для каждой детали чувствительного
элемента в программе назначается определенный материал.
Для материалов задаются: плотность, модуль Юнга и ко-
эффициент Пуассона. Маятник и шайбы выполнены из
кремния, катушки – из медного провода. В модели катушки
условно выполнены в виде колец, медный провод занимает
только часть объема кольца, поэтому указанная в модели
плотность меди отличается от реальной. Она рассчитана
исходя из общей массы провода катушки. В табл. 1 приве-
дены характеристики материалов деталей, заданные
в программе САПР.
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ТАБЛИЦА I.

Материал Плотность,
кг/м3

Модуль
Юнга,
Па

Коэфф.
Пуассо-
на

Применение

Кремний 2330 1,35∙1011 0,25 Маятник,
шайба

Медь

4103 (с
приведением
к массе
провода)

1,2∙1011 0,38 Катушка

После этого производится разбиение модели на конеч-
ные элементы. Размеры элементов не превышают 0,5 мм,
а в области упругих торсионов – 0,05 мм. На рис. 2 приве-
ден фрагмент разбиения модели чувствительного элемен-
та на конечные элементы.

Рис. 2.

Далее необходимо задать физические условия. Задают-
ся закрепление маятника по двум плоскостям наружной
рамки и ускорение 1 g. Направление ускорения задается
поочередно по осям: маятника (ОМ, в модели по рис. 1 это
ось Z), подвеса (ОП, ось Y в модели) и чувствительности
(ОЧ, ось X в модели). Затем выполняется расчет напряже-
ний и деформаций конструкции, определяются макси-
мальные напряжения в торсионах σMAX и прогибы. Предел
прочности кремния [σ] принимаем равным 400 МПа. То-
гда, для того, чтобы определить максимальную статиче-
скую перегрузку АСТ

MAX, которую способен выдержать
маятник, надо разделить предел прочности на максималь-
ное напряжение σMAX при 1 g:

 АСТ
MAX = [σ] / σMAX 

Подобным образом в программе САПР можно выпол-
нить расчет напряжений, деформаций и предельных пере-
грузок при ударном воздействии. На рис. 3 для примера
показан график ударной перегрузки при амплитуде 100 g,
используемый программой.

Рис. 3.

В табл. 2 приведены результаты расчета параметров
двух конфигураций чувствительных элементов, отличаю-
щихся типом маятника.

ТАБЛИЦА II.

Параметр Варианты маятника
Первый Второй

Максимальное напряжение в торсионах
при статической перегрузке 1 g вдоль
ОМ, σMAX, МПа

4,62 3,78

Максимальная перегрузка, АСТ
MAX, g 86,58 105,82

Максимальная ударная перегрузка, g 83,33 93,91
Прогиб торсионов при статической
перегрузке 1 g вдоль ОМ, мкм

0,219 0,172

III. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ОПРЕДЕЛЕНИЕ ДОПУСТИМЫХ
ПЕРЕГРУЗОК

Для проверки адекватности результатов, полученных
путем конечно-элементного анализа были проведены фи-
зические эксперименты, в ходе которых маятники подвер-
гались нагружению вдоль одной из осей.

Эксперимент по нагружению маятника проводился с
применением специального приспособления и набора грузов
массой от 4 до 100 г. Вид рабочего места показан на рис. 4.

Рис. 4.

Маятник устанавливался на основании приспособле-
ния и фиксировался от перемещений в горизонтальной
плоскости специальными ограничителями. К подвижной
части маятника приклеена проволока. На конце проволоки
припаян крючок, к которому цеплялись грузы, соединен-
ные между собой и размещенные на платформе лифта
приспособления. В процессе нагружения маятника плат-
форма лифта медленно опускалась и в момент отрыва
комплекта грузов от платформы происходило нагружение
маятника. С помощью цифрового USB-микроскопа про-
водилась фото- и видеофиксация перемещения подвижной
части маятника.

Известно, что масса подвижной части чувствительного
элемента mПЧ составляет 0,45 г. Тогда, чтобы определить
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статическую перегрузку АСТ
ЭКВ, эквивалентную конкрет-

ному грузу, надо массу груза m разделить на массу по-
движной части mПЧ:

 АСТ
ЭКВ = m / mПЧ 

Следует отметить, что в таком эксперименте не
учитываются возможные потери на трение.

Эксперименту подвергались два типа маятников:

 маятник с подвижной частью толщиной 277 мкм
(первый вариант);

 маятник с подвижной частью толщиной 305 мкм
(второй вариант).

Кроме описанного выше эксперимента, был проведен
эксперимент с макетом акселерометра на ударном стенде.
Удар задавался вдоль ОМ, амплитуда менялась от 50 g до
110 g с шагом 10 g. После удара с определенной перегруз-
кой макет акселерометра переставал функционировать.
Это свидетельствовало о поломке торсионов маятника.

Основные результаты экспериментов сведены в табл. 3

ТАБЛИЦА III.

Параметр Варианты маятника
Первый Второй

Максимальный груз, который выдержал
маятник в эксперименте, г 45 55

Расчет эквивалентной перегрузки, g, по
формуле (2) 100 122,2

Максимальный прогиб торсионов, мкм 25 24
Максимальная ударная перегрузка, g 80 100

Из результатов эксперимента видно, что более прочным
является маятник с большей толщиной подвижной части.

IV. ВЫВОДЫ

Результаты расчетов получились сопоставимыми с экс-
периментальными данными, что позволяет сделать вывод
о возможности успешного применения программных си-
стем конечно-элементного анализа для оценки прочност-
ных характеристик упругого подвеса маятникового ком-
пенсационного акселерометра типа Si-flex.

В результате данной работы была решена задача опре-
деления допустимых перегрузок, воздействующих на чув-
ствительный элемент маятникового компенсационного
акселерометра методом конечно-элементного анализа.
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Аннотация — Рассматривается микромеханический ги-
роскоп с кольцевым резонатором и магнитоэлектрическими
датчиками управления. С помощью вариационного принци-
па Гамильтона, получены уравнения движения кольца
с учетом диссипации, нелинейной жесткости торсионов
и прилагаемых к нему сил Ампера. Используя метод Бубно-
ва−Галеркина, получена система нелинейных дифференци-
альных уравнений, описывающая динамику резонатора
в одномодовом приближении. Построена математическая
модель гироскопа динамики резонатора в режиме вынуж-
денных колебаний с учетом нелинейной жесткости торсио-
нов. Показано, что торсионы упругого подвеса вызывают
кубическую нелинейность, а также сдвиг частоты колебаний
и дрейф гироскопа.

Ключевые слова — микромеханический гироскоп;
кольцевой резонатор; нелинейная жесткость; торсионы;
магнитоэлектрические датчики; нелинейные колебания

I. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время большое внимание уделяется вопро-
сам совершенствования и разработки микромеханических
гироскопов для измерения угловой скорости объектов раз-
личного назначения. Микромеханические гироскопы, имея
малые размеры и невысокую стоимость, находят приме-
нение в автомобильной электронике, медицинской техни-
ке, робототехнике, в товарах широкого потребления. До-
стоинством таких приборов является их дешевизна,
надёжность, малые размеры и энергопотребление, а также
малое время готовности прибора к работе. Основным не-
достатком их является низкая точность, над повышением
которой в настоящее время идет работа [1]. Гироскоп
с кольцевым резонатором, имеет ряд преимуществ по
сравнению с остальными микромеханическими гироско-
пами. Данный гироскоп обладает повышенной устойчиво-
стью к вибрации и ударам, что объясняется симметрией
конструкции упругой системы. Принцип действия гиро-
скопа с кольцевым резонатором основан на инертных
свойствах упругих волн колебаний, возбуждаемых в осе-
симметричных упругих резонаторах [2]. По измерению
колебаний чувствительного элемента гироскопа оценива-
ется угловое движение прибора. При проектировании кон-
струкции гироскопа необходимо учитывать различные
виды нелинейностей, связанные с использованием магни-
тоэлектрических датчиков управления и измерения, с упру-
гими свойствами материала резонатора и с жесткостью

подвеса. Последний вид нелинейностей оказывает суще-
ственное влияние на колебания и характеристики гиро-
скопа. В [3, 4, 5] рассматриваются гироскопы с кольцевы-
ми резонаторами с учетом линейной жесткости подвесов.
Поэтому в данной работе поставлена цель: исследовать
влияние нелинейной жесткости подвеса на динамику
кольцевого микромеханического гироскопа.

II. УРАВНЕНИЯ КОЛЕБАНИЙ КОЛЬЦЕВОГО РЕЗОНАТОРА

Рассмотрим кольцевой вибрационный микрогироскоп,
резонатор, которого представляет собой тонкое упругое
кольцо 2 (рис. 1), связанное с основанием 1 с помощью
торсионов 3 [6]. Осевая линия резонатора в недеформиро-
ванном состоянии представляет собой окружность радиу-
са R. Резонатор 2 изготавливается методом литографии
совместно с торсионами 3 упругого подвеса и электрон-
ным контуром управления. В кольцевом резонаторе воз-
буждается вторая основная форма колебаний тонкого
упругого кольцевого резонатора и создаётся первичная
нормальная форма колебаний. При вращении основания
гироскопа возникает вторичная нормальная форма, пуч-
ности которой совпадают с узлами первичной нормальной
формы. Волна, образованная суперпозицией двух указан-
ных нормальных форм, вращается вдоль окружности по
кольцу со скоростью, пропорциональной скорости осно-
вания. Данное свойство инертности волн позволяет полу-
чать инерциальную информацию.

Рис. 1. Кольцевой микромеханический гироскоп

Для возбуждения колебаний резонатора используется
сила Ампера, действующая на проводник с током в маг-
нитном поле, созданном постоянным магнитом. Токопро-
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водящие дорожки, нанесенные на торсионы  и резонатор,
образуют силовые и измерительные контуры. Каждый кон-
тур образован двумя ближайшими торсионами и участком
резонатора с окружным размером π/4, kI – ток в контуре,

1,...,8,k  нумерация контуров показана на рис. 2. Для воз-
буждения и управления колебаниями используются четыре
токопроводящих контура, образованные двумя ближайши-
ми торсионами, на остальные контуры ток не подаётся,
например, 1 5 2 6 3 4 7 8, , 0.I I I I I I I I     

Рис. 2. Расположение силовых контуров для возбуждения колебаний
резонатора

Выведем уравнения динамики кольцевого резонатора.
Пусть 1 2 3Ox x x – правая декартова система координат,
связанная с основанием гироскопа и плоскостью 1 2Ox x ,
содержащей упругое кольцо (рис. 3). Обозначим через v
и w упругие смещения элемента кольцевого резонатора
в окружном и радиальном направлении соответственно.

Рис. 3. Расчётная схема ВТГ с кольцевым резонатором

Предположим, что основание и ось крепления резона-
тора вращается вокруг оси Оz с медленно изменяющейся
угловой скоростью Ω, которую в дальнейшем будем сч и-
тать малой по сравнению с характерной частотой колеба-
ний резонатора ω . В этом случае удельная, отнесенная
к единице длины осевой линии резонатора кинетическая
энергия тонкого упругого кольца выражается в виде


    2 21

2
T RS v w R w v        

   

где , ,R S − соответственно плотность материала, радиус
и площадь поперечного сечения резонатора. Здесь и далее
точкой обозначена производная по времени t .

Энергия деформации единицы объема резонатора
(плотность потенциальной энергии)


 21 

2
v wП    




при учёте условия нерастяжимости срединной линии
кольцевого резонатора, дающего уравнение связи, где

3
E I
R

  – жесткость изгибных колебаний  резонатора; Е –

модуль Юнга; I − момент инерции поперечного сечения
кольца; условие нерастяжимости срединной линии коль-
цевого резонатора задается уравнением связи

   0 ,    v w   

В [7] показано, что торсионы имеют нелинейную ха-
рактеристику сил упругости, описываемую линейно-
кубической аппроксимацией. Предполагая, что жесткости
торсионов равны, представим потенциальную энергию
деформации торсионов в виде


2 4

1 3
1 1( ) ( )
2 4

P c w c w       

1, ( 1) ( 1) ,
8 4 2 8 4 2( )

0, ( 1) ,
8 4 2 8 4 2

T T

T T

h hk k
R R
h hk k
R R

                      



  



 

где 1c − жёсткость торсионов; 3c − коэффициент, харак-

теризующий нелинейность жёсткости торсиона; Th −
толщина торсиона; 1,2,...,8.k 

Раскладывая функции ( )  в ряд Фурье по окруж-
ному углу  и ограничиваясь первыми членами разложе-
ния, получим

 1 11 12 3 31 32cos8 , cos8 ,c c c c c c       

где 1 1
11 12

4 2 4, sin ,T Th c c hc c
R R

       
3 3

31 32
4 2 4, sin .T Th c c hc c
R R

 
 
 

 
 

Внутреннее трение в системе описываем с помощью
модели Кельвина–Фойгта. Введём диссипативную функ-
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цию Рэлея, которая по структуре аналогична потенциаль-
ной энергии упругой деформации резонатора (2) и торси-
онов (4):


 2 2*

*3 ,1
2
E I v w c w
R
      

   




где *E – вязкоупругий модуль материала резонатора; *c –
вязкоупругая жесткость торсионов. Учитывая, что резона-
тор изготовлен из материала с низким уровнем внутрен-
них потерь, в функции Релея опущены малые нелинейные
слагаемые.

Для используемой схемы управления колебаниями, ток
можно задать формулой

2

1
7 9, ,

8 8 8 8
3 9 11, ,

8 8 8 8
3 7

( ),

( )

11 150 , .
8 8 8 8

,

,

t

t

I

i I

          


         

    

      

Удельная плотность сил управления определяется
формулой:

 ,F iBR  

где B – магнитная индукция поля, в которое помещён
резонатор.

Раскладывая ток в ряд Фурье по окружному углу
и ограничиваясь первыми членами разложения, получим

1 2 1 2( ) ( ) 2 ( ) cos2 sin 2 .2 ( )
4

I t I t I t I ti  





 


После нормирования на коэффициент RS удельный
лагранжиан L T P  с учетом выражения кинетической
энергии резонатора (1), потенциальной энергии резонато-
ра (2) и торсионов (4), уравнения связи (3) с неопределён-
ным множителем Лагранжа ( , )t  и выражения для
управляющего воздействия (7), примет вид:



    
  
 

2 2
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здесь введены параметры
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4 , ,E I c

SRSR
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* 3
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характеризующие упругие свойства резонатора с систе-
мой поддерживающих торсионов;  − неопределенный
множитель Лагранжа, отвечающий уравнению связи (3).

Применяя вариационный принцип Гамильтона, прене-
брегая слагаемыми, содержащими малые величины 

и 2 , получим уравнения движения кольца с учетом дис-
сипации и сил управления, приложенных к нему:
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Для того чтобы исключить неопределенный множи-
тель Лагранжа  в системе (10), продифференцируем по
 второе уравнение и сложим с первым. Полученное
уравнение, в которое уже не входит  , продифференци-
руем еще раз по  и, учитывая условие нерастяжимости
срединной линии (3), получаем уравнение нормального
прогиба резонатора

* *
1

* * * 3
2 1 3

4 ( 2 ) (

2 ) ( ) ( ) 0.

VI IV VI

IV

w w w w w w w
Bw w w c w c w i
S

          

           


   

    

Решение уравнения (11) будем искать в одномодовом
приближении по второй форме колебаний с помощью ме-
тода Бубнова − Галеркина для функции нормального про-
гиба в виде:

 ( )cos2 ( )sin 2w f t g t    

где ( ), ( )f f t g g t  − искомые функции времени.
После подстановки (12) в уравнение для нормального

прогиба (11) и применения процедуры Бубнова–
Галеркина, получим систему нелинейных дифференци-
альных уравнений, описывающую колебания кольцевого
резонатора ВТГ:
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III. ВЛИЯНИЕ НЕЛИНЕЙНОЙ ЖЕСТКОСТИ ПОДВЕСА НА
ДИНАМИКУ КОЛЬЦЕВОГО РЕЗОНАТОРА

Полученная система (13) нелинейных дифференциаль-
ных уравнений, описывает динамику резонатора в одно-
модовом приближении. В уравнении (13) первые пять сла-
гаемые совпадают со слагаемыми уравнений, полученных
в [3]. Правые части уравнения (13) совпадают со слагаемыми
уравнений (7), полученных в статье [6]. Слагаемые

   2 2 2 2,f g f f g g    характерны для гироскопов

класса обобщенного маятника Фуко [8] и указывают на
наличие дрейфа гироскопа. Также эти слагаемые указывают
на возможность срыва колебаний [9]. В [3] коэффициент 
получен при учете нелинейных свойств материала гироско-
па, а в данной статье при учете нелинейной жесткости под-
веса. Нелинейные слагаемые 2 2 2 2,( 3 ) ( 3 )f g f g f f 
в уравнениях движения приводят к систематическим по-
грешностям гироскопа. Отметим, что для гироскопа кольце-
вым резонатором, поддерживаемым шестнадцатью торси-
онами, уравнения имеют вид (13) при параметре η = 0.

