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Аннотация—Важнейшей задачей космонавтики явля-

ется контроль и изучение нашей планеты. Решение этой 
задачи осуществляется с помощью большого количества 
спутников дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ), 
функционирующих на околоземной орбите. Помимо дан-
ных дистанционного зондирования важную информацию о 
нашей планете могут дать и сведения о миграциях живот-
ных. Миллиарды животных постоянно мигрируют по зем-
ному шару. Они могут дать ценнейшую информацию для 
оценки экологической, эпидемиологической и иной ситуа-
ции на нашей планете. В целях отработки технологии сле-
жения за перемещениями животных и птиц был организо-
ван совместный российско-немецкий проект на Междуна-
родной космической станции (МКС). МКС является иде-
альной лабораторией для отработки на орбите аппаратуры 
и различных космических технологий.  

Бортовая аппаратура проекта создана в рамках согла-
шения о сотрудничестве между Германским аэрокосмиче-
ским центром ДЛР и государственной корпорацией «Рос-
космос». Данное соглашение объединяет российский кос-
мический эксперимент «Ураган» с проектом ICARUS (In-
ternational Cooperation Research Using Space – Междуна-
родное сотрудничество в области научных исследований 
животных с использованием космических технологий). 
Информация от аппаратуры ICARUS дополняется данны-
ми российского эксперимента «Ураган», в котором ис-
пользуются традиционные датчики наблюдения Земли с 
борта МКС. Вместе эти два проекта позволяют ученым 
делать новые открытия о жизни на нашей планете. 

В докладе анализируется опыт отработки на РС МКС 
системы контроля миграций животных, вобравшей в себя 
достижения современной космонавтики, спутниковой 
навигации, технологии управления и микроэлектроники. 
Кратко излагаются также научные результаты по изуче-
нию миграций животных и птиц. 

Ключевые слова—международная космическая станция 
(МКС), космические эксперименты, научная аппаратура, 
исследование миграций животных. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Мир животных является одной из важнейших осо-

бенностей нашей планеты. Люди и животные живут в 
общей среде обитания. Поведение животных может 
служить показателем влияния человека на природу и 
изменений природных систем. По земному шару посто-
янно мигрируют миллиарды животных. Они соединяют 
самые отдаленные и труднодоступные регионы на Земле 
и в океанах и могут быть своеобразными индикаторами 
для оценки благополучия нашей планеты. 

Своим существованием, своей деятельностью, своим 
появлением и уходом животные играют очень важную 
роль в существовании мира в его нынешней форме. Уче-
ние В.И. Вернадского о биосфере основано в первую 
очередь на теории биогенной миграции [1], которая 
включает глобальные перемещения животных и их 
стремление максимально заселить нашу планету [2]. Так 
будет и в дальнейшем. Воздействие людей на природу 
отражается в поведении животных. Причина этого в том, 
что все виды животных занимают особые ниши, в кото-
рых они сохранили свое ранее безопасное существова-
ние. Если виды животных теряют из-за деятельности 
людей часть или все свои ниши, они сокращаются или 
вымирают или, например, меняют свое поведение и 
ищут новую среду обитания. Следовательно, животные 
также важны как датчики и ранние индикаторы, и на них 
влияют как положительные, так и отрицательные воздей-
ствия человеческой деятельности. Животные необходи-
мы для нашего существования как источник пищи, но, с 
другой стороны, они играют все более значительную 
роль в качестве переносчиков болезней и возбудителей 
эпидемий. Около 70% мировых эпидемий болезней, будь 
то атипичная пневмония, вирус Западного Нила или пти-
чий грипп, представляют собой инфекционные заболева-
ния, вызванные взаимодействием между дикими живот-
ными, сельскохозяйственными животными и людьми.  

Глобальные данные о перемещениях животных име-
ют важное значение в сегодняшнем мире, взаимосвязан-
ном на международном уровне. Это важно, для того что-
бы понять, как защитить здоровье человека и дикую 
природу одновременно.  

Чтобы активно участвовать в изучении и решении 
указанных проблем, необходимо найти ответ на фунда-
ментальные вопросы: где находится животное в любой 
момент своей жизни? Каково внутреннее состояние жи-
вотного? Какую поведенческую активность выполняет 
животное в настоящее время? Что приводит к смерти 
животного? 

Ни на один из этих фундаментальных вопросов пока 
нельзя ответить в отношении свободно живущих живот-
ных в течение средних и длительных периодов времени, 
особенно когда речь идет о мелких животных, которые 
имеют наибольшее значение для нас, людей, например, 
как распространители болезней (прежде всего это лету-
чие мыши). 
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Во время великих глобальных изменений для челове-
чества чрезвычайно важно установить и использовать 
чувствительные биологические индикаторы изменения 
климата и окружающей среды. Дикие животные, кото-
рые населяют широкий спектр климатических зон по 
всему миру и мигрируют между зонами, идеально под-
ходят в качестве таких индикаторов. 

Используемые в настоящее время технологии гло-
бального контроля и слежения за животными через 
спутник исключают по-прежнему около 75% птиц и 
млекопитающих вследствие их малых размеров. О 
больших перспективах использования миниатюрных 
спутниковых радиомаяков для изучения миграций птиц 
орнитологи писали еще 30 лет назад [3]. Многие эколо-
гически и экономически важные виды животных очень 
мелкие, например летучие мыши, певчие птицы и пере-
летная саранча. Общее правило при изучении миграций 
животных заключается в том, что устройства, прикреп-
ленные к животным, не должны иметь массу более 3% 
от массы тела животного, чтобы дополнительный вес не 
влиял на его естественное поведение [4–6]. И сегодня 
весьма важной задачей является создание системы гло-
бального контроля перемещения мелких животных, ко-
торая открывает новую эру в этих исследованиях. 

Международная космическая станция (МКС) являет-
ся удобной лабораторией для создания и отработки си-
стем отслеживания миграций животных, отвечающих 
указанным требованиям. Полет МКС происходит на вы-
соте около 400 км, в то время как искусственные спут-
ники Земли имеют обычно большую высоту орбиты. Это 
обусловлено тем, что орбита МКС периодически коррек-
тируется, а топливо для коррекции орбиты МКС достав-
ляется с помощью транспортных грузовых кораблей 
«Прогресс». Кроме того, наличие экипажа на борту МКС 
позволяет монтировать на ее внешней поверхности кон-
струкции и антенны больших размеров, что также поз-
воляет уменьшить размеры приемопередатчиков на Зем-
ле. Важно также, что российскими специалистами была 
разработана уникальная технология проведения экспе-
риментов на орбитальных станциях и накоплен значи-
тельный опыт их успешного проведения [8, 9]. На рос-
сийском сегменте (РС) МКС данный опыт и технология 
используются, например, в эксперименте «Ураган», 
направленном на отработку аппаратуры и технологий 
изучения Земли и оценки развития потенциально опас-
ных и катастрофических явлений [10]. 