При помощи метода усреднения Крылова–Боголюбова
получены дифференциальные уравнения, описывающие
медленно изменяющиеся параметры волновой картины
колебаний резонатора в различных режимах функциони-
рования. Исследованы режимы свободных, вынужденных
и управляемых колебаний, в резонансном и нерезонанс-
ном случаях. Предложена методика идентификации пара-
метров системы по измерениям медленных переменных
в различных режимах функционирования гироскопа. По-
казано, что систематические погрешности в измерениях
гироскопа из-за нелинейной жесткости упругого подвеса
могут быть оценены и скомпенсированы в бортовом вы-
числителе.

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Рассмотрен микромеханического кольцевой гироскоп
с нелинейной жесткостью подвеса.  Показано, что торсио-
ны вызывают кубическую нелинейность. Если кольцо
поддерживается шестнадцатью торсионами с нелинейной
жесткостью, то уравнения совпадают с известными, кото-
рые вызывают дрейф гироскопа, а также сдвиг частоты
колебаний и их срыв. В случае восьми торсионов появля-
ется дополнительная кубическая нелинейность вызываю-
щая дополнительный дрейф гироскопа.
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Фазовый метод измерения выходного сигнала
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Аннотация — Предлагается метод определения угловой
скорости в микромеханическом гироскопе за счет выделения
изменения фазы первичных и вторичных колебаний ротора
гироскопа, а не за счет выделения огибающей вторичных ко-
лебаний. Приведены теоретические и экспериментальные
результаты испытаний, подтвердившие принципиальную
возможность использования такого способа измерения угло-
вой скорости. Показано, что фазовый метод обладает рядом
преимуществ по отношению к синхронному детектированию.

Ключевые слова — ММГ; МЭМС-гироскоп; обработка
сигнала; поворотный стол; испытания гироскопа; внешние
воздействия; квадратурный сигнал

I. ВВЕДЕНИЕ

Современные микромеханические гироскопы, пред-
ставленные на рынке, являются датчиками угловых ско-
ростей, построенными по схемам кориолисовых вибраци-
онных гироскопов различных конструкций [1]. Высокая
конкуренция и перспективы массового применения мик-
ромеханических датчиков [2] в повседневных задачах ста-
вят перед производителями ключевые задачи: повышение
их устойчивости к внешним воздействующим факторам
[3, 4, 13], повышение точности и выхода годных изделий
[5, 7]. Традиционные методы решения таких задач заклю-
чаются в повышении собственных частот конструкций
свыше 60 кГц [6], применении многомассовых конструк-
ций [7, 8, 9, 14], повышении требований к электронным
блокам измерения сигналов и управления, разработке вы-
сокоточных схем измерения сверхмалых емкостей поряд-
ка 50 цФ/√Гц [10], разработке более сложных алгоритмов
обработки сигналов, применении средств защиты от
внешних воздействий на уровне корпуса датчика [11]. При
этом на этапе серийного изготовления также следует учи-
тывать требования по обеспечению приемлемого выхода
годных датчиков с заданными параметрами качества.

В статье рассматривается подход, основанный на об-
работке информационных сигналов одномассового
МЭМС-гироскопа о движении его ротора по осям первич-
ных и вторичных колебаний. В отличие от синхронного
детектирования, восстанавливающего информацию об
угловой скорости из огибающей сигнала вторичных коле-
баний ротора гироскопа, предлагаемый метод основан на
получении сигнала об угловой скорости из соотношения
фазы первичных и вторичных колебаний.

В настоящее время характеристики узлов МЭМС-
гироскопов достигли столь высокого уровня, что даль-
нейшее их улучшение представляется сложной задачей.
В связи с этим развитие альтернативных методов обработ-
ки сигналов МЭМС-гироскопа, снижающих требования
к первичным преобразователям, технологии изготовления
чувствительных элементов и улучшающих эксплуатацион-
ные и точностные характеристики, является актуальной
и востребованной задачей.

Ожидаемыми теоретическими преимуществами МЭМС-
гироскопа с фазовым методом измерения являются:

 повышенная стойкость к воздействию внешних
факторов: ударов, вибраций, акустических шумов,
перегрузок и температур – за счет исключения из
погрешности измерения угловой скорости составля-
ющих, влияющих только на измерение амплитуды
вторичных колебаний и не влияющих на их фазу;

 низкая чувствительность точности показаний гиро-
скопа к точности стабилизации кинетического мо-
мента ротора гироскопа;

 низкая чувствительность точности показаний гиро-
скопа к величине и шумам «квадратурного сигнала»;

 повышение выхода годных изделий за счет суще-
ственного снижения требований к технологии изго-
товления чувствительных элементов ММГ и их от-
браковки по уровню «квадратурного сигнала».

В докладе приводится теория и экспериментальные ре-
зультаты реализации фазового метода измерения угловой
скорости в одномассовом ММГ и показаны перспективы
его использования по сравнению с традиционно применя-
емым способом синхронного детектирования [1].

II. ТЕОРЕТИЧЕСКОЕ ОБОСНОВАНИЕ МЕТОДА

Динамика ротора рассматриваемого одномассового
дискового МЭМС-гироскопа описывается известными
упрощенными соотношениями по осям первичных и вто-
ричных колебаний [12]:

 Zz McJ     

 Xx McJ     

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

253



где xJ , zJ – моменты инерции ротора относительно осей
X и Z соответственно;  ,  – углы отклонения ротора
ММГ относительно осей X и Z соответственно;  ,  –
коэффициенты демпфирования колебаний ротора относи-
тельно осей X и Z соответственно; c , c – жесткости
подвеса ротора ММГ относительно осей X и Z соответ-
ственно; XM , ZM – моменты внешних сил относительно
осей X и Z.

К моментам внешних сил относительно оси Z относят
момент двигателя, создающего первичные колебания
инерционной массы с заданной величиной и стабильно-
стью кинетического момента. К моментам внешних сил
относительно оси Х, как правило, относят моменты сил
Кориолиса CorM и прочие паразитные с точки зрения
определения угловой скорости моменты. Анализ же пол-
ных уравнений динамики при наличии первичных колеба-
ний гармонического вида показывает, что эти паразитные
моменты можно разделить на следующие группы:

 моменты qM и CorM , модулированные основной
гармоникой первичных колебаний ЧЭ и синфазные
с угловой скоростью первичных колебаний;

 моменты sM , модулированные основной гармони-
кой первичных колебаний ЧЭ, фаза которых отли-
чается на 90°, синфазные по отношению к углу пер-
вичных колебаний и квадратурные по отношению
к угловой скорости первичных колебаний и, соот-
ветственно, к моменту сил Кориолиса;

 прочие моменты otherM .

Таким образом, суммарный момент XM может быть
переписан в виде [12]


,)cos())((

)sin(

otherYCorq
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MtMM

tMM








 

где  – собственная частота первичных колебаний, Y –
угловая скорость движения основания.

Отбросив из рассмотрения прочие моменты, фильтру-
емые механической системой, выражение для суммарного
момента можно представить в виде:
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где  )( Y – фаза сигнала суммарного момента, действу-
ющего по оси X.

Важным в выражениях (1)–(6) является то, что в отли-
чие от модели идеального микромеханического гироскопа
с отсутствующими перекрестными связями между канала-
ми первичных и вторичных колебаний, кроме момента сил
Кориолиса, в реальном гироскопе всегда имеются паразит-
ные моменты, вызванные неточностями изготовления.
Например, такие моменты порождаются перекосом глав-
ной оси ротора гироскопа или его динамическим дисба-
лансом. При стандартной процедуре выделения полезной
информации эти моменты являются вредными и являются
причинами отбраковки датчиков [5]. Однако именно
в этом случае в реальном гироскопе действующая скорость
основания оказывает влияние не только на амплитуду вто-
ричных колебаний, но и на их фазу [12].

Исследуемый в статье фазовый метод измерения осно-
ван на оценке угловой скорости основания, действующей
на гироскоп, по сигналу изменения фазы вторичных коле-
баний по отношению к первичным колебаниям.

III. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ

A. Описание экспериментальной установки
Схема экспериментальной установки для проверки тео-

рии показана на рис. 1. Для установки использовались ма-
кет МЭМС-гироскопа и стенд задания переменных угловых
скоростей (turn table). Макет МЭМС-гироскопа включал
в себя: чувствительный элемент МЭМС-гироскопа (SE) [15],
плату преобразователя «емкость–напряжение» (testboard),
многоканальную плату ЦАП-АЦП (ADC/DAC) для задания
управления и съема информационных сигналов, компьютер
для формирования систем управления реального времени
и обработки информационных сигналов (PC).

Рис. 1. Схема установки

На рис. 2 показан внешний вид установки, а на рис. 3 –
ее функциональная схема.

Суть проводимых экспериментов заключалась в срав-
нении выделения сигнала МЭМС-гироскопа о скорости
движения основания двумя детекторами: синхронным (SD)
и фазовым (PD) при различных условиях работы. Для это-
го в ходе экспериментов при помощи двухканального пре-
образователя «емкость–напряжение» (C/V1 и C/V2) реги-
стрировались сигналы датчиков первичных и вторичных
колебаний (PO и SO) на этапах разгона, стабилизации ам-
плитуды колебаний и выбега ротора после отключения
системы управления первичными колебаниями (POCS).
Собственная частота датчика составляла порядка 3 кГц,
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частота работы системы управления – 40 кГц. Соотноше-
ние частот в макете невелико, что ограничивает точность
выделения полезного сигнала и соотношение «сигнал–
шум» для фазового метода. Тем не менее в макете этот уро-
вень соизмерим с точностью синхронного детектирования
и является достаточным для анализа результатов экспери-
мента. При этом следует помнить, что точность фазовых
измерений может быть существенно увеличена за счет уве-
личения частоты работы схемы фазового детектора без
ужесточения требований к шумам сигналов на его входе.

Рис.2. Внешний вид установки

Рис. 3. Функциональная схема установки

B. Подтверждение работоспособности
На рис. 4 представлены результаты первого включения.

На рисунке показана динамика процессов установления
первичных и вторичных колебаний и сигналы с выходов
синхронного и фазового детектора. До 1 с осуществляется
разгон ротора ММГ до заданной амплитуды. Видно, что
даже на неподвижном основании по оси вторичных колеба-
ний наблюдается смещение нулевого сигнала МЭМС-
гироскопа. Синхронный детектор настроен таким образом,
что опорный сигнал для него берется из контура первичных
колебаний, имеет единичную амплитуду и синфазен с их
скоростью. В реальных гироскопах для снижения этой за-
висимости может осуществляться фазовая подстройка

опорного генератора, однако в данной работе этого не де-
лается для наглядности некоторых экспериментальных
результатов.
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Рис. 4. Переходные процессы в каналах первичных колебаний, вторичных
колебаний, синхронного детектора и фазового детектора

С 4 по 8 с вручную задавалась угловая скорость отно-
сительно оси чувствительности. Сигналы синхронного
и фазового детектора приведены на рис. 5. Полученные
результаты демонстрируют, что фазовый детектор дей-
ствительно выделяет сигнал действующей угловой скоро-
сти, и экспериментально подтверждают работоспособ-
ность метода.
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Рис. 5. Сигналы синхронного (SD) и фазового детекторов (PD)

C. Испытания на подвижном основании
В ходе повторного эксперимента использовался другой

образец. Образец устанавливался на поворотный стол, кото-
рый задавал воздействие с частотой 20 Гц и амплитудой
50º/с. В какой-то момент времени гироскоп включался и
регистрировались графики переходных процессов в каналах
возбуждения первичных колебаний и выходных сигналов,
полученных при помощи синхронного и фазового детекто-
ров (рис. 6. – общий вид, рис. 7 – разгон ротора, рис. 8 – вы-
бег ротора). На графиках прослеживаются все 3 этапа ра-
боты схемы возбуждения первичных колебаний (разгон
ротора, стабилизация колебаний и выбег ротора). При этом
выходные сигналы синхронного и фазового детекторов
показывают сигнал, пропорциональный действующей уг-
ловой скорости.
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Рис. 6. Переходные процессы в каналах детектора амплитуды первичных
первичных колебаний (AD), синхронного детектора (SD) и фазового
детектора (PD) на этапах разгона ротора (1), стабилизации амплитуды
его колебаний (2) и выбега (3) при воздействии переменной угловой
скорости основания
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Рис. 7. Этап разгона ротора на подвижном основании (20 Гц, 50 °/с)

Рис. 8. Этап выбега ротора после отключения системы управления
первичными колебаниями на подвижном основании (20 Гц, 50 °/с)

Полученные результаты продемонстрировали нечув-
ствительность фазового метода измерения к величине кине-
тического момента. Так, традиционный метод демонстриру-
ет изменение смещения нуля и масштабного коэффициента
ММГ в зависимости от амплитуды первичных колебаний
(кинетического момента), в то время как для фазового ме-
тода величины смещения нуля выходного сигнала и мас-
штабного коэффициента устанавливаются в начальный
момент времени и остаются стабильными независимо от
амплитуды первичных колебаний. Также видно, что время

готовности датчика с фазовым методом измерения суще-
ственно сократилось.

D. Испытания при воздействии удара
В этом эксперименте ЧЭ подвергались механическим

ударам двух типов: не вызывающим срыв первичных ко-
лебаний и приводящим к срыву первичных колебаний. Из-
за нежесткой конструкции крепления чувствительного
элемента к основанию удар задавался ручным способом
путем короткого щелчка по корпусу чувствительного эле-
мента.

Переходные процессы в МЭМС-гироскопе в случае
воздействия ударов без срыва первичных колебаний пока-
заны на рис. 9 (общий вид) и 10 (фрагмент). Для наглядно-
сти отсутствия срыва колебаний вместо сигнала амплитуд-
ного детектора канала первичных колебаний здесь приве-
дены сам сигнал первичных колебаний (PO) и сигнал вто-
ричных колебаний (SO). Удар задавался в районе 4-й се-
кунды. Видно, что по оси вторичных колебаний возникли
собственные колебания, которые отфильтровались обоими
детекторами. При этом сигнал фазового детектора в мо-
мент удара фактически не изменился, в то время как сиг-
нал синхронного детектора зарегистрировал ударное воз-
действие.
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Рис. 9. График переходных процессов в ходе эксперимента без срыва
первичных колебаний

Для демонстрации переходных процессов при срыве ко-
лебаний в следующем эксперименте пришлось расстроить
фазу управления первичными колебаниями, что привело
к изменению смещения нуля синхронного и фазового детек-
тора, однако сделало МЭМС-гироскоп более восприимчи-
вым к ударным воздействиям. При этом чувствительность
гироскопа к угловой скорости сохранилась (см. рис. 4).
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Рис. 10. Фрагмент графика переходных процессов в ходе эксперимента
без срыва первичных колебаний
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Переходные процессы в МЭМС-гироскопе в случае
срыва первичных колебаний показаны на рис. 11. Этот
эксперимент также демонстрирует, что сигнал фазового
детектора восстанавливается существенно быстрее, чем
синхронного.
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Рис. 11. Фрагмент графиков переходных процессов МЭМС-гироскопа
в момент удара

IV. ВЫВОДЫ

В статье предложено использовать альтернативный
метод выделения полезного сигнала по отношению к приме-
няемому синхронному детектированию, основанный на ис-
пользовании соотношения фаз первичных и вторичных
колебаний. Приведена модель, поясняющая зависимость
сдвига фазы сигналов от угловой скорости, действующей на
датчик. Предварительные экспериментальные результаты
применения фазового метода измерения скорости в МЭМС-
гироскопе показали работоспособность метода. Эксперимен-
тально подтверждена работоспособность датчика при гармо-
нических воздействиях угловой скорости основания.

Полученные теоретические и экспериментальные ре-
зультаты, позволяют утверждать, что предложенный метод
выделения полезного сигнала в конструкциях датчиков,
описываемых приведенными уравнениями динамики
(1)–(3), обладает следующими преимуществами:

 низкой чувствительностью точности показаний ги-
роскопа к стабильности кинетического момента ги-
роскопа;

 сокращенным временем готовности датчика без по-
тери точности измерений;

 пониженной чувствительностью к механическим
внешним воздействиям и быстрым временем вос-
становления сигнала в случае срыва колебаний;

 низкой чувствительностью к погрешностям измере-
ния амплитуды вторичных колебаний системами
съема показаний.

Предложенный метод позволяет:

 снизить требования отбраковки датчиков после из-
готовления по уровню нулевого сигнала вторичных

колебаний на неподвижном основании, повышая
выход годных датчиков;

 снизить требования к точности преобразователей
«емкость–напряжение», что открывает новые пер-
спективы по повышению точности датчиков за счет
увеличения частоты обработки сигналов, а не за
счет повышения точности первичных преобразова-
телей.

Приведенные результаты являются предварительными
для демонстрации возможностей применения информации
о фазе первичных и вторичных колебаний ротора МЭМС-
гироскопа в качестве информационного сигнала для улуч-
шения его характеристик как самостоятельно, так и при
совместной обработке со стандартными методами.
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Аннотация — Построена математическая модель коле-
баний компоненов наноэлекромеханических датчиков на
примере нанобалки, соединенной с электродом на малом
расстоянии, и находящейся в стационарном температурном
поле, под действием силы Казимира, поперечной знакопере-
менной нагрузки и аддитивного цветного шума. Геометриче-
ская нелинейность учитывается по теории Кармана. В част-
ном случае исследована зависимость сила Казимира – прогиб
упругой предварительно нагретой балки.

Ключевые слова — НЭМС, математическая модель,
нанобалка, размерно-зависимый параметр, сила Казимира,
модифицированная моментная теория, хаос, геометрическая
нелинейность, ляпуновские показатели, Фурье-спектр,
фазовый портрет

I. ВВЕДЕНИЕ

Наноэлектромеханические устройства (НЭМС) – это
следующий шаг в развитии микродатчиков (МЭМС).
НЭМС-устройства обладают уникальными свойствами,
которые определяют их актуальность для практического
применения, такие как низкая масса, высокая электрическая
прочность, высокие резонансные частоты, квантовые эф-
фекты, большое отношение поверхности к объему. Сфера
потенциального применения НЭМС очень широка – в фун-
даментальных и практических научных исследованиях
в различных областях физики, биологии, химии, медицины
(диагностика, клеточная нано- и микрохирургия, доставка
лекарств в пораженное место организма), в электронной
промышленности, в криминологии. Но, в то время как тео-
рия и практика создания и исследования микроэлектроме-
ханических устройств с учетом различных возмущающих
факторов к настоящему времени достаточно хорошо раз-
работана, математическое обеспечение наноприборостро-
ения только разрабатывается.

Условия эксплуатации НЭМС и МЭМС, такие как
температурные воздействия, электростатические поля,
наличие вибрационных и шумовых воздействий, во мно-
гом пересекаются, но, в связи с сверхмалыми размерами
НЭМС датчиков, эти возмущающие факторы будут ока-

зывать на НЭМС устройства более значительное воздей-
ствие, чем на МЭМС. При этом для НЭМС становятся
существенными эффекты, не наблюдаемые или несуще-
ственные для МЭМС устройств. К таким эффектам отно-
сятся квантовые эффекты, например, эффект Казимира,
так как давление, создаваемое им, оказывается сравнимым
с атмосферным при расстоянии 10 нм. Поэтому при иссле-
довании динамики компонентов НЭМС датчиков необхо-
димо учитывать не только условия его эксплуатации, но
влияние специфических для нанообъектов эффектов.

В настоящее время не существует единого подхода
к построению и исследованию нелинейной динамики
компонентов НЭМС устройств с учетом вышеперечис-
ленных факторов.

Целью работы является постановка задач и формулиро-
вание проблем, которые возникают при моделировании
нелинейной динамики компонентов нанодатчиков с учетом
условий их эксплуатации и эффектов, возникающих при
сверхмалых размерах: температурные и шумовые воздей-
ствия, геометрическую нелинейность, эффект Казимира.

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ

Рассматриваемая структура из балки и электрода пред-
ставляет собой двумерную область пространства R2 с декар-
товой системой координат, введенной следующим образом:
в теле балки фиксируется линия приведения, называемая
срединной линией 0z , ось OX направлена слева направо
вдоль срединной линии, ось OZ – вниз, перпендикулярно
OX. В декартовой системе координат балка, как двумер-
ная область Ω определяется следующим образом:

 






 

22
;,0 hzhax ,  t0 .

Используются следующие гипотезы: тело балки упру-
гое, изотропное; геометрическая нелинейность вводится
по модели Кармана [3]; соотношения получены на базе
модифицированной моментной теории упругости с уче-
том модели Эйлера-Бернулли.
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Рис. 1. Расчетная схема

Общая теория получена на базе принципа Гамильтона,
согласно которому
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здесь K, П – кинетическая и потенциальная энергия соот-
ветственно, W  - работа внешних сил. В классической
теории упругости работа деформации и энергия деформа-
ции зависят от тензора напряжений и не зависят от векто-
ра вращения вследствие материальной независимости.
Однако градиент вектора вращения может представлять
собой существенный фактор в уравнениях состояния. Ос-
новываясь на модифицированной теории моментных
напряжений, представленной Yang и др. [4] плотность
энергии деформации является функцией как тензора
напряжений (сопряжённого с тензором деформации), так
и тензора кривизны (сопряжённого с тензором моментных
напряжений). В том или ином деформированном изотроп-
ном линейном эластичном материале, находящемся в об-
ласти Ω, энергия деформации Π выражается формулой:
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где σij является тензором напряжений Коши, εij является
тензором деформаций, mij представляет собой девиатор-
ную составляющую тензора моментных напряжений,
а ij — симметричный тензор кривизны. Эти тензоры
определяются формулами:
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здесь iu представляет компоненты вектора смещения u, θ
является бесконечно малым вектором вращения с компо-
нентами i и ij символ Кронекера. Для линейного изо-
тропного упругого материала напряжения, вызванные
кинематическими параметрами, входящими в выражение
для плотности энергии деформация, определяются следу-
ющими уравнениями состояния:

ijijijijmmij lm  22,2  

где ijijij m,, и ij обозначают компоненты классиче-
ского тензора напряжений σ , тензора деформаций ε , де-
виаторной части симметричного тензора момента высше-
го порядка m и симметричной части тензора кривизны χ ,

соответственно,
)1(2

,
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EE – константы

Ламе, Е, ν представляют собой соответственно модуль
Юнга и коэффициент Пуассона для материала пластинки.
l — это параметр шкалы длины материала, понимаемый
как свойство материала, характеризующее эффект мо-
ментного напряжения. Этот параметр математически
представляет собой квадрат отношения модуля искривле-
ния к модулю сдвига и может быть определён экспери-
ментами для тонких цилиндров на кручение [5] или для
тонких стержней на изгиб [6, 7] в микронном масштабе.

Далее, используя методы вариационного исчисления,
получены системы дифференциальных уравнений теории
гибких нанобалок с учетом стационарного температурно-
го поля, сил Казимира, аддитивного цветного шума и по-
перечной знакопеременной нагрузки.
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Температурное поле не задается, а определяется из
решения уравнений теплопроводности с соответствую-
щими краевыми условиями 1-го, 2-го, 3-го рода:
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III. ЧИСЛЕННЫЙ ЭКСПЕРИМЕНТ

Для сведения распределенной системы (1) к задаче
Коши воспользуемся методом конечных разностей с ап-
проксимацией второго порядка точности. Задача Коши
решается несколькими методами типа Рунге-Кутта. Шаг
по времени выбирается из условия устойчивости решения.

В качестве примера рассмотрим прямоугольную в по-
перечном сечении жестко защемленную с обоих концов
балку
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с краевыми условиями для уравнения теплопроводности:
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Уравнения (1, 2), граничные (3, 5) и начальные (4)
условия приведены к безразмерному виду с учетом:
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где t - время; w, u – прогиб и функция перемещения по 0x
соответственно; h – толщина пластинки; h0 - расстояние
между электродом и нанобалкой; q – параметр внешней
равномерно распределенной нагрузки, ρ – плотность ма-
териала, а – длина балки, ћ – постоянная Планка, c – ско-
рость света в вакууме, l – размерно-зависимый параметр,
T – температура, Nt – температурные усилия, Mt – темпе-
ратурный момент, *q – интенсивность цветного шума,
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EhD – цилиндрическая жесткость.

Рис. 2. Зависимость сила Казимира –
прогиб балки

Рис. 3. Зависимость сила Казимира –
прогиб балки, находящейся в
стационарном температурном поле

На рис. 2 представлены графики прогиба балки от си-
лы Казимира, в зависимости от учета размерно-
зависимого параметра l = 0; 0.3. При увеличении размер-
но-зависимого параметра балка становится жестче. На
рис. 3 представлены графики сила Казимира-прогиб для
балки, предварительно нагретой до температуры + 25˚С,
находящейся в постоянном температурном поле (2, 5)

и под действием силы Казимира kq . Также как в преды-
дущем случае, учет размерно-зависимого параметра при-
водит к увеличению жесткости балки. При сопоставлении
результатов, приведенных на рис. 2 и 3 видно, что без
учета температурного поля при увеличении силы Казими-
ра прогиб балки увеличивается, а с учетом температуры -
уменьшается.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

1. Построена математическая модель колебаний гиб-
кой упругой однородной нанобалки, соединенной
с электродом, находящейся в стационарном тем-
пературном поле, под действием Казимира, попе-
речной знакопеременной нагрузки и аддитивного
цветного шума.

2. В частном случае исследована зависимость проги-
ба от силы Казамира гибкой упругой балки в двух
случаях: 1. Балка находится под действием силы
Казимира; 2. Балка предварительно нагрета и нахо-
дится под действием силы Казимира. Выявлено, что
без учета температурного поля при увеличении си-
лы Казимира прогиб балки увеличивается, а с уче-
том температуры – уменьшается.

Работа выполнена при поддержке гранта РФФИ № 18-
41-700001 р_а.
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Аннотация — В настоящей работе рассмотрена возмож-
ность улучшения показателей качества управления чувстви-
тельным элементом поплавкового двухстепенного гироскопа
– датчика угловой скорости. Электронный блок датчика
содержит номинальный регулятор, синтезированный мето-
дом желаемых частотных характеристик и представляющий
собой последовательное соединение апериодических
и форсирующих звеньев. В данной работе для датчика угло-
вой скорости синтезирован динамический регулятор по вы-
ходу на основе методов инвариантных эллипсоидов. Для
двух типов регуляторов представлены результаты матема-
тического моделирования реакции чувствительного элемен-
та на различные виды внешних воздействий. Сравнение
результатов показывает преимущества динамического регу-
лятора перед номинальным.

Ключевые слова — датчик угловой скорости; регулятор;
инвариантные эллипсоиды; параметры качества управления

I. ВВЕДЕНИЕ

Прецизионные командные приборы систем управления
должны обладать высокими параметрами качества управ-
ления, такими как перерегулирование, быстродействие,
свойства колебательности системы, статическая ошибка.
Одним из путей повышения качества управления является
совершенствование алгоритмов управления.

Объектом исследования в настоящей работе является
поплавковый двухстепенной гироскоп – датчик угловой
скорости. Чувствительным элементом гироскопа является
поплавок с размещенным в нем быстровращающимся ро-
тором. Внутреннее пространство гироскопа заполнено
жидкостью, таким образом обеспечивается гидростатиче-
ская разгрузка опор поплавка.

При наличии угловой скорости, направленной по оси
чувствительности, возникает гироскопический момент
и ось вращения ротора стремится совместиться с вектором
угловой скорости, при этом поплавок поворачивается на
некоторый угол. Датчик угла гироскопа преобразует этот
угол в электрический сигнал. Проходя через блок элек-
троники сигнал поступает на датчик момента, который
создает момент, уравновешивающий гироскопический.

Электронный блок датчика угловой скорости содержит
номинальный регулятор, синтезированный методом жела-

емых частотных характеристик и представляющий собой
последовательное соединение апериодических и форси-
рующих звеньев.

В настоящее время при решении задач синтеза регуля-
торов чаще всего в качестве внешних возмущений прини-
мают белый шум и для его подавления применяют фильтр
Калмана. В процессе работы в составе системы управле-
ния командные приборы подвергаются различным видам
воздействий. Это могут вибрации, удары, радиационные
воздействия.

Применение цифровой обратной связи позволяет ис-
пользовать регуляторы различной структуры. В связи
с этим предлагается синтезировать динамический регуля-
тор по выходу датчика угловой скорости на основе мето-
дов инвариантных эллипсоидов. При построении такого
регулятора вид возмущающего воздействия не конкрети-
зируется. Вместо этого вводится ограничение воздействия
по выбранной норме.

Цель данной работы – повышение показателей каче-
ства управления.

II. РЕЗУЛЬТАТЫ СИНТЕЗА ДИНАМИЧЕСКОГО РЕГУЛЯТОРА

Дифференциальное уравнение движения чувствитель-
ного элемента датчика угловой скорости имеет вид:

      вхt t tДМ ДМJ D К I H         

где

J – момент инерции поплавка,

D – коэффициент демпфирования,

КДМ – крутизна датчика момента,

IДМ – ток датчика момента,

H – кинетический момент ротора,

β – угол отклонения поплавка,

ω – внешняя угловая скорость, направленная вдоль оси
чувствительности.
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Реализация математической модели датчика угловой
скорости с номинальным регулятором показана на рис. 1.

Рис. 1. Модель датчика угловой скорости с номинальным регулятором

Модель представляет собой замкнутую систему. На
вход поступает внешняя угловая скорость, на выходе –
угол отклонения поплавка и его угловая скорость.
С целью получения нулевой статической ошибки углового
отклонения чувствительного элемента математическая
модель расширена введением дополнительного интегра-
тора 1/s. Для удобства дальнейших действий перейдем
к модели в пространстве состояний
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Векторы состояния и управления имеют вид:


int

,
ДМ

X U
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Здесь βint – введенная искусственно интегральная со-
ставляющая, определяемая по следующей формуле:

 int _ _K du K u     

Для разомкнутой системы без номинального регулято-
ра получим соответствующие матрицы:



0 1402 0 0 0
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0 0 122.4 65 570

1 0 0
0 1 0

A B

C

   
       
        
 
  
 

 

Методика синтеза регулятора с построением инвари-
антных эллипсоидов, ограничивающих область устойчи-
вости, приведена в работе [1].

Регулятор синтезируется в следующем виде:


(0) 0

r r r r

r r r

r

X A X B Y
U C X D Y
X

   
   




 

На рис. 2 показана полная модель, включающая систе-
му с номинальным регулятором (DUS_original) и систему
в пространстве состояний (DUS_model) с синтезирован-
ным регулятором по выходу (Regulator).

Рис. 2. Полная модель, включающая систему с номинальным регулятором
и систему в пространстве состояний с синтезированным регулятором
по выходу

Матрицы синтезированного динамического регулятора
имеют вид:

   

2275 58.54 1.8 1822 463.5
220.1 2255 2.313 , 145.9 2159 ,
3.472 1.268 3132 7.694 5 1.819 6

598.5 1138 4.891 , 886.7 4466

r r

r r

A B
e e

C D

     
         
        
  

Блок внешних возмущений имеет структуру, показан-
ную на рис. 3. Это позволяет моделировать различные
формы возмущающего воздействия.

Рис. 3. Блок внешних возмущений

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

262



На рис. 4–8 представлены графики реакции чувстви-
тельного элемента на различные входные воздействия. По-
казаны переходные процессы при воздействиях в виде еди-
ничного ступенчатого сигнала, синусоидального сигнала,
прямоугольных импульсов, «пилы» и комбинированного
сигнала, собранного из константы, синуса и белого шума.

Рис. 4. Реакция на единичное ступенчатое воздействие

Рис. 5. Реакция на синусоидальный сигнал

Рис. 6. Реакция на прямоугольный сигнал

Рис. 7. Реакция на сигнал в форме пилы

Рис. 8. Реакция на комбинированный сигнал

Как видно из графиков, синтезированный
динамический регулятор обеспечивает лучшие показатели
качества управления по сравнению с номинальным
регулятором. Для синтезированного регулятора характер-
ны сниженное перерегулирование и время управления.

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В результате этой работы синтезирован динамический
регулятор по выходу датчика угловой скорости на основе
методов инвариантных эллипсоидов. Полученный регуля-
тор обладает преимуществами по сравнению с номиналь-
ным регулятором, синтезированным методом желаемых
частотных характеристик. При применении динамическо-
го регулятора время управления и перерегулирование
снижаются в несколько раз. Таким образом, новый регу-
лятор позволяет лучше отработать внешние возмущения.
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Аннотация — В докладе рассмотрена разработка цифро-
вых регуляторов для современных динамических систем
в зависимости от условий эксплуатации и действия внешних
возмущающих факторов с отработкой алгоритмов управле-
ния на натурных моделях на компьютере с последующим
внедрением в макетные образцы приборов.

Ключевые слова — динамическая система, внешнее
возмущение, фильтрация, линейные матричные неравенства,
метрологическая установка, поворотный стенд, инерциальный
чувствительный элемент, гироскопический прибор,
акселерометр, цифровая система управления

I. ВВЕДЕНИЕ

Цифровые системы управления во всём мире приобре-
тают всё более широкое распространение в различных от-
раслях современной техники. Миниатюризация элементной
базы цифровой электроники и снижение её энергопотреб-
ления создало реальную возможность проектирования со-
временных типов гироскопов и акселерометров с цифро-
выми системами управления и применение их как в составе
измерительных каналов бесплатформенных инерциальных
навигационных систем (БИНС), так и в составе прецизи-
онных метрологических установок, построенных на прин-
ципе работы одноосного гиростабилизатора в режиме про-
граммного разворота и предназначенных для точного
задания угловых скоростей и ускорений. Перечисленные
установки, включающие в свой состав гироскопические
приборы различной физической природы, рассматривают-
ся как современные динамические системы (ДС).

Смысловые части гироскопических приборов, акселе-
рометров и метрологических установок принципиальных
изменений за последние годы не претерпевают – они уже
достигли, как правило, наиболее совершенных конструк-

торско-технологических решений, а цифровые системы
управления, реализуемые в виде алгоритмов в управляю-
щих процессорах, подбираются разработчиками в зависи-
мости от задач, поставленных в технических заданиях.