В 2009 г. по инициативе немецкого института поведе-
ния животных Общества Макса Планка (MPIAB) в рамках 
программы международного сотрудничества ICARUS под 
руководством профессора М. Викельски, энтузиаста и 
мирового лидера направления изучения миграций живот-
ных, были начаты работы по разработке системы слеже-
ния за мелкими животными. Научным руководителем 
космического эксперимента «Ураган» на РС МКС про-
фессором М.Ю. Беляевым было предложено отработать 
такую технологию и систему на российском сегменте 
МКС [4, 5]. Это предложение основывалось на совпаде-
нии задач, решаемых в рамках обоих направлений иссле-
дований, а также на имеющихся возможностях отработки 
новых технологий и научной аппаратуры на российских 
орбитальных станциях [11, 12]. В результате было подпи-
сано Соглашение между космическими агентствами двух 
стран, позволившее начать работы по этому проекту. 

В соответствии с подписанным в ноябре 2014 г. со-
глашением была создана научная аппаратура (НА) «Ика-
рус», которая была доставлена на борт РС МКС [5, 6]. 

Аппаратура «Икарус» представляет собой систему, 
состоящую из бортового и наземного сегментов. В бор-
товую часть входит управляющий компьютер OBC-I (On 
Board computer Icarus) и антенный блок, обеспечиваю-
щий выдачу управляющих данных закрепляемым на жи-
вотных датчикам (тэгам), а также сбор данных с тэгов о 
координатах перемещения животных при их сезонной 
миграции. В соответствии с подписанным соглашением 
за антенный блок и управляющий компьютер отвечает 
ДЛР. Следует отметить, что успеху данного проекта 
способствовало плодотворное сотрудничество немецких 
и российских специалистов. Например, российские спе-
циалисты, используя свой большой опыт разработки и 
проектирования бортовых антенн, предложили эффек-
тивную окончательную схему и конструкцию бортовых 
антенн оборудования «Икарус», которая была реализо-
вана на РС МКС [5, 6]. К созданию и производству 
управляющего компьютера ОВС-1 была подключена 
фирма «Элкус» (г. Санкт-Петербург). Наземный сегмент 
включает в себя множество тэгов (массой до 5 г), кото-
рые на Земле крепятся на мигрирующих животных, а 
также специальные комплексы управления и обработки 
данных. Тэг получает от РС МКС данные об орбите и 
ориентации станции и способен рассчитать данные о 
возможных сеансах связи с МКС. В расчетный момент 
времени тэг с помощью спутниковой навигационной 
системы определяет свое местоположение и передает эту 
информацию на РС МКС вместе с данными от датчиков 
ускорений, температуры, магнитометра, входящих в со-
став тэга. Принятая на станции информация передается в 
московский центр управления ЦУП-М, где она предва-
рительно анализируется и затем выдается участникам 
исследований [4–6]. 

Тестовые проверки системы были начаты в марте 
2020 г., а в сентябре 2020 г. был начат этап опытной 
эксплуатации системы, который успешно закончился в 
2021 г. переходом на режим эксплуатации системы от-
слеживания миграции животных. За это время были реа-
лизованы десятки интересных проектов. Например, по 
научным программам российских ученых изучались ми-
грации черных дроздов, кукушек, сов, сайгаков, кабанов 
и многих других особей млекопитающих и птиц. Кроме 
того, тэги были установлены на оползневых склонах 
Кавказа для оценки возможности контроля опасных схо-
дов оползней [13, 14]. 

II. ПРОВЕДЕНИЕ ТЕСТОВ ПОСЛЕ ДОСТАВКИ АППАРАТУРЫ 
НА БОРТ РС МКС 

С 10.03.2020 по 14.09.2020 совместно российскими и 
немецкими специалистами проводились тесты аппарату-
ры «Икарус» в соответствии с утвержденной обеими 
сторонами программой испытаний. 

Во время испытаний решались следующие задачи: 

 проверка работоспособности антенного блока 
«Икарус» после его монтажа на внешней поверх-
ности служебного модуля (СМ) РС МКС; 

 проверка электрического и информационно-
логического взаимодействия между бортовым 
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компьютером «Икарус» (ОВС-1) и бортовыми си-
стемами РС МКС, антенным блоком «Икарус» и 
наземным оборудованием. 

Программа испытаний предусматривала проведение 
пяти тестов. С 10.03.2020 по 05.04.2020 в автоматиче-
ском режиме проводился тест №1. В рамках этого теста 
выполнялся мониторинг состояния аппаратуры «Ика-
рус» и сравнение полученных измерений с результатами 
наземных испытаний. 

Тест №1 был разделен на два испытания, которые 
проводились параллельно. В рамках первого испытания 
проводилась регистрация и анализ уровней фоновых 
радиопомех в различных районах Земли, воспринимае-
мых приемником «Икарус» на МКС, и выполнялась точ-
ная регулировка приемника «Икарус». В рамках второго 
испытания проводилась проверка энергетического ба-
ланса тракта МКС-Земля при разных уровнях мощности 
передатчика (3,2 Вт, 4 Вт, 5 Вт). 

Для проведения теста №1 для приема и передачи 
сигнала были подготовлены антенны, установленные на 
крыше разработчика аппаратуры «Икарус» – фирмы STI, 
г. Имменштадт, Германия (рис. 1). 

 
Рис. 1. Пример антенны для приема и передачи информации с МКС и 
на МКС во время теста №1 

При проведении тестов бортовой компьютер OBC-I 
получал от бортовых систем РС МКС: 

 баллистические данные по орбите МКС; 

 данные по ориентации МКС; 

 бортовое время и синхроимпульс (PPS) МКС; 

 двухстрочные элементы (TLE). 

В результате проведенных в рамках теста № 1 работ 
оказалось, что все данные по бортовым системам, отно-
сящиеся к работоспособности аппаратуры «Икарус», 
были в пределах ожидаемых значений. В частности, зна-
чения температуры, напряжения и тока были аналогич-
ны значениям, которые наблюдались во время наземных 
испытаний. Небольшие сбои в работе оперативно кор-
ректировались выдачей команд с Земли. Бортовое обо-
рудование «Икарус» было признано исправным и полно-
стью работоспособным с заданными техническими ха-
рактеристиками. 