Теория синтеза цифровых регуляторов за последние
40 лет накопила целый комплекс методов, широко приме-
няемых в системах управления большими объектами
в ракетно-космической, авиационной, наземной и морской
технике, вопросы же применения разработанных алгорит-
мов в ДС пока проработаны недостаточно. Развитие мето-
дов натурного моделирования с учётом всех особенностей
конструкции прибора с применением программных паке-
тов для 3D-моделирования и подключенными к натурной
модели, реализованной в данной программной среде, син-
тезированными цифровыми регуляторами позволяет ре-
шить целый комплекс задач:

1. На натурных моделях отработать разные типы регу-
ляторов ко всем применяемым видам гироскопических
приборов и акселерометров с заданием возмущающих воз-
действий в зависимости от условий эксплуатации, огово-
рённых в техническом задании.

2. На имеющихся макетах путем программирования ал-
горитмов управления в цифровой усилитель обратной свя-
зи выбрать наиболее оптимальный алгоритм для данного
типа прибора и условий его эксплуатации и добиться соот-
ветствия теоретических разработок практическому их
применению.

3. После получения требуемых результатов при разра-
ботке гироскопического прибора и акселерометра тот же
подход сохраняется при проектировании поворотных
стендов и центрифуг с инерциальными чувствительными
элементами, в качестве которых применяются разработан-
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ные приборы с синтезированными цифровыми регулято-
рами и формируются регуляторы для всей системы управ-
ления в целом.

II. АЛГОРИТМ ФИЛЬТРАЦИИ И ОЦЕНКИ ВЕКТОРА СОСТОЯНИЯ
ПРИ ВНЕШНИХ ВОЗМУЩАЮЩИХ ФАКТОРАХ МЕТОДОМ

ИНВАРИАНТНЫХ ЭЛЛИПСОИДОВ НА ОСНОВЕ ЛИНЕЙНЫХ
МАТРИЧНЫХ НЕРАВЕНСТВ

Современные прецизионные системы управления (СУ)
ДС, как правило, работают в особых условиях эксплуатации,
а именно, в условиях повышенной вибрации, воздействия
магнитных и температурных полей, «шумов» в каналах из-
мерениях, и т.д. [1]. Все эти факторы неизбежно оказыва-
ют отрицательное влияние на выходные характеристики
СУ. Возмущающие факторы, в большинстве своём, носят
неопределённый характер и отличны от «белого шума».
В связи с этим актуальными становятся задачи фильтрации
в условиях внешних возмущающих факторов с перемен-
ными параметрами ДС и неполностью измеряемыми пара-
метрами вектора состояния. Совершенно очевидно, что
решение задачи фильтрации и оценки вектора состояния
поднимают на качественно новый уровень решения тер-
минальных задач.

Развитие теории управления на основе линейных мат-
ричных неравенств (ЛМН) позволило существенно расши-
рить класс решаемых задач управления. Это относится
к решению задач стабилизации, фильтрации, построения
наблюдателей различной структуры и т.д. в условиях
дрейфа параметров ДС, построения регулятора управления
ДС при внешних воздействиях неопределённого характера.
Введено понятие наихудшего воздействия, при котором
при котором ДС теряет требуемые свойства. В частности
метод инвариантных эллипсоидов позволяет эффективно
оценить область достижимости требуемых параметров.
Инвариантность эллипсоида заключается в неизменности
его размеров в зависимости от внешних возмущающих воз-
действий не превосходящих «наихудшего» возмущения.

Постановку задачи фильтрации в сочетании с построе-
нием наблюдателя можно представить следующим образом.

Пусть ДС описывается в форме модели пространства
состояний:

 ),()()(
;)0(),()()(

2
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twDtxCty
xxtwDtxAtx


  1

где A ϵ Rn×n, D1 ϵ Rn×m, D2 ϵ Rl×m, C ϵ Rl×n; x(t) ϵ Rn – вектор
состояния; y(t) ϵ Rl – вектор наблюдения; w(t) ϵ Rm – вектор
возмущения при условии 1)( tw .

Пара (A, D1) – управляема, (A, C) – наблюдаема.

Необходимо синтезировать динамический фильтр, опи-
сываемый в виде дифференциальных уравнений относи-
тельно вектора оценки )(ˆ tx :

 0)0(ˆ)],(ˆ)([)(ˆ)(ˆ  xtxCtyLtxAtx  2

где L ϵ Rn×l.

Построение алгоритма синтеза динамического наблю-
дателя по выходу базируется на следующих положениях.

Пусть матрицы YQ ˆ,ˆ – решение задачи min)( Htr
при ограничениях в виде ЛМН:
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относительно матричных переменных Q = QT ϵ Rn×n,
Y ϵ Rn×l, H = HT ϵ Rl×l и скалярного параметра α > 0. Тогда
матрица коэффициентов усиления оптимального фильтра
задаётся выражением YQL ˆˆ 1   , а минимальный инвари-
антный эллипсоид содержит невязку системы (1), (2) при
условии x(0) = 0 определяется матрицей 1ˆˆ QP .

При известных начальных условиях, как правило, при
решении терминальных задач вектор x(0) = x0 ДС (1) изве-
стен, то к условиям добавляется ограничение 100  xQxT ,
означающее, что x0 ϵ ε, где ε – ограничивающий эллипсо-
ид. Если известно, что начальное условие

}1:{ 1
00   xPxRxx Tn , P0 > 0, то к условиям до-

бавляется ещё одно неравенство: 1
0
 PQ , означающее что

эллипсоид начальных условий ε0 ϵ ε, [1].

В случае построения фильтра для наблюдателя непол-
ного порядка, когда регулируемый выход описывается
y1(t) = C1·x(t) и желательно сделать его оценку

0)](ˆ)([)(ˆ)()( 111  txtxCtytyte , то задача фильтра-
ции и построения динамического наблюдателя будет сво-
диться к минимизации )( 11

TCPCtr  , что повлечёт изме-

нение условия 00
1

1 













QC
CH

QI
IH .

После оценки вектора состояния )(ˆ tx в условия внеш-
них возмущений 1)( tw можно переходить непосред-
ственно к решению необходимой задачи.

III. АЛГОРИТМ РОБАСТНОЙ ФИЛЬТРАЦИИ И ОЦЕНКИ ВЕКТОРА
СОСТОЯНИЯ ПРИ ВНЕШНИХ ВОЗМУЩАЮЩИХ ФАКТОРАХ
МЕТОДОМ ИНВАРИАНТНЫХ ЭЛЛИПСОИДОВ НА ОСНОВЕ

ЛИНЕЙНЫХ МАТРИЧНЫХ НЕРАВЕНСТВ

Постановка задачи для синтеза робастной фильтрации
в условиях внешних воздействий аналогична задаче, постав-
ленной выше. Отличие состоит в структуре математической
модели ДС, учитывающей разброс параметров системы.

Рассматриваемая модель представляется в виде:
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Системные матричные неопределённости AΔ и D1Δ
имеют следующую структуру:

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

265



1111, DDDAAA HFDHFA   ,

где 11
1, DDAA qp
D
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A RR   и удовлетворяют условию

1,1 1  DA ; 11
1, DDA pn
D
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A RFRF   ,

mq
D

nq
A

DA RHRH   1
1, – постоянные матрицы.

Пара (A, D1) – управляема, С – матрица максимального
строчного ранга.

Необходимо синтезировать динамический фильтр (2),
описываемый в виде дифференциальных уравнений отно-
сительно вектора оценки )(ˆ tx . Построение алгоритма син-
теза динамического наблюдателя по выходу базируется на
следующих положениях.

Пусть матрицы 22
ˆ,ˆ YQ – решение задачи min)( Htr

при ограничениях в виде ЛМН:
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относительно матричных переменных Q1 = TQ1 ϵ Rn×n,
Y ϵ Rn×l, Q2 = TQ2 ϵ R

n×n, H = HT ϵ Rn×n, скалярных перемен-
ных ε1, ε2 и α > 0.

Тогда матрица коэффициентов усиления оптимального
фильтра задаётся выражением YQL ˆˆ 1

2   , а минимальный
инвариантный эллипсоид содержит невязку системы (3),
(2) при условии x(0) = 0 определяется матрицей 1

2
ˆˆ QP .

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ

Очевидно, что решение задачи фильтрации с построе-
нием робастного наблюдателя, так же как и всякая задача
робастного управления требует построения математиче-
ской модели, учитывающий параметрическую неопреде-
лённость, и математического оператора, связывающего
соответствующие входные и выходные параметры, вклю-
чая вектор входа возмущающих воздействий. Построение
подобных математических моделей требует применение
различных методов преобразований, в частности, метода
LFT-преобразования.

Классические методы синтеза систем управления бази-
руются на хорошо развитых аппаратах вариационного
и интегро-дифференциального исчислениях. Искусствен-
ные нейронные сети (ИНС) представляют собой альтерна-
тивное направление, существующее относительно не-
большое время в теории автоматического управления.

В качестве примера приведем результаты математиче-
ского моделирования работы поворотного стенда с по-

плавковым датчиком угловой скорости (ДУС) в качестве
инерциального чувствительного элемента.

Функционально-кинематическая схема поворотного
стенда с ДУС [2] представлена на рис. 1.

Рис. 1. Функционально-кинематическая схема поворотного стенда

В соответствии с рис. 1 в корпусе стенда на шарико-
подшипниках подвешена траверса, ось вращения которой
вертикальна. На траверсе установлена платформа, предна-
значенная для крепления испытуемого прибора и чувстви-
тельного элемента – ДУС. На оси вращения траверсы
закреплена подвижная часть приводного двигателя посто-
янного тока, работающего по принципу синусно-
косинусного вращающего трансформатора, и диск углового
энкодера – прецизионного датчика угла.

С управляющего компьютера в процессор поступает
(в виде цифрового кода) задающий сигнал, соответствую-
щий заданной угловой скорости вращения платформы,
который сравнивается с сигналом обратной связи от ДУС,
пропорциональным действительной скорости вращения.
По разностному сигналу в регуляторе, реализованном
в процессоре, формируется управляющее воздействие,
которое поступает на усилитель мощности приводного
двигателя и стабилизирует вращение стенда. При движе-
нии платформы возникает гироскопический момент, под
действием которого ротор измерительного ДУС начинает
прецессировать и с его датчика угла снимается переменное
напряжение, пропорциональное углу прецессии, подавае-
мое в процессор. По этому сигналу регулятором контура
ДУС вырабатывается управление, которое осуществляет
компенсацию гироскопического момента, обеспечивая тем
самым работу ДУС.
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С углового энкодера через соответствующий преобразо-
ватель сигнала снимается последовательность импульсов,
число которых пропорционально углу поворота платформы.
Эти импульсы поступают в управляющий процессор, где
происходит вычисление угловой скорости платформы
в виде отношения измеренного угла ко времени опроса,
определяемого таймером процессора. Информация о вычис-
ленной угловой скорости поступает в управляющий компь-
ютер. По тому же каналу поступает информация об угловой
скорости от ДУС – чувствительного элемента стенда. С ис-
пытуемого прибора информация об угловой скорости также
поступает в управляющий компьютер, где происходит об-
работка полученных данных и формирование выходной
информации, по которой аттестуется испытуемый прибор.

Нейроэмулятор стенда выполнен на базе двухслойной
ИНС прямой направленности, невидимый слой состоит из
20 нейронов с сигмоидальной функцией активации второй
слой линейный с одним нейроном. Обучение сети прово-
дилось методом обратного распространения ошибок.

При обучении сети обучающее множество состояло из
сигналов углового запаздывания на соответствующее чис-
ло шагов интегрирования h:

 ,)5(),4(),3(),2(),1( hththththtP  

целевая функция состояла из множества текущих угловых
значений ротора ДУС T = α(t). В результате нейроимуля-
тор представляет собой предсказатель текущего значения
α(t) по соответствующим предыдущим значениям.

Результаты математического моделирования терминаль-
ного управления поворотом ротора ДУС на основе нейро-
эмулятора, где помимо полезного управляющего сигнала
подавались случайные возмущения в виде белого шума раз-
личной интенсивности, представлены на рис. 2 и рис. 3.
[град]

[с]

Рис. 2. Угловое перемещение ротора
ДУС

[град/с]

[с]

Рис. 3. Скорость вращения ротора
ДУС

Гибридная ИНС включает в себя ИНС, выходной сиг-
нал которой строится на основе теории нечётких множеств
и нечётких правил, в данном случае правил Сугено.
Нейрорегулятор был синтезирован на основе исходных
данных представленных в табл. 1.

ТАБЛИЦА 1

t, [c] 0 2 4 6 8 10
α(t),[град] 360 240 80 15 0 0
Ωr(t), [град/с] 0 –90 –55 –16 0 0
u(t), [Г·cм] –100 0 23 14 0 0

где α(t), Ωr(t), u(t) – угол поворота и угловая скорость вра-
щения ротора, а также управляющее воздействие соответ-
ственно.

На основании табл. 1 сформированы восемь нечётких
правил, которые графически представлены на диаграмме
(рис. 4).

Рис. 4. Диаграмма нечётких правил терминального управления

Результаты математического моделирования терми-
нального управления поворотом ротора на основе гибрид-
ного нейрорегулятора представлены на рис. 5–8.
[град]

[с]

Рис. 5. Угловое перемещение
ротора ДУС после измерения

[град]

[с]

Рис. 6. Реальное угловое перемещение
ротора ДУС

[град/с]

[с]

Рис. 7. Скорость вращения ротора
ДУС

[град/с]

[с]

Рис. 8. Управляющий ток ДУС при
случайных воздействиях по входу

По результатам моделирования очевидно следующее:

1. Для не полностью наблюдаемой системы при воз-
действии случайных внешних возмущающих факторов
(внутри поворотного стенда, установленного на развязан-
ном основании) в виде нормированного по моменту инер-
ции ротора ДУС момента w и помех измерения v, фильтр
Калмана формирует вектор оценки фазовых переменных,
по которым построенный регулятор, приводит систему
управления в заданную конечную точку управления.
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Недостатки фильтра Калмана:
a) необходимость знания параметров случайных воз-

действий;
b) высокая чувствительность выходного сигнала

к возмущениям в канале измерения.

2. Применение нейроэмулятора решает задачу терми-
нального приведения в условиях внешних случайных воз-
мущений, указанных выше. В качестве достоинств приме-
нения ИНС следует отметить:

а) нет необходимости в идентификации внешних
случайных возмущений;

б) отсутствие чувствительности выходного сигнала
к возмущениям в канале измерения.

3. Применение гибридного нейроконтроллера позволяет:
а) успешно решать задачу терминального управле-

ния в условиях внешних случайных воздействий
и с учётом нелинейности в виде момента трения

)]([)( tsigntM rтр  ;
б) решить главную проблему терминального управ-

ления – неопределённость типа деления на ноль
в конечной точке управления;

в) стабилизировать конечное положение объекта по-
сле достижения конечного времени управления.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В настоящее время на филиале ФГУП «НПЦАП» –
«ПО «Корпус» (Саратов) и на базовом предприятии
(Москва) имеется следующий практический и теоретиче-
ский задел по обозначенным направлению:

1. Разработаны схемотехнические решения и просчитаны
методом линейно-квадратической оптимизации цифровые
регуляторы для стендов с инерциальными чувствительными
элементами для контроля гироскопических приборов. Ре-
зультаты доложены на международных конференциях по
интегрированным навигационным системам, опубликова-
ны в периодических изданиях РАН [2, 3] и получен целый
ряд патентов, например [4].

2. Разработаны схемотехнические решения кварцевого
маятникового акселерометра с цифровым усилителем обрат-
ной связи (ЦУОС), реализован макет прибора и развёрнуто
производство для комплектации шестиосных блоков измери-
телей линейных ускорений для космических кораблей «Со-
юз-МС» и «Прогресс-МС», полеты которых намечены на
2019 год. Результаты доложены на международных конфе-
ренциях, имеется целый ряд патентов на изобретения. Ма-
кет акселерометра с ЦУОС позволяет отработать любые
варианты цифровых алгоритмов управления [5, 6].

3. Специалистами ФГУП «НПЦАП им. акад. Н.А. Пи-
люгина» освоены и отработаны на математических моделях
различных гироскопических приборов, акселерометров
и гиростабилизированных платформ, а также и на самих
приборах следующие методы синтеза цифровых регулято-
ров систем автоматического управления: линейно-
квадратической оптимизации и цифровой фильтрации,
нейросетевые, нечёткие, анизотропичные алгоритмы
и другие [7–9].

4. Специалистами ВНИИМ им. Д.И. Менделеева при-
нято решение о разработке эталона 1 рода для задания вы-
сокоточных угловых скоростей для контроля гироскопиче-
ских приборов с применением в качестве инерциальных
чувствительных элементов прецизионных измерителей
угловых скоростей и акселерометров. Разработка цифро-
вой системы управления подобной установкой открывает
широкие перспективы для применения имеющихся нара-
боток не только для чувствительных элементов БИНС, но
и для высокоточных метрологических эталонов [10].

Подобно тому, как научный задел одноосных стабилиза-
торов оправдал себя при создании поворотных стендов
с точки зрения надежности элементов конструкции, работа-
ющих в сложных условиях эксплуатации, подобно этому в
цифровых системах управления метрологическими установ-
ками применен научный задел, разработанный для БИНС.
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Аннотация — Представлены результаты измерений не-
линейных поправок масштабного коэффициента, связанных
с влиянием обратного рассеяния в лазерном гироскопе
с прямоугольной подставкой. Показано, что учет консерва-
тивных и диссипативных составляющих обратного рассея-
ния позволяет получить аналитические соотношения, адек-
ватно описывающие частотную характеристику лазерного
гироскопа во всем рабочем диапазоне угловых скоростей
вращения. Использование этих соотношений для коррекции
частотной характеристики лазерного гироскопа позволит
уменьшить величину нелинейных поправок до 1-2 ppm.

Ключевые слова — кольцевой лазер, лазерный гироскоп,
обратное рассеяние, масштабный коэффициент, частотная
подставка

I. ВВЕДЕНИЕ
Обратное рассеяние света на зеркалах кольцевого ре-

зонатора приводит к нелинейным искажениям частотной
характеристики лазерного гироскопа (ЛГ). Наиболее яр-
ким проявлением этого физического эффекта является так
называемый захват частот встречных волн (ВВ) кольцево-
го лазера (КЛ), возникающий при малых скоростях вра-
щения [1, 2]. Использование знакопеременной подставки
позволяет существенно снизить нелинейные искажения
частотной характеристики и не терять чувствительность
ЛГ при малых скоростях вращения [2, 3].

В настоящее время широко используется два типа зна-
копеременной подставки. Это, во-первых, гармоническая
подставка, при которой КЛ устанавливается на механиче-
ский вибратор [2]. Во-вторых, это прямоугольная  под-
ставка в случае КЛ с магнитооптическим управлением
частотной невзаимностью ВВ. Примером такого типа ги-
роскопа является зеемановский ЛГ [4, 5], где невзаим-
ность создается наложением продольного магнитного по-
ля на активную среду лазера с неплоским кольцевым ре-
зонатором.

Главной отличительной особенностью второго типа
подставки являются значительные нелинейные искажения
частотной характеристики ЛГ при скоростях вращения
вблизи амплитуды прямоугольной подставки. При такой
скорости вращения в одном из полупериодов подставки
ЛГ находится в зоне захвата. При вычислении нелинейной
поправки, связанной с влиянием эффектов обратного рас-
сеяния, значение масштабного коэффициента  (МК) при
большой скорости вращения поворотного стола (для ЛГ
величина Ωmax ≈ 400 º/с) принимается за единицу, и вели-
чина нелинейной поправки вычисляется при помощи сле-
дующего соотношения:

 1
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До последнего времени при описании результатов из-
мерений МК зеемановского ЛГ использовалась следую-
щая теоретическая зависимость ΔМК(Ω) [5, 6]:
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где ΩL – порог захвата, Ω 0 – амплитуда прямоугольной
подставки, МК0 – независимая от угловой скорости часть
МК. Соотношение (2) описывает левое и правое крыло
зависимости ΔМК (Ω), когда Ω<(Ω 0-ΩL) или Ω>(Ω0+ΩL).
Центральная часть зависимости (Ω0-ΩL)<Ω<(Ω0+ΩL) пред-
ставляет собой линейную функцию. При угловой скорости
равной амплитуде подставки величина ΔМК равняется ну-
лю. Согласно работе [5] величины максимального и мини-
мального значений нелинейной поправки составляют:


2

0
minmax, 20МК 
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На рис. 1 представлена зависимость ΔМК(Ω) для ти-
пичных значений параметров (ΩL=0,1º/с и Ω0 = 30º/с) ги-
роскопического датчика МТ-501 разработки НИИ «По-
люс» им. М.Ф. Стельмаха.

С нашей точки зрения корректность соотношения (3)
вызывает сомнение. В частности, в работе [6] автор при-
водит следующую оценку для величин максимального
и минимального значений нелинейной поправки:


F

L





0

minmax, 15,0МК  

где F – частота переключения прямоугольной подставки
(º/с).

Рис. 1. Расчетная зависимость нелинейной поправки ΔМК лазерного
гироскопа с прямоугольной подставкой от угловой скорости вращения Ω

Величину этой поправки можно оценить также в рам-
ках модели режима квазистационарного переключения
знака прямоугольной подставки. В случае небольшой ча-
стоты переключения (для определенности скажем, менее
1 Гц), можно пренебречь влиянием параметрических ре-
зонансов и воспользоваться классической зависимостью
частоты биений КЛ от скорости вращения:

 22
0)(МК L  

Знаки ± относятся к полупериодам медленно переклю-
чающейся прямоугольной подставки. Качественно вид
зависимости останется тем же (см. рис. 1), а величина не-
линейной поправки составит:


0

minmax, 5,0МК



 L  

Как видно из сравнения, соотношения (3), (4) и (6) да-
ют взаимоисключающие оценки, как по величине, так
и по функциональным зависимостям. Добавим сюда также
и результаты расчетов и экспериментов, представленные
в работе [7]. Авторы этой работы показали, что в цен-
тральной части зависимости ΔМК (Ω) присутствует не-
сколько, сопоставимых по ширине параметрических зон
синхронизации. Отмечается, что центральная часть зави-
симости не является монотонной функцией и область ос-
цилляций, вызванных влиянием зон параметрических ре-
зонансов, заметно превышает ширину зоны захвата.

Следует также заметить, что нелинейные искажения
МК этого типа ЛГ превышают несколько сотен ppm
(1 ppm = 10–6). Столь значительный масштаб нелинейных
искажений делает актуальным введение в ЛГ с прямоуголь-
ной подставкой коррекции МК. Но для этого, разработчики
ЛГ должны опираться на физическую модель, адекватно
описывающую влияние эффектов обратного рассеяния.

Создание такой модели и является главной задачей
настоящей работы.

II. РЕЗУЛЬТАТЫ ИЗМЕРЕНИЙ И МОДЕЛИРОВАНИЯ
НЕЛИНЕЙНЫХ ПОПРАВОК МАСШТАБНОГО КОЭФФИЦИЕНТА

ЗЕЕМАНОВСКОГО ЛАЗЕРНОГО ГИРОСКОПА

Измерения МК одноосных датчиков МТ-501 проводи-
лись с использованием штатной измерительной аппарату-
ры, разработанной в НИИ «Полюс» им. М.Ф. Стельмаха.
В этих измерениях под величиной МК подразумевается
количество импульсов сигнала биений ВВ при повороте
датчика на угол кратный 360º (до нескольких полных обо-
ротов). Для того чтобы устранить влияние сдвига нуля ЛГ,
проводилось два измерения МК: по и против часовой
стрелки. За величину МК принималась полусумма этих
двух значений. При определении величины нелинейной
поправки (ppm), значение МК при угловой скорости вра-
щения равной 400 °/с принималось за единицу и величина
поправки вычислялась при помощи соотношения (1). Дат-
чики устанавливались на поворотном столе, со стабильно-
стью угловой скорости вращения около 0,005 º/с. Погреш-
ность при измерениях величины нелинейной поправки
ΔМК не превышала 2-3 ppm.

На рис. 2 представлена одна из измеренных нами зави-
симостей ΔМК (Ω). Можно отметить три характерные
части этой зависимости: центральную часть вблизи ам-
плитуды подставки шириной примерно 1-2 º/с, а также
правое и левое крылья при скоростях вращения больше
и меньше амплитуды подставки. При всем многообразии
вида этих зависимостей у разных датчиков, их не сложно
классифицировать. Нами были проведены измерения не-
сколько десятков датчиков МТ-501. Наиболее запутанный
вид представляет собой центральная часть. К описанию
этой части зависимости мы обратимся позже. Сейчас рас-
смотрим более подробно крылья зависимости ΔМК(Ω). На
рис. 3, а и 3, б представлен вид крыльев зависимости
ΔМК(Ω) для одного из датчиков. Заметим, что на всех
рисунках по вертикальной оси представлена нелинейная
поправка МК в единицах ppm, а по горизонтальной оси
дана угловая скорость вращения в единицах º/с.

Рис. 2. Зависимость нелинейной поправки ΔМК от скорости вращения Ω
датчика МТ-501
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Здесь же пунктирными линиями обозначены границы,
внутрь которых попадали крылья зависимостей всех из-
меренных нами датчиков. Нетрудно заметить, что теоре-
тическая зависимость, представленная на рис. 1 заметно
различается с тем, что наблюдается в эксперименте.
Прежде всего, это касается наблюдаемой у большинства
датчиков положительной поправки МК правого крыла
зависимости. Связано это с тем, что исходное фазовое
уравнение, используемое при расчетах в упомянутых вы-
ше работах [5, 6], учитывает только диссипативную со-
ставляющую комплексных коэффициентов связи (ККС),
характеризующих обратное рассеяние в кольцевом резо-
наторе. Для того, чтобы учесть влияние консервативной
составляющей ОР, необходимо решать систему трех
уравнений, связывающих интенсивности и разность фаз
ВВ в КЛ.

а) б)

Рис. 3. Левое (а) и правое (б) крылья зависимости ΔМК от скорости
вращения Ω датчика МТ-501

В случае ЛГ без подставки (заметим, что это частный
случай ЛГ с прямоугольной подставкой, амплитуда кото-
рой равна нулю) такое решение удается найти [2, 3, 6].
Правое крыло зависимости ΔМК (Ω) можно представить в
следующем виде:
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где Ωg – прочность предельного цикла КЛ, определяемая
параметрами кольцевого резонатора (ΔΩс – ширина поло-
сы, δ – потери) и активной среды (α – ненасыщенный ко-
эффициент усиления, β и θ – параметры само и взаимного

насыщения интенсивностей встречных волн). Параметры
S+ и S– представляют собой соответственно диссипатив-
ную и консервативную составляющую (с учетом коэффи-
циента пропорциональности) коэффициентов связи из-за
обратного рассеяния [2]. Величины rcw и rccw – модули
коэффициентов связи встречных волн, представляющие
собой части поля волн, рассеянных во встречном направ-
лении. Индексы cw и ccw указывают направление по
и против часовой стрелки, соответственно, φcw и φccw –
фазовые сдвиги, возникающие при обратном рассеянии.
Из этих соотношений, в частности следует, что только
диссипативные источники ОР приводят к захвату частоты
встречных волн (в рамках этой модели ΩL = S+). Величина
фазового сдвига этих источников ОР равна φcw = φccw = π.
В случае консервативных источников ОР фазовый сдвиг
равен π/2 и величина S+ равняется нулю.

Типичный вид зависимости ΔМК(Ω) в ЛГ без подстав-
ки, наблюдавшийся в наших экспериментах, представлен
на рис. 4. Характерными ее особенностями является отри-
цательный знак поправки вблизи малых скоростей враще-
ния и положительный знак при больших скоростях вра-
щения. Соотношение (7) при измерениях МК в отсутствии
подставки мы использовали при определении величин
диссипативной и консервативной составляющих S+ и S–.

Рис. 4. Зависимость ΔМК от скорости вращения Ω в датчике МТ-501 без
подставки

В рамках модели квазистационарного  переключения
знака подставки ЛГ, для описания формы крыльев зави-
симости ΔМК(Ω) можно воспользоваться соотношением
(7). В результате нелинейная поправка МК представляет
собой сумму двух слагаемых, представляющих собой
вклады диссипативной и консервативной составляющих:
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Использование соотношения (11) позволяет количе-
ственно и качественно аппроксимировать в аналитиче-
ском виде измеряемые зависимости ΔМК (Ω). Для этого
была разработана вычислительная программа, позволяю-
щая решить обратную задачу: определить параметры S–,
S+ и Ωg непосредственно из измеренной зависимости
ΔМК (Ω). При этом среднеквадратичное отклонение раз-
ности измеренных и аппроксимированных значений, как
правило, не превышало 1-2 ppm. Что касается величины
Ωg, то в наших экспериментах использовались датчики
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с примерно одинаковыми параметрами по давлению
и составу газовой смеси, потерям КР и току разряда. При
аппроксимации зависимостей ΔМК(Ω) использовалось
одно и тоже значение Ωg=75º/с. Примеры аппроксимации
зависимостей ΔМК(Ω) представлены на рис. 3, а и 3, б.

Следует заметить, что сравнение величин параметров
S– и S+ в двух режимах работы ЛГ (без подставки и с пря-
моугольной подставкой) не выявило существенных
отличий их величин. Их относительное различие не
превышало 10-20%. Это позволяет прогнозировать
величины нелинейных поправок крыльев зависимости
ΔМК (Ω) уже на стадии сборки ЛГ, измеряя параметры S–
и S+ в КР незаполненном рабочей газовой смесью.

Обратимся теперь к центральной части зависимости
ΔМК (Ω) (см. рис. 5, а). Немонотонный  характер ее поведе-
ния затрудняет введение коррекции нелинейных поправок
МК. Столь сложную форму параметрических зон синхро-
низации практически невозможно описать при помощи
удобного и, с физической точки зрения, корректного ана-
литического соотношения. Единственный, на наш взгляд,
выход из этой ситуации связан с введением ошумления
амплитуды частотной подставки. Ширина области, где
проявляются параметрические резонансы, составляет
1,0-1,5 º/с. Поэтому оптимальное значение амплитуды
ошумления должно примерно соответствовать этой вели-
чине. В нашем случае мы использовали «квазиошумление»
(Ωn), вводя в корректирующий соленоид зеемановского ЛГ
амплитудно модулированный гармонический сигнал:

 )2sin()2sin( 21 ffan   

где f1 – 200 Гц, f2 = 45 Гц, Ωa ≈ 1,2 º/с. При таком ошумле-
нии, параметрические зоны синхронизации исчезают
(смотри рис. 5, б), пиковое значение нелинейной поправки
ΔМК (Ω) снижается более, чем на порядок, достигая
30-40 ppm. Вид полученной в результате ошумления цен-
тральной части зависимости ΔМК(Ω) хорошо описывается
следующим аналитическим соотношением, представляю-
щую собой первую производную функции Лоренца:

 41
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где x=(Ω-Ω0)/Ωa – безразмерная величина отстройки часто-
ты вращения относительно амплитуды подставки ЛГ, вели-
чина параметра A линейно зависит от порога захвата ЛГ.
Форма этой зависимости определяется амплитудой ошум-
ления (Ωa=1,2º/с). Наличие консервативной составляющей
S– приводит к появлению небольшого скачка между асимп-
тотическими значениями при малых и больших скоростях
вращения: ΔМК(Ω→0) – ΔМК(Ω→∞). В приведенном в ы-
ше примере эта величина составила около 10 ppm.

На рис. 5 сплошной линией представлена аппроксима-
ционная зависимость, рассчитанная с использованием
соотношения (13). Среднеквадратичное отклонение раз-

ности измеренных и расчетных значений средней части
зависимости ΔМК(Ω), не превысило 2 ppm. Таким обра-
зом, использование аналитических соотношений (11)
и (13) позволяет в значительной мере (от сотен до единиц
ppm) скорректировать величину  нелинейных поправок
МК во всем рабочем диапазоне скоростей вращения ЛГ
с прямоугольной подставкой.

а) б)

Рис. 5. Центральная часть зависимости ΔМК (ppm) до ошумления (а)
и после ошумления (б) от скорости вращения Ω (°/с)

III. ВЫВОДЫ

Анализ измеренных нами зависимостей ΔМК(Ω),
прежде всего, показал, что фазовое уравнение, учитыва-
ющее влияние только диссипативной составляющей ОР,
не позволяет адекватно описать крылья этих зависимо-
стей. В частности, необъяснимым остается тот факт, что
у большого числа измеренных датчиков, поправка МК
правого крыла имеет положительный знак. Учет влияния
консервативной составляющей ОР позволяет адекватно
описать частотную характеристику ЛГ во всем рабочем
диапазоне угловых скоростей вращения. Использование
предложенных нами эмпирических соотношений при кор-
рекции частотной характеристики ЛГ с прямоугольной
подставкой позволит уменьшить величину нелинейных
поправок МК до 1-2 ppm.
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Аннотация — Приводится обзор гравиметрических ком-
плексов, созданных ЦНИИ «Электроприбор» для различных
геофизических и геодезических применений. Обсуждаются пер-
спективы развития гравиметрической аппаратуры и, в частно-
сти, создание измерителей абсолютных значений силы тяже-
сти и уклонений отвесной линии на море.

Ключевые слова — гравиметрический комплекс, аномалия
силы тяжести, уклонение отвесной линии

I. ВВЕДЕНИЕ

Знание гравитационного поля Земли необходимо для
решения ряда прикладных задач геофизики, геодезии и гео-
логии, широко используется в ракетно-космической технике
и инерциальной навигации, а также важно для изучения
фигуры Земли и задач фундаментального координатно-
временного обеспечения. Интерес для изучения представля-
ет аномальное гравитационное поле, обусловленное неод-
нородностью внутреннего строения и сложностью фигуры
Земли. На сегодняшний день разработаны методы и сред-
ства для измерения параметров гравитационного поля с раз-
личных носителей: геодезических космических аппаратов,
морских и воздушных судов, сухопутной техники [1–4].