В процессе выполнения теста запись фонового ради-
ошума Земли в диапазоне рабочих частот приемника 

«Икарус» 468.065–468.135 МГц была успешно проведена 
при различных уровнях настроек затухания в трактах 
приемных антенн каналов А, B и C, в результате чего 
были построены глобальные карты по радиопомехам 
(рис. 2). Оптимальной оказалась локальная частота гене-
ратора PLL (Phase-Locked Loop) PLL1 388.75 МГц. 

По результатам теста было установлено, что мини-
мальный уровень радиошума Земли составляет пример-
но 40-44дБ, при использовании внутренних настроек 
затухания в трактах антенн приемника «Икарус» в кана-
ле А – 10,5 дБ, в канале B – 12 дБ, в канале C – 10,5 дБ. 

 
Рис. 2. Уровни фонового шума Земли (частота PLL 388.75 МГц,) часто-
та PLL 388.75 МГц, ослабление в канале А – 12 дБ, в канале B – 12 дБ, 
в канале C – 11,5 дБ) 

Зеленым цветом на рис. 2 показан низкий уровень 
радиошума, желтым – повышенный, красным – высокий. 

Сигнал с НА «Икарус», передаваемый на Землю, был 
проанализирован специалистами. Было установлено, что 
сигнал, излучаемый с МКС, распространяется с хоро-
шим качеством. Искажения сигнала не наблюдалось. 

По результатам теста несущая частота канала пере-
дачи была уменьшена на1500 Гц, а в качестве оптималь-
ного уровня мощности передатчика был выбран уровень 
3,2 Вт. 

 
Рис. 3. Записанный спектр сигнала при прохождении МКС над назем-
ной станцией в STI 

Тест №2 проводился в автоматическом режиме с 
07.04.2020 по 29.04.2020. В ходе этого теста проводилась 
проверка передачи сигнала с Земли на борт (Uplink Pat-
tern Test) с использованием тестовых антенн, установ-
ленных на крыше STI, и имитатора тэга (Tag Simulator), 
размещенного в здании STI. Целью теста являлось полу-
чение диаграмм направленности приемных антенн 
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«Икарус» на РС МКС с уточнением направления основ-
ных лучей и ширины лучей приемных антенн, а также 
анализ радиочастотного спектра сигнала относительно 
частоты приема (402,25±4,5 МГц) (рис. 3). 

Имитатор тэга представлял собой переносной ком-
пьютер с подключенным к нему GPS приемником с GPS 
антенной. Компьютер был подключен к тестовым антен-
нам для генерирования радиочастотного сигнала, необ-
ходимого при испытаниях бортового приемника «Ика-
рус». Передаваемые на борт сигналы были предваритель-
но специально рассчитаны и записаны в память перенос-
ного компьютера для каждого испытания в соответствии 
с заранее определенными сценариями испытаний. 

В ходе теста №2 планировалось провести двенадцать 
сеансов при пролете МКС над наземным пунктом г. Им-
менштат для уточнения диаграммы направленности че-
тырех каналов связи, трех приемных каналов «Земля–
борт» для приема сигналов с Земли на РС МКС и одного 
канала для передачи данных с РС МКС на Землю. 

Планировалось провести измерения в четырех про-
хождениях МКС над STI для каждого из каналов приема 
(левого, правого, центрального). С приемной антенны по 
трем высокочастотным кабелям принимаемый сигнал 
поступал в компьютер OBC-I и далее по российскому 
каналу передачи информации РСПИ поступал сначала в 
ЦУП-М, а затем передавался в STI. 

Расчетные диаграммы направленности приемных ан-
тенн показаны на рис. 4 синим цветом, а диаграмма, со-
ответствующая максимальной передаче данных с борта, 
изображена зеленым цветом. 

 
Рис. 4. Расчетные диаграммы направленности приемных антенн и пе-
редающей антенны аппаратуры «Икарус» 

Для передачи сигнала с Земли на борт РС МКС ис-
пользовался заранее вычисленный тестовый сигнал с 
шириной полосы 2 MГц. Центр спектра сигнала нахо-
дится на частоте 402.25 МГц, сигнал передавался с по-
мощью имитатора тэга, усилителя мощности и системы 
слежения за МКС. Вычисленная ЭИИМ (эквивалентная 
изотропно-излучаемая мощность) канала «Земля–борт» 
составила 36,1 дБм. 

Во время теста №2 было проведено тринадцать сеан-
сов при пролете МКС над наземным пунктом г. Иммен-
штат. Для каждого сеанса теста №2 специалисты STI го-
товили команду активации сброса необработанных дан-
ных (Rawdatadump, 2 ГБ) после проведения сеанса связи.   

При выполнении теста №2 полученные по каналу 
«Земля–борт» данные сравнивались с результатами мо-
делирования и испытаний на Земле. Было установлено 
соответствие получаемых с борта МКС данных с резуль-
татами моделирования и испытаний. 

Записанная диаграмма направленности канала «Зем-
ля–борт» использовалась для определения фактического 
местоположения временного окна приема и сравнения 
его с прогнозируемым временем окна приема. Допуски в 
расположении окна приема были обусловлены допуска-
ми на установку, погрешностями ориентации МКС и 
определения времени. Было установлено, что фактиче-
ское местоположение окна приема оказывается макси-
мум на 2-3 секунды позже по направлению полета отно-
сительно прогнозируемого местоположения окна прие-
ма. Этот результат находится в пределах ожидаемого 
допуска и не влияет на передачу данных с тэга. По ре-
зультатам теста №2 было откорректировано время связи 
с МКС таким образом, чтобы прием сигнала от тэга на 
борту МКС осуществлялся при максимально высокой 
мощности сигнала. 

Во время теста №2 было обнаружено влияние 
средств стыковки / расстыковки американского сегмента 
(АС) МКС и средств внекорабельной деятельности ВКД 
АС на работу приемника НА «Икарус», что создавало 
помехи при приеме информации по каналу «Земля–
борт». Поэтому на время работы средств стыковки / рас-
стыковки АС МКС НА «Икарус» переводилась из штат-
ного режима «Включено» в режим «Обогрев».  

С 26.05.2020 по 26.06.2020 проводились в автомати-
ческом режиме тесты №3 и №4.  

Тест №3 проводился с использованием имитатора 
тэгов STI, а тест №4 – с тестовым тэгом (Test Tag). Оба 
теста проводились одновременно. Вид тестового тэга 
представлен на рис. 5. 

 
Рис. 5. Тестовый тэг (Test Tag) 

Тестовый тэг не являлся прототипом реального тэга, 
который планировали устанавливать на птицах и живот-
ных, но включал в себя аналогичное программное обес-
печение для связи. Тестовый тэг имел стандартные ин-
терфейсы, чтобы им можно было управлять при помощи 
переносного компьютера и подключать к антеннам раз-
личных типов. 

Были смоделированы различные сценарии передачи 
данных. При этом варьировались временные интервалы 
передачи пакетов данных и мощности сигнала передачи. 
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В результате выполнения тестов были определены ха-
рактеристики системы, обеспечивающие устойчивость 
приема и передачи информации. 

С 13.07.2020 по 14.09. 2020 проводился тест №5 в ав-
томатическом режиме. В рамках этого теста выполня-
лась проверка функционирования НА «Икарус» с прото-
типами тэгов, размещенных в условиях, приближенных 
к реальным. Координаты тэгов были известны. Для реа-
лизации этого теста российские специалисты использо-
вали десять прототипов тэгов.  

На пятом этапе испытаний STI, MPIAB, ИГ РАН, а 
также фирма INRADIOS – производитель тэгов, исполь-
зовали прототипы тэгов (Tag Prototypes), в местах уста-
новки, показанных в табл. 1. 

Прототипами тэгов являлись первые модели датчи-
ков, с небольшими изменениями программного обеспе-
чения для использования во время испытаний. 

ТАБЛИЦА 1. ПРОТОТИПЫ ТЭГОВ, ИСПОЛЬЗОВАННЫЕ НА ПЯТОМ ЭТАПЕ 
ИСПЫТАНИЙ 

№ ID тэга 
 

Организация Описание места установ-
ки 

1 5A106F STI Крыша STI  
2 90F3D3 STI Под деревом, открытое 

пространство перед STI 
3 9AD4A0 STI Лес 
4 2A6CAD STI Поле 
5 B2176B STI Балкон многоэтажного 

здания  
6 9284B3 STI Лодка на озере  
7 4B8AC7 STI Дерево  
8 1DF87F STI Машина 
9 A77E46 STI Машина 
10 7DFB16 STI Крыша STI 
11 1957E3 ИГ РАН Поле 1 под Курском (ан-

тенна расположена гори-
зонтально) 

12 2FEA89 ИГ РАН Поле 2 под Курском (ан-
тенна расположена верти-
кально) 

13 4AC8DB ИГ РАН Поле 3 под Курском 
14 6B41A1 ИГ РАН Поле 4 под Курском (ан-

тенна расположена гори-
зонтально) 

15 9F3948 ИГ РАН Поле 5 под Курском (ан-
тенна расположена гори-
зонтально) 

16 B30747 ИГ РАН Поле 6 под Курском (ан-
тенна расположена гори-
зонтально) 

17 C02DBC ИГ РАН Поле 7 под Курском (ан-
тенна под углом 45) 

18 111197 ИГ РАН Крыша здания 
19 2323E6 ИГ РАН Лес 1 под Курском 
20 7A283B ИГ РАН Лес 2 под Курском 
21 060B27 MPIAB Крыша здания 
22 78B5D7 MPIAB Крыша здания 
23 3E8DE7 MPIAB Крыша здания 
24 41F260 MPIAB Крыша здания 
25 1389BE INRADIOS Крыша здания 
26 E1277E INRADIOS Крыша здания 
27 8E985C INRADIOS Крыша здания 
28 33D2C3 INRADIOS Крыша здания 
29 AB401C INRADIOS Крыша здания 
30 76E2A8 INRADIOS Крыша здания 
31 D70147 INRADIOS Крыша здания 
32 F06693 INRADIOS Крыша здания 
33 0D1A56 INRADIOS Крыша здания 

При проведении теста №5 были получены следую-
щие основные выводы. 

1. Все прототипы тэгов имели связь с НА «Икарус» 
на РС МКС. 

2. НА «Икарус» во время теста №5 не получала ни-
каких других сигналов, кроме сигналов с прото-
типов тэгов. 

3. Расположение тэга оказывает значительное вли-
яние на состояние заряда батареи тэга и вероят-
ность контакта тэга с МКС. Для тэгов, располо-
женных в лесу или под деревом, батарея полно-
стью разряжалась через определенное время. 
Тэги в местах хорошего солнечного освещения 
имели хороший статус заряда батареи.  

Результаты теста №5 были учтены на этапе эксплуа-
тации.  

Обобщенные результаты тестов №№1–5  
НА «Икарус» 
Ввод в эксплуатацию полезной нагрузки и тэгов 

«Икарус» был успешно выполнен в период с 10 марта по 
14 сентября 2020 года при участии STI, РКК «Энергия» и 
INRADIOS, а также MPIAB и ИГ РАН. Было установле-
но, что НА «Икарус» на борту МКС, а также прототипы 
тэгов функционируют и работают в соответствии с тех-
нической документацией. 

III. НЕКОТОРЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ МИГРАЦИЙ 
ЖИВОТНЫХ 

Успешно выполненные тесты позволили начать гло-
бальное изучение миграций животных и птиц. Проекты, 
организованные российскими учеными, приведены в 
табл. 2. 

ТАБЛИЦА 2. ПРОЕКТЫ РОССИЙСКИХ УЧЕНЫХ 

Объект исследования 
/ Название проекта 

Организация / 
Участник 

Район  
исследования 

Полярная крачка / 
миграционные пути 
полярной крачки 
(Sternaparadisaea), 
гнездящейся в россий-
ской Субарктике 

Заповедник «Кер-
женский», нацпарк 
«Кенозерский», 
Волков А.Е 

Архангельская обл. 

Дупель / простран-
ственное распределе-
ние и географические 
связи дупелей 
(Gallinagomedia), оби-
тающих на севере 
Московской области 

Институт проблем 
экологии и эволю-
ции РАН, 
Свиридова Т.В. 

Московская обл. 

Степной большой 
кроншнеп / миграции 
степного подвида 
большого кроншнепа 
(Numeniusarquatasuschki
ni), гнездящегося на 
юге европейской части 
России и Южном Урале 

ВНИИ «Экология», 
Морозов В.В. 

Саратовская обл., 
Оренбургская обл. 

Черный дрозд / страте-
гии миграции черного 
дрозда (Turdusmerula) в 
различных частях ареала 

Институт экологии 
растений и живот-
ных РАН, 
Покровский И.Г., 
Институт геогра-
фии РАН, 
Тертицкий Г.М. 