ЦНИИ «Электроприбор» обладает многолетним опы-
том создания гравиметрической аппаратуры для высоко-
точного измерения силы тяжести с морских и воздушных
подвижных объектов. Основной особенностью таких из-
мерений является то, что они проводятся в условиях зна-
чительных инерционных ускорений, возникающих при

орбитальном движении и качке носителя. Гравитацион-
ные и инерционные ускорения физически неразделимы,
поэтому гравиметр регистрирует кажущееся ускорение,
причем инерционная помеха может в сотни тысяч раз пре-
вышать полезный сигнал. При морской съемке выделение
аномалий силы тяжести эффективно производится мето-
дами частотной фильтрации. При аэрогравиметрических
измерениях дополнительно необходима интеграция дан-
ных гравиметрического комплекса с высокоточными из-
мерениями траектории движения воздушного судна от
спутниковой навигационной системы [4–6].

Выполнение гравиметрических измерений с подвижных
носителей требует решения ряда сложных научно-
технических проблем, связанных как с разработкой преци-
зионной аппаратуры, так и с совершенствованием методов
обработки информации. Настоящий доклад посвящен опи-
санию этапов развития гравиметрических комплексов
ЦНИИ «Электроприбор», а также рассмотрению перспек-
тив совершенствования гравиметрической аппаратуры.

II. ГРАВИМЕТРИЧЕСКИЕ КОМПЛЕКСЫ 1970–1990-Х ГГ.

В СССР изучение гравитационного поля началось в 50-х
годах прошлого века с разработкой кварцевого демпфиро-
ванного гравиметра. Первые гравиметрические съемки
выполнялись с морских судов при небольшой качке. Под
руководством Е.И. Попова (Институт физики Земли
им. О.Ю. Шмидта) был разработан морской гравиметр
с фоторегистрацией ГАЛ-М, гироскопический стабилиза-
тор для которого был создан в ЦНИИ «Электроприбор».
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Прибор под названием «МГФ» выпускался серийно и ши-
роко использовался в рамках экспедиционных работ по
программе мировой гравиметрической съемки наряду
с другими типами гравиметров первого поколения (ГМН-К,
ГМН-72). Погрешность измерений данными комплексами
составляла 3-5 мГал, а при благоприятных погодных усло-
виях – 1,5-2 мГал.

Первый автоматизированный морской гравиметриче-
ский комплекс «Чета-АГГ» с демпфированным чувстви-
тельным элементом Института физики Земли был создан
в ЦНИИ «Электроприбор» в 1982 г. Гравиметрический
комплекс состоял из трех идентичных измерительных ли-
ний, общее количество приборов комплекса превышало
20 шт. с суммарной массой более 2 тонн (рис. 1).

Рис. 1. Гравиметрический комплекс «Чета-АГГ»

Экспедиционные работы с использованием комплекса
«Чета-АГГ» производились более чем на 20-ти исследова-
тельских судах. Были выполнены измерения на профилях
длиной от 2,5 тыс. км в Атлантическом, Индийском, Ти-
хом и Северном Ледовитом океанах. Самый длинный
профиль осуществлен в Тихом океане (7 тыс. км). Самая
длительная экспедиция (продолжительностью 270 суток)
выполнена на научно-исследовательском судне «17-й
съезд профсоюзов» [7]. Несмотря на то что заявленная
среднеквадратическая погрешность измерений комплекса
«Чета-АГГ» составляла 3 мГал, с его использованием вы-
полнен ряд высокоточных морских съемок. Например,
в 1992 г. в Атлантическом океане на площади 100 на 200 км
произведена съемка разлома Кейн, где перепад аномалий
силы тяжести составляет около 150 мГал. При этом была
получена точность измерений 0,7 мГал, что позволило по-
строить карту с сечением изоаномал 2 мГал [8].

III. МОБИЛЬНЫЕ ГРАВИМЕТРЫ СЕРИИ «ЧЕКАН»

В связи со значительными массогабаритными характе-
ристиками комплексы «Чета-АГГ» не использовались
геофизическими компаниями. К концу 20 века в отече-
ственной гравиметрии наметилось существенное отстава-
ние от ведущих зарубежных компаний LaCosta-Romberg
и Bodenseewerk [9]. В связи с этим ЦНИИ «Электроприбор»
в 1996 г. в инициативном порядке начал разработку мо-
бильного гравиметра нового поколения. И уже в 1998 г. бы-
ли проведены сравнительные натурные испытания создан-
ного макета мобильного гравиметра с серийным образцом
американского гравиметра LaCosta-Romberg. Испытания
выполнялись представителями норвежской геофизической

компании Nopec в ходе морских сейсморазведочных работ
и показали, что созданный в России прототип нового гра-
виметра по своим точностным и эксплуатационным харак-
теристикам не уступает зарубежному аналогу [10].

Полученный положительный опыт позволил ЦНИИ
«Электроприбор» в короткие сроки создать гравиметри-
ческий комплекс четвертого поколения – мобильный
гравиметр «Чекан-АМ». Основным отличием мобильно-
го гравиметра «Чекан-АМ» от комплексов предыдущих
поколений является повышение точностных и эксплуата-
ционных характеристик при многократном снижении его
массы и габаритных размеров [4]. Кроме того, гравиметр
«Чекан-АМ» создавался универсальным для измерений
с морских и авиационных носителей.

Приборный состав мобильного гравиметра «Чекан-АМ»
приведен на рис. 2. Основу комплекса составляет грави-
метрический датчик на базе двойной кварцевой упругой
системы крутильного типа, также созданной совместно
с Институтом физики Земли. Гравиметрический датчик
установлен в малогабаритную двухосную гироплатформу,
предназначенную для удержания его оси чувствительно-
сти в направлении вертикали на подвижном носителе. Для
поддержания постоянной температуры внутри корпуса
гироплатформы в ее верхней части размещается прибор
термостабилизации, управление которым выполняется
блоком УМТ.

Рис. 2. Мобильный гравиметр «Чекан-АМ»

В комплект поставки гравиметра «Чекан-АМ» также
входит персональный компьютер промышленного испол-
нения с программным обеспечением сбора и первичной
обработки данных в реальном времени и программами
диагностики основных приборов комплекса [11].

Применение гравиметра «Чекан-АМ» для проведения
аэрогравиметрической съемки изначально имело ряд огра-
ничений. Во-первых, использование сильно затушенного
гравиметра приводило к сглаживанию измеряемого грави-
метрического профиля вследствие высокой скорости дви-
жения носителя. Поэтому проблемным вопросом являлось
уменьшение сглаживающих свойств чувствительного эле-
мента гравиметра, обусловленных применением жидкост-
ного демпфирования упругой системы. Во-вторых, исполь-
зование двухосной гироплатформы приводило при разво-
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роте носителя к значительному отклонению оси чувстви-
тельности гравиметра от вертикали в течение 10-15 мин.

Уменьшение влияния жидкостного демпфирования чув-
ствительного элемента было достигнуто алгоритмическим
способом путем восстановления выходного сигнала грави-
метра цифровым фильтром [4]. Чтобы обеспечить невоз-
мущаемость двухосной гироплатформы при маневре, была
реализована интегрированная система коррекции гировер-
тикали по измерениям скорости от спутниковой навигаци-
онной системы. А кроме того, был разработан и внедрен
канал аналитической выработки курса, основанный на ис-
пользовании данных от поплавковых гироскопов и воло-
конно-оптического датчика угловой скорости, установлен-
ного на стабилизируемой площадке гироплатформы [12].

Ключевые летные испытания гравиметра «Чекан-АМ»
были проведены в Германии совместно с Брауншвейгским
техническим университетом в 2008 г. Измерения грави-
метра сопоставлялись с данными наземной карты. Резуль-
таты испытаний над Магдебургской аномалией (рис. 3)
подтвердили возможность высокоточного измерения силы
тяжести с использованием гравиметра «Чекан-АМ» с борта
легкомоторного самолета даже на небольшой высоте [13].

Рис. 3. Сравнение результатов аэросъемки с данными наземной карты

География использования гравиметров «Чекан-АМ»
охватывает практический полный диапазон изменения си-
лы тяжести Земли. Опыт эксплуатации показал, что в тече-
ние заданного срока службы гравиметры «Чекан-АМ»
обеспечивают возможность проведения измерений во всем
диапазоне без какой-либо перестройки гравиметрического
датчика. Значение среднеквадратической погрешности
морской съемки обычно варьируется от 0,2 до 0,8 мГал, что
связано прежде всего со степенью волнения моря, при этом
пространственное разрешение съемки обычно составляет
от 300 до 1500 м (половина длины волны). Авиационные
съемки с использованием гравиметров «Чекан-АМ» позво-
лили выполнить высокоточные измерения силы тяжести
в ряде труднодоступных районов Земли, в том числе
в Гималаях, Арктике и Антарктике [14–17].

За прошедшие 20 лет для проведения морских и аэро-
гравиметрических съемок в интересах коммерческих гео-
физических работ использовалось более 50 образцов гра-
виметров «Чекан-АМ». За это время выполнено около 150
съемок в различных районах земного шара (рис. 4), а их

общая протяженность превысила 2,5 млн км. Кроме веду-
щих российских геологоразведочных организаций, грави-
метры «Чекан-АМ» используют крупные геофизические
компании из Норвегии, Германии, Дании, Великобрита-
нии, США и Китая.

Рис. 4. География использования гравиметров «Чекан-АМ»

В 2011–2013 гг. ЦНИИ «Электроприбор» разработал
новую модель гравиметра серии «Чекан», которая получила
наименование «Шельф-Э» [4]. При ее создании был учтен
многолетний опыт использования гравиметров «Чекан-
АМ». В состав гравиметра «Шельф-Э» входят только два
прибора: гравиметрический датчик, установленный в двух-
осный гиростабилизатор, и регистрирующий ноутбук со
специализированным программным обеспечением (рис. 5).

Рис. 5. Мобильный гравиметр «Чекан-АМ» (модель «Шельф-Э»)

В гравиметре «Шельф-Э» по сравнению с предыдущей
моделью гравиметра «Чекан-АМ» еще в 2 раза удалось
повысить инструментальную точность и в 5 раз снизить
дрейф нуль-пункта, а также в 3 раза уменьшить энергопо-
требление аппаратуры [18].

Высокая инструментальная точность и чувствитель-
ность гравиметра «Шельф-Э» была продемонстрирована
путем сопоставления его наземных показаний с вариациями
силы тяжести, вызванными действием лунно-солнечных
приливов [19]. Амплитуда суточных изменений силы тя-
жести при измерениях составляла от 0,015 до 0,05 мГал
(рис. 6). Среднеквадратическое значение разности показа-
ний гравиметра и рассчитанных по модели земных прили-
вов за 6 суток не превысило 0,02 мГал.

морские съемки авиационные съемки
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Рис. 6 Сравнение результатов измерений с модельными значениями
лунно-солнечных приливов

Сегодня ЦНИИ «Электроприбор» продолжает серий-
ный выпуск гравиметров «Шельф-Э», которые являются
востребованными российскими и зарубежными компани-
ями. Новая модель гравиметра уже использовалась для
выполнения целого ряда морских гравиметрических работ.
В том числе впервые были произведены высокоточные из-
мерения в районе Северного географического полюса Зем-
ли в рамках экспедиции «Арктика-2014» [20]. Наилучшей
характеристикой качества гравиметра «Шельф-Э» являют-
ся результаты морской гравиметрической съемки, выпол-
ненной при участии ИФЗ РАН в акватории Индийского
океана. Полученные невязки аномалий силы тяжести, вы-
численные в точках пересечений съемочных галсов пло-
щадной гравиметрической съемки, в предельном значении
составили 0,06 мГал [7].

IV. ПЕРСПЕКТИВЫ РАЗВИТИЯ

Дальнейшее повышение точности и детальности изме-
рения параметров гравитационного поля Земли остается
важной задачей в области геодезии и геофизики. Сегодня
становится ясно, что для ее решения необходимо создание
принципиально новых средств измерений: аппаратуры для
определения абсолютного значения силы тяжести и изме-
рения составляющих уклонения отвесной линии на море,
а также прецизионных гравитационных градиентометров.

Использование аппаратуры для определения абсолют-
ного значения силы тяжести на подвижном основании по-
может в краткосрочной перспективе преодолеть основной
сдерживающий фактор в развитии морской и аэрограви-
метрии – необходимость привязки результатов относитель-
ных измерений к береговым опорным пунктам, а также
повысить итоговую точность за счет исключения система-
тических погрешностей относительного гравиметра, обу-
словленных нелинейностью градуировочной характери-
стики и дрейфом нуль-пункта. Создание гравитационных
градиентометров позволит существенно повысить про-
странственную разрешающую способность измерений
силы тяжести за счет непосредственного измерения вто-
рых производных геопотенциала. А разработка аппарату-
ры для непосредственного измерения уклонений отвесной
линии необходима для оперативного измерения с высокой
точностью параметров гравитационного поля в сильно
аномальных районах Мирового океана.

Как и при создании комплексов четвертого поколения,
ЦНИИ «Электроприбор» в инициативном порядке начал
работы по проектированию новой гравиметрической аппара-
туры. Так, в 2016 г. была предложена концепция совместно-
го использования абсолютного и относительного гравимет-
ров для определения абсолютного значения силы тяжести
в морских условиях. При абсолютных измерениях баллисти-
ческим гравиметром с помощью относительного гравиметра
определяются текущие ускорения основания, что позволяет
отбирать измерения абсолютного гравиметра, выполненные
при минимальных инерционных ускорениях. Совместно
с Институтом автоматики и электрометрии СО РАН был
создан макет интегрированного гравиметрического комплек-
са и проведены его стендовые и натурные испытания в аква-
тории Ладожского озера [21]. Результаты проведенных ис-
пытаний подтвердили возможность измерения абсолютного
значения силы тяжести в морских условиях с точностью
0,1 мГал на пришвартованном судне и с точностью на уровне
1 мГал при волнении моря до 2 баллов (рис. 7).

Рис. 7. Измерения абсолютного значения силы тяжести на пирсе и на
пришвартованном судне

Совместное использование двух гравиметров не пред-
полагает серьезного изменения методики выполнения мор-
ских гравиметрических работ. Полевые работы начинаются
и заканчиваются проведением в порту опорных измерений;
измерения на профилях съемки выполняются относитель-
ным гравиметром. А наличие дополнительных морских
опорных пунктов позволяет более детально оценить дрейф
нуль-пункта относительного гравиметра, а также снизить
влияние погрешности определения масштабного коэффици-
ента градуировочной характеристики при работе на значи-
тельном удалении от береговых опорных пунктов.

Также ЦНИИ «Электроприбор» выполняются работы по
созданию комплекса для непосредственного измерения со-
ставляющих уклонения отвесной
линии на море. Макет такого ком-
плекса, представляющего собой
зенитный телескоп, установлен-
ный на трехосную гиростабилизи-
рованную платформу, был также
испытан в натурных условиях
(рис. 8). Результаты испытаний
показали возможность измерения
уклонений отвесной линии астро-
номо-геодезическим методом на
слабо качающемся основании
с высокой точностью [22].

Рис. 8. Макет гиростаби-
лизированного зенитного
телескопа на судне

XXVI Санкт-Петербургская международная конференция по интегрированным навигационным системам, 2019 г.

276



В настоящее время продолжается теоретическое и экс-
периментальное обоснование путей построения интегриро-
ванного геодезического комплекса, включающего описан-
ную аппаратуру высокоточного определения абсолютных
значений параметров гравитационного поля на акватории
Мирового океана. Использование такого комплекса в крат-
косрочной перспективе позволит:

 оперативно картографировать гравитационные ано-
малии с высокой пространственной разрешающей
способностью в сильно аномальных районах Миро-
вого океана;

 повысить точность глобальных моделей геопотенци-
ала за счет комплексирования данных спутниковых
геодезических методов с данными морской и аэро-
гравиметрии, приведенными к единому уровню;

 повысить точность спутниковых альтиметров и гра-
диентометров за счет создания морских калибровоч-
ных полигонов с эталонными величинами абсолют-
ных значений силы тяжести и уклонений отвесной
линии.

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Разработанные ЦНИИ «Электроприбор» гравиметри-
ческие комплексы четвертого поколения нашли широкое
применение у российских и зарубежных заказчиков как
для выполнения коммерческих геофизических работ
в интересах поиска нефти и газа, так и для проведения
различных геодезических исследований фигуры Земли.
По своим точностным и эксплуатационным характеристи-
кам созданные гравиметры не уступают лучшим зарубеж-
ным аналогам, что подтверждается многочисленными
результатами работ, выполненных в течение более 15 лет.

В настоящее время начаты инициативные работы по
созданию принципиально нового поколения гравиметри-
ческой аппаратуры, которая должна обеспечить прямые
измерения абсолютных значений силы тяжести и уклоне-
ний отвесной линии в морских условиях.

Работа выполнена при поддержке гранта РНФ
№ 18-19-00627.
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Аннотация — Рассматриваются информационно-
вычислительные модели, связанные с решением задач нави-
гации и гравиметрии в подводной робототехнике. На основе
имеющихся экспериментальных данных даются вероятност-
ные оценки точности траекторных измерений и картогра-
фирования аномалий силы тяжести, оценки информативно-
сти аномального гравитационного поля с целью навигации
по восстановленной гравиметрической карте.