Московская обл.; 
Курская обл. 
 

13



Обыкновенная кукушка, 
глухая кукушка / ис-
следование миграций 
кукушек России через 
физические и экологи-
ческие барьеры Афри-
ки и Центральной Азии 

Зоологический 
институт РАН, 
Булюк В.Н., 
Марковец М.Ю., 
Институт биологи-
ческих проблем 
Севера РАН, 
Ктиторов П.С. 
Куликова О.Я., 
Институт биологии 
КарНЦ РАН, 
Симонов С.А., 
Заповедник «Бай-
кальский», 
Анисимов Ю.А., 
Заповедник «Хин-
ганский», 
Антонов А.И., 
Институт проблем 
экологии и эволю-
ции РАН, 
Бурский О.В  

Томская обл., 
Сахалинская обл., 
Республика Буря-
тия, 
Амурская обл., 
Красноярский край 

Серая цапля, болотный 
лунь, малый перепе-
лятник / миграционные 
связи околоводных и 
водоплавающих птиц 
Байкальского региона с 
территорией Юго-
Восточной Азии 

Иркутский госу-
дарственный уни-
верситет, 
Фефелов И.В. 
 

Иркутская обл. 

Сапсан / миграции сап-
санов (Falcoperegrinus) 
первого года жизни из 
тундровых районов 
Европейской части РФ 
и Западной Сибири 

Институт экологии 
растений и живот-
ных РАН, 
Соколов А.А.,  
Покровский И.Г., 

Ямало-Ненецкий 
АО; 
Ненецкая АО 

Малый перепелятник, 
лесной дупель, боль-
шая горлица, пестрый 
дрозд / миграции птиц 
через горы и пустыни 
Центральной и Во-
сточной Азии 

Зоологический 
институт РАН, 
Марковец М.Ю., 
Заповедник «Бай-
кальский» 
Анисимов А.Ю. 

Республика Буря-
тия 

Азиатский бекасовид-
ный веретенник / изу-
чение гнездового ареа-
ла, миграционных 
путей, мест остановок 
и районов зимовки 
азиатского бекасовид-
ного веретенника (Lim-
nodromussemipalmatus) 

Институт биологи-
ческих проблем 
криолитозоны СО 
РАН, 
Шемякин Е.В., 
Габышев В.Ю. 

Республика Саха – 
Якутия 

Кряква / миграции и 
районы зимовок водо-
плавающих Якутии 

Институт биологи-
ческих проблем 
криолитозоны СО 
РАН, 
Шемякин Е.В., 
Габышев В.Ю. 

Республика Саха – 
Якутия 

Зимняк / миграции и 
районы зимовок цир-
кумполярных видов на 
примере зимняка 
(Buteolagopus) 

Институт экологии 
растений и живот-
ных РАН, 
Покровский И.Г., 
Институт биологи-
ческих проблем 
Севера РАН, 
Куликова О.Я. 

Ненецкий АО, 
Чукотский АО 

Ушастая сова / мигра-
ционные пути и зимов-
ки сов Европейской 
части России 

Московский педа-
гогический гос-
университет, 
Шариков А.В. 

Московская обл. 

Речная крачка, травник 
/ влияние изменений 
климата и антропоген-
ной деятельности на 
миграционные пути и 
зимовки околоводных 
птиц севера России 

Нацпарк «Кенозер-
ский», 
Брагин А.В., 
Институт геогра-
фии РАН, 
Покровская И.В. 

Архангельская обл. 

Большой песочник / 
миграции и районы 
зимовок большого 
песочника 

Институт биологи-
ческих проблем 
Севера РАН, 
Кондратьев А.С., 
ВНИИ Экология 
Дорофеев Д.С. 

Камчатский край 

Малый суслик, 
перевязка / локальные 
перемещения малого 
суслика – переносчика 
особо опасных инфек-
ций 

Ставропольский 
противочумный 
институт, 
Дубянский В.М. 

Республика Даге-
стан 

Сайгак / миграции 
европейской популя-
ции сайгака 

Институт проблем 
экологии и эволю-
ции РАН, 
Рожнов В.В., 
Фернандес-Бланко 
Х.А., 
Ячменникова А.А. 

Астраханская обл., 
Республика Кал-
мыкия 

 
В 2021 г. исследования миграций птиц с помощью 

тэгов «Икарус» были посвящены трем основным задачам: 

 изучению пролетных путей, миграционных оста-
новок и районов зимовки редких видов, внесен-
ных в региональные и федеральную Красные кни-
ги (сапсан, степной большой кроншнеп, азиатский 
бекасовидный веретенник, дупель); 

 выявлению видов птиц, потенциальных распро-
странителей птичьего гриппа и других эпизоотий 
в азиатской части России (большая горлица, ку-
лики, хищные птицы); 

 влиянию природных (изменения климата, погода, 
географические барьеры) и антропогенных 
(трансформация ландшафтов человеком) факто-
ров на фенологию миграций, изменение пролет-
ных путей и мест зимовки, а также расселение 
птиц в XXI веке (черный дрозд, полярная крачка, 
хищные птицы, кукушки). 

Изучение редких видов 
Степной большой кроншнеп – обособленный узко 

ареальный подвид широко распространенного вида 
большого кроншнепа, распространение и численность 
которого демонстрирует негативный тренд в последние 
20 лет. Современный гнездовой ареал N.a. suschkini из-
вестен в самых общих чертах, границы ареала этой фор-
мы не установлены, информация о районах зимовок 
весьма скудная, а районы миграционных остановок не-
известны. Численность низкая и продолжает сокращать-
ся повсеместно в районах размножения. Причины со-
кращения ареала и численности подвида не установле-
ны, лежат ли они в районах гнездования, на трассах про-
лета или на местах зимовок – неизвестно. Существует 
реальная угроза исчезновения этих птиц, если не пред-
принять эффективных мер по их сохранению. Подвид 
внесен в Красную книгу РФ. В мае 2021 г. в Саратовской 
и Оренбургской областях помечено тэгами «Икарус» 3 
особи степного большого кроншнепа. Получена инфор-
мация о сроках предмиграционных кочевок и миграции, 
миграционных трассах кроншнепов, местоположении 
миграционных остановок и их длительности, районах 
зимовок и конкретной локализации птиц в местообита-
ниях. Полученные данные использованы в последней 
версии Красной книги Российской Федерации [16]. 
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Сапсан – это один из самых распространенных видов 
хищных птиц, его нет только в Новой Зеландии и Ан-
тарктиде. В то же время распространение сапсана не 
равномерно по ареалу, а численность в большинстве 
районов очень низкая. Местами он вообще исчез на 
гнездовье, что послужило основанием занести сапсана в 
Международную красную книгу и Красную книгу Рос-
сии [16]. Мечение молодых сапсанов проводили в июле-
августе 2021 г. в Ненецком и в Ямало-Ненецком авто-
номных округах. Оба района находились значительно 
севернее зоны приема сигнала тэгов, поэтому первые 
данные были получены через 2-2,5 месяца. Использова-
ние тэгов «Икарус» позволило определить точные сроки 
и пути миграции птиц из районов размножения на места 
зимовок, дало возможность локализовать места их оста-
новки на путях миграции. Сведения спутникового сле-
жения также пригодны для изучения размеров террито-
рий, которые занимают птицы в разные периоды раз-
множения в зависимости от типов местообитаний и фе-
нологии видов жертв. 