Ключевые слова — автономный подводный робот
(автономный необитаемый подводный аппарат), управление
движением, траекторные измерения, навигация, гравиметрия,
информативность

I. О НЕКОТОРЫХ ОБЩИХ ЗАДАЧАХ НАВИГАЦИИ
И ГРАВИМЕТРИИ

Общность задач инерциальной навигации и гравимет-
рии в аэрокосмических и океанографических исследовани-
ях неоднократно отмечалась в трудах специалистов [1–4].
Совместное решение этих задач имеет принципиальное
значение и в подводной робототехнике [5, 6]. В общей по-
становке смежных вопросов, относящихся к навигации
и морским гравиметрическим измерениям, заложены не
только общие принципы  и теоретические модели, но и су-
щественные различия в характеристиках и возможностях
технической реализации систем. В навигации подводного
робота с использованием инерциальной навигационной
системы (ИНС) речь идет о шести величинах: трех коорди-
натах центра масс платформы и трех углах, определяющих
ее положение. Вопрос заключается в точности измерений
и конструктивных характеристиках, определяющих воз-
можность установки ИНС на борт малоразмерного под-
водного аппарата. Основной вклад в навигационную
ошибку вносят, как известно, акселерометры и датчики
угловых скоростей. Современные ИНС, использующие
волоконно-оптические гироскопы, имеют небольшие раз-
меры и обеспечивают точность навигации подводного
аппарата-робота в режиме счисления пути с накоплением
ошибки определения координат 25-40 м/час в зависимости
от реальных навигационных условий. Аналогичную точ-
ность обеспечивают курсовые приборы в сочетании с из-
мерителями скорости, из которых наиболее точными яв-
ляются акустические доплеровские лаги. Подобные си-

стемы получили применение в ряде глубоководных аппа-
ратов, созданных в различные годы в ИПМТ ДВО РАН.
При использовании ИНС необходимо исключить из пока-
заний акселерометров величину ускорения силы тяжести,
что, очевидно, предполагает определение ее среднего или
текущего значения в данном районе. Это вносит дополни-
тельную ошибку в навигационные вычисления.

Как правило, местоположение автономного или теле-
управляемого подводного аппарата определяется в локаль-
ной прямоугольной системе координат (X,Y,Z), связанной
с положением донных гидроакустических маяков-
приемоответчиков с последующим пересчетом в географи-
ческие координаты.  Навигация обеспечивается с помощью
комплекса, в состав которого включаются бортовая авто-
номная, гидроакустическая и спутниковая системы. Борто-
вая автономная система работает по принципу счисления
пути, гидроакустическая и спутниковая системы исполь-
зуются для коррекции счисленных данных.

Основные соотношения, связывающие навигационные
вычисления на основе данных ИНС и гравиметрию, име-
ют вид:

                   2 
 ,, , 0 , 0 , 0 ,,x y zX t Y t Z t X Y Z a a t a t dt ∬ 

где ,  ,x y za a a – компоненты ускорения, измеренные с по-
мощью бортовых акселерометров:

вcosψcosx xa a k a  , в
 sinψ y ya a a  ,

в
 cos ψsin ˆz za a k a g   ,  1/22 2 2 ,x y za a a a  

в в в
 ,  ,  ,   x y za a a – компоненты ускорений от внешних возмуще-

ний, ĝ – принятое значение ускорения  силы тяжести,  –
дифферент, k – курс аппарата.

Альтернативный вариант навигационных определений,
не связанный с гравиметрией, основан на использовании
в системе счисления пути абсолютного доплеровского
лага (при движении вблизи дна) в сочетании с измерите-
лем курса – гироскопическим или магнитным. Соответ-
ствующие выражения имеют вид:
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где Vf, Vr – продольная и поперечная составляющие скоро-
сти по данным доплеровского лага. При выполнении гра-
виметрических измерений необходимо знать координаты
и скорости носителя, при этом одно из основных требова-
ний заключается в минимизации возмущающих и инерци-
онных ускорений, которым подвержено основание грави-
метра. Экспериментально показано, что при гравиметрии
с борта АНПА удается обеспечить прецизионные измере-
ния с достаточно высокой точностью навигационной при-
вязки [5, 6]. Это создает предпосылки для картографиро-
вания локальных аномалий поля силы тяжести на основе
данных траекторных измерений в заданной характерной
области пространства.

II. МОДЕЛЬ ГРАВИМЕТРИЧЕСКОЙ СЪЕМКИ
И КАРТОГРАФИРОВАНИЯ АНОМАЛИИ СИЛЫ ТЯЖЕСТИ (АСТ)

Построением вычислительной модели и оценивание
характеристик информационно-измерительной системы,
удовлетворяющих требованиям гравиметрии, связано
с решением следующих двух задач.

Первая задача относится к построению модели ло-
кального гравитационного поля, позволяющей оценить
точностные параметры измерений с борта АНПА с учетом
навигационных и динамических ошибок при покрытии
заданного района сетью траекторий с последующим вос-
становлением карты поля по результатам измерений.

Другая задача состоит в оценке влияния параметров
измерений на точность восстановления результирующей
карты поля. К таким параметрам относятся:

1) параметры модели поля, принятой при решении
первой задачи;

2) точностные характеристики интегрированной
навигационной системы, включающей инерциаль-
ную навигационную систему и гидроакустическую
систему навигации АНПА;

3) параметры движения АНПА при гравиметриче-
ской съемке путем покрытия области сетью траек-
торий.

Для конкретных оценок принята географическая карта
остаточных аномалий силы тяжести в заливе Петра Вели-
кого Японского моря, полученная в лаборатории грави-
метрии Тихоокеанского океанологического института
ДВО РАН с помощью судовой прецизионной съемки гра-
виметром «Чекан-М» разработки концерна ЦНИИ «Элек-
троприбор» (рис. 1, а).

III. ОЦЕНКА ИНФОРМАТИВНОСТИ АНОМАЛЬНОГО ПОЛЯ
СИЛЫ ТЯЖЕСТИ ДЛЯ РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ НАВИГАЦИИ

Характеристики информативности поля АСТ могут
служить в качестве показателей, определяющих возмож-
ность использования данных гравиметрических измере-
ний с борта АНПА для решения навигационной задачи на

основе метода корреляционно-экстремальной навигации
[7, 8]. Допустим, что на борту носителя имеется эталонная
карта прямоугольного участка (зоны коррекции) геофизи-
ческого поля, заданная в виде матрицы интенсивностей
поля в узлах равномерной регулярной сетки. Измеритель
на борту носителя снимает фрагмент поля в последова-
тельности отсчетов поля с постоянным шагом вдоль тра-
ектории. Здесь под фрагментом поля понимается набор
отсчетов с привязкой их координат относительно первого
отсчета. При этом за счет ошибок автономной инерциаль-
ной навигации измеренная форма трассы измерений отли-
чается от формы истинной траектории. Задача метода
коррекции навигационных параметров состоит в том, что-
бы путем привязки измеренного фрагмента поля к эталон-
ной карте уточнить требуемые навигационные параметры,
например, координаты (широту, долготу) носителя. При-
вязка измерений к эталонной карте производится методом
поиска глобального экстремума (максимума или миниму-
ма) некоторого функционала сравнения измеренного
фрагмента и эталонных фрагментов, полученных из эта-
лонной карты для различных гипотез об искомых навига-
ционных параметрах.

(c)

Рис. 1. Фрагмент географической карты АСТ с нанесенными на него
траекториями типа «меандр» (а), 3D-изображение восстановленного
участка поля (b), карта востановленного участка АСТ (с)
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Под оценкой информативности ГФП (в нашем случае
АСТ) понимается точность навигационой коррекции, ко-
торая в свою очередь определяется величиной ошибок
измерения и картографирования поля. Однако, «чувстви-
тельность» результата навигации к этим ошибкам опреде-
ляется в основном степенью изенчивости  самого поля.
Конкретно в задаче требуется оценить информативность
поля АСТ с использованием метода, изложенного в рабо-
тах [9–11].

Наиболее точным и используемым на практике спосо-
бом оценки информативности является метод статистиче-
ского имитационного моделирования процесса коррекции
навигационных ошибок, включающий многократное фор-
мирование последовательности измерений и их привязку
к эталонной карте поля. С учетом особенностей задачи при-
нимаются среднестатистические оценки ошибок измерения
поля АСТ, ошибок картографирования и навигационных
ошибок. Коррекция навигационных ошибок осуществляется
минимизацией функционала сравнения измеренного фраг-
мента поля с эталонной матрицей.

Поиск минимального значения функционала сравне-
ния является двухступенчатым и состоит из «грубого по-
иска» и «тонкого поиска». Грубый поиск производится по
сетке гипотез с крупным шагом (кратным дискрету эталон-
ной матрицы), покрывающей всю область возможного по-
ложения начальной точки трассы измерений (области поис-
ка). «Тонкий» поиск проводится в окрестности результата
«грубого» поиска с шагом, равным дискрету эталонной мат-
рицы. Заметим, что для каждого запуска «грубого» поиска
из N раз используются одни и те же гипотезы, и поэтому
можно заранее рассчитать фрагменты сравнения с эталон-
ной матрицы. Это позволяет уменьшить объем вычисле-
ний в том случае, если при вычислении значений поля по
эталонной матрице используется интерполяция или дру-
гие более трудоемкие вычисления по сравнению с взятием
значения по адресу.

Для ускорения вычислительных процедур в представ-
ленной модели использовался графический процессор по
технологии массивно параллельных вычислений. Вычисле-
ния проводились на основе карты  АСТ, изображенной на
рис. 1. Вдоль прямолинейных трасс длиной около 60 км,
направленных вдоль оси X, производились траекторные
измерения с шагом ΔX=100 м для шести зон-фрагментов
рассматриваемого района (рис. 2, a), в каждой зоне моде-
лировалось N=1000 сеансов коррекции. Зоны коррекции
показаны на фоне карты информативности (рис. 2, b).

Элементы матрицы информативности вычисляются
путем усреднения модулей градиентов поля АСТ, вычис-
ленных в радиальных направлениях в пределах круга
с радиусом, равным шагу матрицы информативности.
Ошибка позиционирования по карте обратно пропорцио-
нальна величине среднего градиента в точках трассы из-
мерений и прямо пропорциональна уровню суммарной
ошибки измерения и картографирования. Поэтому значе-
ние матрицы информативности в точке можно трактовать
как обратную величину ошибки позиционирования
в окрестности этой точки, приходящуюся на единицу
суммарной ошибки измерения и картографирования.

a)

b)

Рис. 2. Шесть выбранных зон для оценки информативности поля АСТ
(a), карта информативности исследуемого фрагмента поля (b)

В заключение следует отметить следующее:

1. Имеющиеся экспериментальные данные свидель-
ствуют о том, что автономный подводный робот как хо-
рошо стабилизированная платформа позволяет произво-
дить высокоточные морские гравитационные измерения.
Модельные эксперименты по восстановлению карты поля
на основе результатов траекторных измерений позволяют
оценить результирующую ошибку картографирования
поля АСТ на уровне нескольких единиц мГал с точностью
географической привязки порядка нескольких метров.

2. На примере карты поля АСТ получена оценка точ-
ности коррекции навигационных ошибок с помощью ре-
шения задачи корреляционно-экстремальной навигации
по полю АСТ. Для рассматриваемого района СКО коррек-
ции составляет 300-500 м для трасс длиной 60 км при из-
мерениях поля с шагом 100 м.

3. Показана зависимость информативности поля АСТ
от усредненных оценок модуля градиента поля и априор-
ных сведений о статистических характеристиках ошибок
измерения значений поля и ошибок картографирования.
Матрица усредненных оценок модуля градиента с перехо-
дом к обратным значениям характеризует предельно до-
стижимые точности оценивания в расчете на единичный
уровень суммарной ошибки измерения и картография.
Например, максимальное значение построенной матрицы
информативности, равное 5 мГал/км, говорит о том, что
минимальная ошибка позиционирования по данной карте
при уровне СКО суммарной ошибки в 1 мГал составит
величину не менее 200 м.
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Аннотация — Исследуется эффективность привлечения
измерений спутниковых навигационных систем (СНС) при
определении аномалий силы тяжести (АСТ) на море путем
решения задач фильтрации и сглаживания с использованием
данных СНС и гравиметра. АСТ, вертикальная качка, по-
грешности спутниковых измерений и гравиметра представ-
ляются в виде стохастических процессов. Анализ проводится
на основе среднеквадратических отклонений погрешностей
оценивания АСТ, рассчитанных при различном волнении
и режимах обработки данных СНС.

Ключевые слова — аномалия силы тяжести, фильтрация,
сглаживание, точность оценивания, спутниковые измерения

I. ВВЕДЕНИЕ

Измерения аномалии силы тяжести (АСТ) и карты, со-
ставленные на их основе, широко применяются в навигации,
геологоразведке и геофизике [1–7]. В связи с необходимо-
стью получения измерений на значительных площадях
суши и Мирового океана гравиметрическая съемка неред-
ко выполняется с подвижных объектов: искусственных
спутников Земли, самолетов и судов [1, 8–11]. Среди пере-
численных носителей искусственные спутники Земли поз-
воляют получить наибольший (глобальный) охват земной
поверхности, однако в силу удаленности от источников
гравитационных аномалий такие измерения не обладают
точностью и пространственным разрешением, необходи-
мым при решении ряда прикладных задач [1, 4, 7]. В связи
с этим морские и авиационные гравиметрические съемки
сохраняют важное значение [1, 5, 6, 8, 10, 11]. При их про-
ведении гравиметр измеряет как полезный сигнал – АСТ,
так и ускорения, вызванные вибрацией и вертикальными
перемещениями носителя аппаратуры. Такие ускорения
могут на несколько порядков превосходить АСТ, поэтому
выделение полезного сигнала играет ключевую роль при
обработке результатов гравиметрической съемки, выпол-
няемой на подвижных объектах [12–17].

Задача выделения полезного сигнала решается аппарат-
ными [1, 18–20] и алгоритмическими методами [1, 12–17].
К первой группе, в частности, относится виброзащита гра-
виметров, а применительно к морским гравиметрам – и
демпфирование его чувствительного элемента специальной

вязкой жидкостью. Ко второй – различные алгоритмы филь-
трации и сглаживания, основанные на том или ином описа-
нии полезного сигнала и помех измерений. Частотный состав
измеряемой АСТ зависит от скорости носителя гравиметра.

Для авиационных носителей спектральные плотности
АСТ и вертикальных ускорений пересекаются. Это огра-
ничивает возможность решения задачи оценивания АСТ
с приемлемой точностью при использовании лишь показа-
ний гравиметра, и требуется привлечение внешней инфор-
мации о вертикальных перемещениях объекта с целью по-
следующей компенсации порождаемых ими вертикальных
ускорений. Необходимая для этих целей информация вы-
рабатывается с использованием данных СНС.

При выполнении гравиметрической съемки на морском
объекте спектры АСТ и вертикальных ускорений разнесе-
ны, что позволяет получить оценку АСТ с приемлемой
точностью, не привлекая измерения СНС. Это достигается
путем решения задач фильтрации и сглаживания, опираясь
только на модели полезного сигнала и вертикальных уско-
рений, задаваемых в том или ином виде. Однако такой под-
ход эффективен лишь при соблюдении определенных тре-
бований к балльности морского волнения и скорости судна.
В докладе обсуждаются возможности снижения этих тре-
бований и повышения точности оценивания АСТ за счет
привлечения скоростных и позиционных данных СНС
с целью компенсации вертикальных ускорений. Приводятся
постановка задачи оценивания аномалии силы тяжести и ее
решение в режиме фильтрации и сглаживания в рамках
байесовского подхода. Для проведения исследования ис-
пользуется универсальная моделирующая программа, поз-
воляющая рассчитывать среднеквадратические отклонения
(СКО) погрешностей оценивания АСТ, характеризующие
потенциальную точность при различных условиях.

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ОЦЕНИВАНИЯ
АНОМАЛИИ СИЛЫ ТЯЖЕСТИ

Представим показания гравиметра на подвижном
объекте как

 g gy g h v    

Работа выполнена при поддержке РНФ, проект №18-19-00627.
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где g – АСТ, h – вертикальное ускорение, gv – белошумная
погрешность. Предполагается, что (1) вырабатывается без
запаздывания, и здесь уже исключена нормальная составля-
ющая ускорения силы тяжести и скомпенсированы эффекты
Этвеша и Гаррисона.

Полагая, что судно движется по прямолинейной траек-
тории (галсу) с постоянной скоростью V, для описания АСТ
воспользуемся моделью Джордана в виде уравнений [21]:

 1 1 2 2 2 3 3 3

1 2

, , ,

,
gx x x x x x x x w

g x x

        

  

  


 

где ,V    – параметр, определяющий пространственную
изменчивость АСТ; σg – СКО АСТ; gw – порождающий

белый шум интенсивности 2310 g   , ( 5 1) / 5   .