Азиатский бекасовидный веретенник – редкий вид, 
занесенный в Красную книгу России. Численность оце-
нивается в 23 тыс. особей. Гнездится в лесостепной и 
степной зонах Азии и имеет фрагментированный и ди-
намичный ареал. На территории Якутии начал гнездить-
ся с 2019 г. [17]. До сих пор неизвестны пути пролета и 
районы зимовки якутской популяции этого редкого вида. 
Анализ данных, полученных о миграциях шести птиц с 
помощью тэгов «Икарус», показал, что траектория осен-
него пролета проходит через Восточную Монголию и 
северо-западные районы Китая к побережью Желтого 
моря. Птицы находились в Китае около месяца и затем 
направились в разные районы на зимовку – во Вьетнам, 
Таиланд и Индонезию [18]. Индивидуальные данные о 
перемещениях птиц позволят разработать стратегию 
охраны и выявить наиболее важные районы обитания 
бекасовидного веретенника на территории России и за 
рубежом. 

Дупель до середины XIX в. был обычным и даже мно-
гочисленным в Подмосковье. Но в течение XX в. числен-
ность дупеля катастрофически сократилась в основном 
из-за уничтожения его исконных мест гнездования – 
осушения и уничтожения болот, осушения и распашки 
лугов и т.п. В итоге с 1998 г. гнездовая популяция этого 
кулика в Московской области внесена в региональную 
Красную книгу. В 2021 г. с помощью передатчиков выяв-
лены пути перелета дупелей на места зимовок и возмож-
ные угрозы, возникающие во время миграции птиц. Во-
семь из десяти окольцованных в этом сезоне в гнездовых 
районах северного Подмосковья дупелей улетели на зи-
мовку в Африку. В начале марта 2022 г. все четыре пти-
цы еще остаются в Замбии и Конго [19]. Данные о путях 
миграции дупелей к местам зимовок переданы для вклю-
чения в Евразийско-Африканский онлайн-атлас мигра-
ций птиц (The Eurasian African Bird Migration Atlas). 

Изучение путей распространения инфекций 
Миграции птиц через горы и пустыни Восточной Азии 

до сих пор остаются слабо изученными. Использование 
тэгов «Икарус» позволило получить данные о маршрутах и 
сроках для нескольких видов птиц – дальних мигрантов, 
летящих из Восточной Сибири на зимовки в Юго-
Восточную Азию и Австралию. Анализ миграционной 
стратегии малого перепелятника, лесного дупеля, азиат-

ского бекаса и большой горлицы, помеченных тэгами в 
Забайкалье [20, 21], показал, что перенос высокопатоген-
ных штаммов гриппа этими видами птиц из Юго-
Восточной Азии в Сибирь маловероятен, поскольку острая 
фаза заболевания несовместима с миграционными броска-
ми на сотни километров, характерными для этих видов. 

Влияние природных и антропогенных факторов на 
миграции птиц 
Проект по изучению миграций полярных крачек, ба-

зируясь на информации, полученной по результатам 
кольцевания птиц, ставит целью выяснить детали про-
летных путей и особенности их экологии, используя са-
мые современные технологии. Район полевых работ 
находился на Онежском полуострове Белого моря, на 
широте 65,15 градусов, т.е. значительно севернее зоны 
связи с МКС. Птицы помечены тэгами Икарус в начале 
гнездового сезона, поэтому первая связь с МКС установ-
лена во второй половине августа, в это время птицы уже 
мигрировали на юг и находились в центре Северной Ат-
лантики. Были получены новые данные о миграционных 
путях этого вида: после гнездования на побережье Белого 
моря, вопреки всем предположениям, крачки не полетели 
на юг в направлении мест зимовок в Антарктике, а 2-3 
недели обитали к северу от места размножения – у кром-
ки льдов в Гренландском и Баренцевом морях [21]. Такое 
необычное направление первой части миграции, скорее 
всего, вызвано дефицитом корма в районе гнездования. 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ  
Проведенные тесты и полученные результаты иссле-

дований миграций животных и птиц с помощью НА 
«Икарус» подтвердили эффективность созданной на РС 
МКС системы. В процессе создания и эксплуатации си-
стемы продемонстрированы возможности использования 
РС МКС в качестве орбитальной научной лаборатории 
для отработки новых систем и технологий, что является 
одной из целей эксперимента «Ураган». Использование 
глобальной системы контроля за перемещением объек-
тов позволяет решать важные научные и прикладные 
задачи. Большие возможности в выполнении исследова-
ний миграций животных и птиц дает одновременное 
использование всего комплекса научной аппаратуры 
«Ураган» на РС МКС [10], так как в этом случае воз-
можно не только контролировать перемещение изучае-
мых объектов, но и попытаться выяснить причины, при-
водящие к изменению их миграций. 

Данная технология может применяться также для 
прогнозирования опасных и катастрофических событий, 
таких как землетрясения, распространение различных 
заболеваний и т.д. [6, 15]. Она может также оказаться 
полезной для контроля опасных сходов ледников, ополз-
ней и т.п. [13, 14]. 
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Аннотация—В работе представлен алгоритм глобально 

согласованного решения для коррекции визуальной одо-
метрии, которая строится на принципах одновременной 
локализации и отображения (SLAM). Его применение в 
автономном транспортном средстве позволяет корректи-
ровать нарастающую ошибку визуальной одометрии и 
сбой сопровождения траектории за счет применения апри-
орной информации в виде пар ключевых кадров с геодези-
ческой привязкой. Предложенный подход подтверждается 
экспериментальными данными. 