Вертикальное движение судна опишем с помощью трех
других дифференциальных уравнений [22]:

 4 5 5 6 6 3 4 2 5 1 6, , .hx x x x x a x a x a x w          

Здесь 4h x  – вертикальное перемещение над усреднен-
ным уровнем моря в районе съемки, 5h x  , 6h x  –
вертикальная скорость и ускорение,  2 2

3 ,a    

2 2
2 2 ,a      1 2 ,a    hw – порождающий белый

шум интенсивности  3 1 2 3
2

12 / ,ha a a a a  h – СКО
вертикальных перемещений, 2 / ,T   1/ ,   T,  –
преобладающий период и интервал корреляции,  – задан-
ный коэффициент. Выбор модели (3) в данной задаче обу-
словлен тем, что она способна адекватно передать необхо-
димые свойства h : наличие конечной второй производ-
ной, стационарность и узкополосность.

С учетом введенных моделей, измерения (1) могут
быть переписаны в виде

 1 2 6βg gy x x x v       

Таким образом, задача определения АСТ сводится к оце-
ниванию вектора состояния x, компоненты ix , 1.6i  , кото-
рого описываются уравнениями (2), (3), по измерениям (4).
Такой подход находит широкое применение в морской гра-
виметрии [1, 17].

Дополним (4) полученными по данным СНС измерени-
ями высоты h над референц-эллипсоидом и вертикальной
скорости h :

 , ,m m m
h h h hy h h v y h v        

где m – признак режима обработки данных СНС, mh –
медленно меняющаяся погрешность определения высоты,

,m
h hv v  – белошумные погрешности. Измерения (5) фор-

мируются из исходных измерений СНС, относящихся
к фазовому центру антенны, путем их пересчета на точку
расположения чувствительного элемента гравиметра. Под
режимами работы данных СНС будем понимать:

 m=1 – дифференциальные режимы обработки фазо-
вых измерений с разрешением их неоднозначности;
в задаче фильтрации это Real Time Kinematic (RTK),
а в задаче сглаживания – Post Processing Kinematic
(PPK);

 m=2 – кодовый дифференциальный режим или
ДГЛОНАСС/DGPS;

 m=3 – обычный, недифференциальный режим.

В режиме RTK/PPK измерения вертикальной скорости
hy  не применяются, так как они формируются по времен-

ным приращениям фаз и не дают ничего нового по отно-
шению к полученным по фазам измерениям высоты 1

hy .

Медленно меняющиеся составляющие измерений вы-
соты mh представим в виде стационарных марковских
процессов 1-го порядка. Высоту h определим как

4* * ,h h h h x    где h* – усредненный уровень моря
в районе съемки. Значение h* может быть неизвестно, бо-
лее того, оно может меняться из-за приливов и отливов.
Поэтому в общем случае в вектор состояния x вводится
величина h* в виде случайной константы или медленно
меняющегося процесса. Для вертикальной скорости со-
гласно (3) имеем 4 5 .h x x    

Введем 7*h x с математическим ожиданием, равным

априорной оценке h* и 8 ,mh x  тогда измерения (5)
принимают вид:

 4 7 8 5, .m m
h h h hy x x x v y x v          

Хотя режимы RTK/PPK многократно превосходят по
точности ДГЛОНАСС/DGPS, одновременно с 1

hy имеет

смысл обрабатывать и 2 ,hy а в векторе состояния, помимо
1

8h x  , учитывать 2
9h x  . Это даст дополнительные

преимущества на интервале, где возникают проблемы с раз-
решением фазовой неоднозначности, и реализация RTK/PPK
оказывается невозможна. Оценка погрешности 2h , полу-
ченная в период действия RTK/PPK, позволит эффективнее
использовать 2

hy при временном пропадании 1
hy .

Как вариант рассмотрим также решение задачи оцени-
вания АСТ без учета модели вертикальной качки – на ос-
нове только данных СНС и модели (2) для АСТ. В этом
случае из (1), (5) сформируем разностные измерения
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t0 – начальный момент решения задачи, t – момент получе-
ния измерений СНС ,m

h hy y  . Вместо 4-7-й компонент век-
тора состояния, которые отвечали за вертикальную качку,
здесь будем использовать пару компонент 4 5,x x , таких как

 4 5 ,x x  5 1 2 .g gx g v x x v        

С их помощью ,m
hz hz  представим как

 4 6 5, ,m m
h h h hz x x v z x v         

где 6x играет роль mh . Измерение hz  в (8) имеет такой
же вид, как hy  в (6), но нужно иметь в виду, что x5 в этих
уравнениях разные. Задача оценивания АСТ по
разностным измерениям (8) является инвариантной по от-
ношению к динамике судна, тогда как при использовании
модели вертикальной качки (3) и измерения (4) либо сово-
купности измерений (4), (6) имеем неинвариантную задачу
[25]. Решение неинвариантной задачи заведомо точнее,
поскольку в ней используется больше информации. В лю-
бом варианте для рассмотренной задачи применимы
фильтр Калмана и алгоритмы сглаживания [23–25].

III. ОЦЕНКА ЭФФЕКТИВНОСТИ РЕШЕНИЙ

Эффективность решений определялась по СКО
погрешностей оценивания АСТ. Их значения рассчитыва-
лись при использовании трех указанных выше режимов
обработки данных СНС. СКО погрешностей измерений
высоты и вертикальной скорости для этих режимов приве-
дены в табл. 1.

ТАБЛИЦА 1 СКО ПОГРЕШНОСТЕЙ ИЗМЕРЕНИЙ СНС

Режим
СКО осредненного на
1 с шума и СКО мед-
ленно меняющейся
погрешности высоты [м]

СКО осредненного на 1 с
шума вертикальной ско-
рости [м/с]

RTK/PPK 0,02

0,03ДГЛОНАСС/
DGPS 0,35

Недифферен-
циальный 2

Интервал корреляции медленно меняющихся погрешно-
стей высоты для всех режимов задан равным 10 мин. Пред-
полагалось, что данные СНС поступают с частотой 10 Гц.

Для вертикальной качки варьировались два параметра –
это установившееся СКО вертикального ускорения

3 1/hh a a   и преобладающий период T. В расчетах
использовались три пары значений , :h T  10 Гал и 5 с;
20 Гал и 10 с; 50 Гал и 15с. Интервал корреляции и уста-
новившееся СКО вертикальных перемещений определя-
лись как 3 ,T  1 3/h h a a   при =0,1с–1. При этом

фиксировались СКО осредненного на 1 с шума gv грави-
метра 1 мГал, СКО АСТ 30g  мГал, СКО градиента
АСТ / / 2ασg l gg V      =3 мГал/км. Для скорости судна
V принимались значения в 10 и 5 узл. Скорость 10 узл. ха-
рактерна для судов, занимающихся только гравиметриче-
ской съемкой. Скорость 5 узл., как правило, бывает у судов
при проведении комплексных геофизических изысканий.

Расчеты проводились с использованием универсальной
моделирующей программы, позволяющей вычислять СКО
погрешностей решения различных задач линейного
оценивания. По отношению к описанной в [26] версии
программа была доработана в части решения задач сгла-
живания и защиты от вычислительных погрешностей. По-
лученные установившиеся значения СКО погрешностей
оценивания АСТ с точностью до десятых долей мГал при-
ведены в табл. 2. Время выхода на эти значения составляет
до 800 с. В таблице приведены СКО погрешностей оцени-
вания АСТ при совместном использовании модели верти-
кальной качки и данных СНС. Ячейки с этими СКО обве-
дены пунктирной линией. Здесь были задействованы
дифференциальные уравнения (2), (3), 7 0x  и измерения

(4), (6), причем для RTK/PPK использовались только 1
hy .

В нижней строке таблицы приведены СКО погрешностей
АСТ, полученные без привлечения данных СНС. В этих
вариантах применялись дифференциальные уравнения (2),
(3) и измерение (4). Два последних столбца таблицы со-
держат СКО для задач, решаемых без учета модели качки.
Это делается с помощью дифференциальных уравнений
(2), (7) и измерения (8), где для RTK/PPK в обработке
участвует только 1

hz .

По этой таблице можно проанализировать эффект от
привлечения данных СНС при том или ином режиме их
обработки и оценить, насколько велика польза от учета
модели качки. Для меньших значений h и скорости V,
которая влияет на изменчивость АСТ во времени, роль
модели вертикальной качки при оценивании АСТ будет
больше, соответственно, эффект от применения данных
СНС слабее. Действительно, поскольку вертикальное
ускорение играет роль помехи в измерении гравиметра (5),
с уменьшением h информативность (5) с точки зрения
АСТ растет. В то же время при снижении V повышается
плотность этих измерений на единицу длины пройденного
пути. И то и другое способствует повышению точности
оценивания АСТ за счет (5). Роль измерений СНС при
этом уменьшается.

Обращает на себя внимание 3-6-кратное отличие точ-
ностей АСТ при фильтрации и сглаживании. Однако, не-
смотря на подавляющее преимущество сглаживания, ре-
зультатами фильтрации пренебрегать не стоит. Они полез-
ны для оперативного мониторинга качества выполненной
съемки. Следует лишь иметь в виду, что точность филь-
трации, реализуемой в реальном масштабе времени, суще-
ственно ниже точности при сглаживании, реализуемой
в камеральном режиме.
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ТАБЛИЦА 2. СКО ПОГРЕШНОСТЕЙ ОЦЕНИВАНИЯ АСТ [МГАЛ]
ПРИ ФИЛЬТРАЦИИ (В РЕАЛЬНОМ ВРЕМЕНИ)/ПРИ СГЛАЖИВАНИИ (В КАМЕРАЛЬНОМ РЕЖИМЕ)

Обработка
данных СНС

Параметры модели вертикальной качки Модель вертикальной качки
не учитываетсяh=10 Гал, Т=5 с h=20 Гал, Т=10 с h=50 Гал, Т=15 с

V=10 узл V=5 узл V=10 узл V=5 узл V=10 узл V=5 узл V=10 узл V=5 узл
RTK

PPK
0,6

0,1
0,3

0,1
0,6

0,1
0,3

0,1
0,6

0,1
0,3

0,1
0,6

0,1
0,3

0,1
ДГЛОНАСС/

DGPS
1,2

0,2
0,6

0,1
1,5

0,3
0,9

0,2
1,7

0,4
1,0

0,2
1,8

0,4
1,0

0,2
Недифферен-

циаьный режим
1,2

0,2
0,6

0,1
1,6

0,3
0,9

0,2
2,0

0,4
1,2

0,2
2,2

0,6
1,3

0,3
Не

применяется
1,2

0,2
0,6

0,1
1,8

0,3
1,0

0,2
2,7

0,5
1,5

0,2

Из табл. 2 видно, что кардинально повысить точность
оценок АСТ, основанных на модели вертикальной качки
можно только в случае прецизионной обработки данных
СНС в режимах RTK/PPK. В рассмотренных вариантах
выигрыш от применения RTK/PPK при скорости V=10 узл.
составляет от 2 до 5 раз. Но и при скорости V=5 узл. при-
менение RTK/PPK вполне актуально при умеренном
( h=20 Гал) и сильном ( h=50 Гал) волнении. В то же
время учитывать модель качки при обработке данных СНС
в режимах RTK/PPK особого смысла не имеет, так как без
учета модели СКО получаются такими же, как в случае ее
учета при слабом волнении ( h=10 Гал).

Приведенные результаты позволяют говорить о воз-
можности ослабления требований к условиям проведения
съемки, обусловленным волнением, при определении АСТ
на море благодаря привлечению данных СНС в режимах
RTK/PPK. Про обычный (недифференциальный) и кодо-
вый дифференциальный режимы такого сказать нельзя.
Они значительно уступают по эффективности RTK/PPK.
Даже в условиях сильного волнения СКО погрешности
оценивания АСТ на основе модели качки без привлечения
данных СНС не сильно отличается от СКО, которые име-
ют место при недифференциальном и ДГЛОНАСС/DGPS-
режимах обработки данных СНС с учетом модели качки.
В задаче сглаживания применение этих режимов практи-
чески ничего не дает. Отказываться от учета модели качки
при работе в недифференциальном и ДГЛОНАСС/DGPS-
режимах не следует, так как в силу грубости этих режимов
здесь роль модели в оценивании АСТ, в отличие от случая
применения RTK/PPK, достаточно велика.

Говоря о достоинствах режимов RTK/PPK, нельзя за-
бывать об их уязвимости. Устойчивая работа в этих режи-
мах обеспечивается при расстоянии до ближайшей базовой
станции в пределах нескольких десятков километров
(обычно не более 20 км) при использовании одночастотных
измерений и примерно 100 км при работе с двухчастотны-
ми измерениями, которые позволяют компенсировать
ионосферную задержку – один из основных источников
погрешностей спутниковых измерений. При несоблюдении
указанных условий возникают проблемы с разрешением
фазовой неоднозначности. Однако четкой границы, где
режимы RTK/PPK могут быть реализованы, а где нет, не

существует. На практике при значительных удалениях от
базовой станции часть навигационных решений может
быть получена в RTK/PPK, а там, где разрешение фазовой
неоднозначности ненадежно, – в более грубом кодовом
дифференциальном режиме ДГЛОНАСС/DGPS. Получает-
ся смешанная диаграмма режимов обработки данных СНС.
Такой сценарий и рассматривается далее применительно
к задаче оценивания АСТ.

На рис. 1 представлены графики СКО погрешностей
фильтрации и сглаживания АСТ в случае прерывания
RTK/PPK на 2, 4, 6 и 10 мин и перехода на это время в режим
ДГЛОНАСС/DGPS. Эти результаты получены при скорости
судна V=10 узл. без применения модели вертикальной качки
(3). Если модель качки использовать, значения СКО меняют-
ся в меньшую сторону, но очень незначительно. На более
низкой скорости из-за меньшей временной изменчивости
АСТ СКО при перерывах RTK/PPK будет нарастать мед-
леннее, т.е. рассматриваемый случай с V=10 узл. является
менее благоприятным, чем V=5 узл. Во время действия
RTK/PPK одновременно с прецизионным измерением 1

hy

использовалось 2 .hy Как уже отмечалось, это позволяет

оценить медленно меняющуюся погрешность 2h и иметь
более точные данные о высоте при пропадании 1 .hy

Из верхнего графика видно, что точность АСТ в задаче
фильтрации успевает существенно деградировать уже на
двухминутном интервале выхода из RTK. Точность АСТ
в задаче сглаживания за 2 мин без PPK практически не ме-
няется. Она слабо меняется и при прерывании PPK на 4 мин.
Затем по мере увеличения перерыва в PPK СКО в задаче
сглаживания начинает резко увеличиваться, приближаясь
к установившемуся для режима ДГЛОНАСС/DGPS значе-
нию в 0,4 мГал. Из полученных результатов можно сделать
вывод о стабильном уровне точности сглаживания АСТ
при разрывах в диаграмме использования PPK до несколь-
ких минут.

Обращаем внимание на всплески СКО погрешностей
сглаживания АСТ непосредственно перед и после действия
режима ДГЛОНАСС/DGPS. Это проявление краевого эф-
фекта сглаживания, связанного с тем, что высокоточных
PPK-измерений высоты с одной стороны от рассматривае-
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мого момента времени оказывается больше, чем с другой.
Понятно, что при частых перерывах в PPK СКО погрешно-
стей сглаживания из-за краевого эффекта не сможет возвра-
щаться к установившемуся при непрерывном PPK значению
0,13 мГал. Но при действии режима PPK на интервалах,
сопоставимых по длительности с его прерываниями, СКО
погрешности сглаживания АСТ будет снижаться примерно
до этих 0,13 мГал.

Отметим, что альтернативой PPK может быть каме-
ральная обработка данных СНС в режиме PPP, которая
опирается на уточненные данные об эфемеридах и шкалах
времени СНС, а также на информацию о состоянии ионо-
сферы и тропосферы. Режим PPP интересен тем, что он не
требует развертывания базовой станции непосредственно
в районе проведения съемки и при этом позволяет разре-
шать неоднозначность фазовых измерений СНС. В насто-
ящей работе этот режим не исследовался. Его точность
занимает промежуточное положение между PPK и
ДГЛОНАСС/DGPS.
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Рис. 1. СКО погрешностей оценивания АСТ при переходе из RTK/PPK
в ДГЛОНАСС/DGPS и обратно при V=10 узл.

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Исследована эффективность привлечения спутниковых
измерений при определении аномалий силы тяжести на
море за счет учета вертикальной качки и компенсации
вертикальных инерционных ускорений.

Расчеты, проведенные с помощью моделирующей
программы, показали, что кардинально повысить точность
определения АСТ можно при использовании фазовых из-
мерений СНС в режимах RTK/PPK. Применение этих ре-
жимов позволяет снизить требования к условиям проведе-
ния съемки, обусловленным морским волнением.

Недифференциальный и кодовый дифференциальный
режимы обработки данных СНС значительно уступают по
эффективности RTK/PPK и практически не приносят ощу-
тимой пользы при оценивании АСТ с использованием
спутниковых измерений. При решении задачи сглажива-
ния АСТ с применением PPK, когда из-за проблем с раз-

решением фазовой неоднозначности приходится периоди-
чески переходить в режим ДГЛОНАСС/DGPS, точность
оценивания АСТ не существенно снижается, если дли-
тельность перерывов режима PPK не превышает 4 мин.
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