Ключевые слова—визуальная одометрия, оптимизация, 
одновременная локализация и отображение, релокализация. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
В автономных транспортных средствах использова-

ние визуальной одометрии на принципах одновременной 
локализации и отображения (SLAM) позволяет постро-
ить систему счисления пути с использованием камеры в 
качестве единственного датчика. 

Основной проблемой в ее реализации остается нарас-
тающая ошибка (дрейф) в зависимости от пройденного 
пути, а также сбой сопровождения траектории из-за вне-
запных движений камеры, сильных окклюзий сцены или 
размытости движения в изображении. 

В настоящее время для компенсации дрейфа широко 
применяется подход в виде повторного посещения авто-
номного транспортного средства пройденного места (так 
называемое «замыкание петли»), а для восстановления 
сбоя сопровождения – релокализацию, которая заключа-
ется в нахождении местоположения мобильного объекта 
на построенной карте отображения [1].  

Замыкание петли и релокализация остаются откры-
тыми проблемами для одновременной локализации и 
отображения, особенно для навигации вне помещений с 
использованием геодезических координат, когда требу-
ется глобальное согласованное решение. 

В работе предлагается новый подход для снижения 
дрейфа визуальной одометрии и сбоя сопровождения 
траектории двумя камерами. Он заключается: 

 в применении распознавания места на основе 
внешнего вида с геодезической привязкой без 
традиционного замыкания петли с повторным 
посещением; 

  в использовании для «замыкания петли» пары 
ключевых кадров в виде априорной информации, 
т.е. предварительно подготовленных данных на 
определенных точках маршрута с фиксацией 

изображения по ходу движения с учетом базово-
го расстояния и положения камер. 

II. СУЩЕСТВУЮЩИЕ ПОДХОДЫ 
Идея использования априорной информации для 

коррекции визуальной одометрии близка к подходу в [2], 
где для оценки глобального положения робота предлага-
лось использовать аэрофотоснимки и сопоставление из-
мерений, полученных от лидара и колесной одометрии. 
Данные аэрофотоснимков извлекались путем распозна-
вания контуров объектов с помощью камеры. Задача 
решалась в двумерной плоскости на основе оптимизации 
графа поз, для которого данные аэрофотоснимков явля-
лись дополнительным ограничением и оценивались с 
применением фильтра частиц. По мнению авторов, 
включение априорной информации в виде аэрофотосъе-
мок давала глобально согласованную оценку траектории 
без повторного посещения пройденного места. Пред-
ставленное решение отличается от [2] тем, что в нем 
единственным навигационным датчиком является каме-
ра, для которой модели движения и наблюдения имеют 
шесть степеней свободы: три координаты и три угла 
ориентации. К тому же распознавание мест камерой при 
сопоставлении с изображением лучше масштабируются, 
чем методы сопоставления с аэрофотосъемкой [3]. 

Применение машинного обучения с использованием 
множества различных синтетических данных для полу-
чения вероятностного списка бинарных классификато-
ров из заранее подготовленных изображений позволило 
в подходе [4] получить систему релокализации, устойчи-
вую к изменениям точки зрения. В представленном ис-
следовании также используется машинное обучение для 
получения бинарного классификатора. Однако вместо 
метода фильтрации, используемого в подходах [2, 4], в 
работе применяется метод оптимизации с аппроксима-
цией первого порядка методом Левенберга–Марквардта 
после каждой итерации. В [5] показано, что подходы к 
визуальному SLAM, основанному на оптимизации, 
обеспечивают лучшую точность по сравнению с филь-
трацией. 

Предлагаемый способ коррекции по распознаванию 
места на основе внешнего вида основывается на подходе 
к релокализации в SLAM на основе ключевых кадров с 
применением «мешка слов» [1, 6]. Этот метод позволяет 
очень эффективно и быстро сопоставлять изображения 
[7]. В подходе на основе ключевых кадров при релокали-
зации используется 3D-информация кадра-кандидата из 
первоначально посещенного места. В отличие от данно-
го подхода в работе вместо кадра-кандидата использует-
ся кадры, сделанные другой камерой. Они называются 
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ключевыми из-за того, что добавляются в стек графа 
видимости при успешном распознавании места. Причем 
3D-информация об ориентирах извлекается через триан-
гуляцию пары ключевых кадров с известным между ни-
ми базовым расстоянием. Также в представленном ре-
шении метод «мешок слов» использует геодезическую 
привязку кадра-кандидата на релокализацию.  

III. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

 
Рис. 1. Автономное транспортное средство с используемой системой 
координат 

В предлагаемом подходе две камеры с ортогональ-
ными базами ZYOX CCC 111

 и ZYOX CCC 222
 образуют 

стереопару и жестко закреплены на транспортном сред-
стве, которое движется в геодезической системе коорди-
нат ZYOX GGG  как показано на рис. 1. 

С левой и правой камеры поступает поток кадров L
kI  

и R
kI . Каждое изображение представляет собой число-

вую матрицу, кодирующую яркость и цвет, который не 
учитываем в исследовании. Соседние кадры коррелиру-
ют друг с другом. Для вычисления движения из уровней 
яркости пикселей на каждом кадре выделяем репрезен-
тативные черты – особые точки ip . Каждая точка в 
изображении задается координатами плоскости изобра-
жения –  vu ii . Им в глобальной системе координат со-

ответствуют трехмерные точки Pi  с координатами 
ZYOX GGG  в глобальном базисе. Эти точки назовем 

ориентирами. 

Отображение ориентира P  на плоскость изображе-
ния левой и правой камеры связаны базовым расстояни-
ем OO 21 , как показано на рис. 2. Левая камера считается 
основной. Для идеальных камер прямые линии pO 11  и 

pO 22  должны пересекаться в точке сцены P , которая 
является ориентиром, но из-за шумов они не пересека-
ются, создавая ошибку глубины dδ . 

Движение камеры в момент времени ݇ описывается 
общей математической моделью: 

,1 )w,u,xf(x kkkk   

где uk  – входные команды, а wk  – шум. 

Уравнению движения соответствует уравнение 
наблюдения, которое описывает процесс, когда камера 

видит ориентир Pi  в положении xk  и генерирует дан-
ные наблюдения p ik ,  с помощью функции )(h  

,,, )v,x,Ph(p ikkiik   

где v ik ,  – шум в наблюдении. 

Процесс оценки положения движущейся камеры 
определяется их двух основных уравнений: 

1

,,

) ,
) .

k k kk

j k k jk j

x f( ,x u w
h( ,p x vP

 
  

 

 
Рис. 2. Геометрия двух камер при триангуляции  

Положение камеры – это переменная xk , которая 
описывается через матрицу преобразования подобия 

)3(SETk   и 









10T
kk

k
tsR

T . 

Уравнение наблюдения задается моделью камеры с 
точечной диафрагмой. Предполагая наблюдение за ори-
ентиром Pi  в положении xk , которому соответствует 
положение пикселя на изображении p ik, , уравнение 
наблюдения можно записать в виде 

,, ))tPRK(sp kikik   

где K  – собственная матрица камеры, а s  – коэффици-
ент масштабирования. В этом выражении точки Pi  
представлены в однородных координатах. 

Требуется разработать алгоритм оценки состояния 
движения мобильной системы через определение поло-
жения камеры x  и отображения Pi  в 3D-пространстве с 
учетом зашумленных данных p и u, в котором преду-
смотрено решение по коррекции нарастающей ошибки 
визуальной одометрии и сбоя сопровождения траекто-
рии камерой. 

В качестве априорной информации для коррекции 
визуальной одометрии использовать парные кадры L

corI  

и R
corI . Они должны быть получены в определенных 

точках маршрута из камеры с известной матрицей внут-
ренних параметров K и разрешением hw . Ориентация 
камеры должна быть определена по ходу движения, как 
на рис. 2. 
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Разработанный алгоритм визуальной одометрии с 
коррекцией требуется оценить с применением навигаци-
онных датчиков (системы счисления пути и лидара) с 
более высокой точностью. 

IV. РЕШЕНИЕ 

A. Особенности оценки методом оптимизации 
Оценка движения автономного транспортного сред-

ства заключается в определении состояний x  и P  при 
условии, что входными данными перемещения камеры 
является u , а наблюдениями – ,p  т.е. все сводится к 
оценке условной плотности распределения ),|,(ρ upPx  
или апостериорной вероятности в уравнении Байеса.  

Оценка апостериорной вероятности требует вычис-
лений в многомерных пространствах состояний. Для ее 
структурирования используется допущения Маркова и 
допущения о статическом характере сцены. Тем самым 
становится возможным описать случайный процесс в 
виде ориентированного графа с использованием дина-
мической байесовской сети, представленной на рис. 3, а. 
В исследовании используется альтернативное представ-
ление динамической байесовской сети, основанной на 
графах (рис. 3, б). В ней каждая вершина графа пред-
ставляет положение мобильного объекта и измерение, 
полученное в этой позиции. Результаты наблюдения p и 
движения u представлены ребрами, которые являются 
пространственными ограничениями. Оно состоит из рас-
пределения вероятностей относительных преобразова-
ний между двумя вершинами. Поэтому навигационная 
система, построенная на основе графов, должна решать 
две задачи: построение графа из необработанных изме-
рений (построение графа) и определение наиболее веро-
ятной конфигурации положений с учетом ребер графа 
(оптимизация графа). 

 
Рис. 3. Модели графа: а) динамическая байесовская сеть, б) граф по-
ложения 

Для того чтобы оценка апостериорной вероятности 
не привела к комбинаторному взрыву сложности из-за 
того, что одно наблюдение p  может связано с беско-
нечным числом вершин, допускаем, что на измерения 
влияет гауссовский шум и ассоциация данных известна. 
Тогда задача навигации на основе графа состоит в вы-
числении среднего значения гауссиана как конфигура-
ции вершин, которая максимизирует вероятность 
наблюдений. Найти ее можно путем определения опти-
мальной точки, которая максимизирует апостериорное 

распределение или, если не учитывать априорную веро-
ятность, дает максимум правдоподобия: 

).,|,(maxarg),( * PxupPx   

Уравнение (5) определяет при каком состоянии каме-
ры наиболее вероятно получение данных, которые 
наблюдаются в текущее время. Если применить отрица-
тельное логарифмирование к распределению условных 
вероятностей движения и наблюдения, задача максими-
зации превращается в задачу минимум отрицательного 
логарифма или задачу наименьших квадратов в следую-
щей форме: 

,),(min ,,
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T
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где kue ,  = )1 u,xf(x kkk   и ikpe ,,  = ),(, Pxhp ikik   – 

ошибки между реальными и модельными данными, 1
kR

и 1
,


ikQ  – инверсии гауссовой ковариационной матрицы 
шумов или информационные матрицы движения и 
наблюдения. 

Предположим, что координаты точки ориентиров 
равны  Tiiii ZYXP  , а их проекционные пиксельные 

координаты равны   .T
iii vup   Из уравнения (4) отно-

шение между местоположением 2D-пикселя и позицией 
ориентиров в 3D-пространстве следующее: 
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Из-за неизвестного местоположения камеры и шума 
точек наблюдения в уравнении есть невязка, которую 
суммируем по всем ݊ ориентирам, строим задачу 
наименьших квадратов, а затем минимизируем ее, чтобы 
найти максимально возможное местоположение камеры: 
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В уравнение (8) разность наблюдаемого p i  и прогно-
зируемого положения T  является ошибкой перепроеци-
рования, имеющей 2 измерения, как показано на рис. 4. 

1p  и 2p  являются проекциями ориентира P  посред-
ством сопоставления признаков при неизвестном место-
положение камеры. Существует определенное расстоя-
ние между проекцией 2p̂P  и наблюдаемой 2p . Поэтому 
можно скорректировать положение камеры, чтобы 
уменьшить .ˆ 22 pp  Задача уменьшения ошибки перепро-
ецирования за счет оптимизации местоположения каме-
ры и ориентиров называется уравниванием пучка. 

Построим задачу оптимизации, используя алгебру 
Ли, и решим ее с помощью алгоритма Левенберга–
Марквардта. Для этого вычислим производную каждого 
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члена ошибки по переменной оптимизации, которая яв-
ляется линеаризацией: 
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Рис. 4. Ошибка перепроецирования 

xJxexxe T )()(  

где e  – ошибка координат пикселя (2 степени свободы), 
x  – положение камеры (6 степеней свободы), TJ  – 
Якобиан 62  как показано в [8]. Для определения TJ  
используем модель возмущения для нахождения произ-
водной переменной положения камеры. 

Координаты пространственной точки в кадре камеры 
определяем как  TZYXTRP ''')(' 3:1  . Модель проек-
ции камеры относительно 'P  будет следующей: 
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Исключив s , имеем: 
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Умножим T  на возмущающую величину δξ,  где ξ  
является вектором алгебры Ли se(3)  и вычислим произ-
водную от замены e  по количеству помех: 
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Используя уравнение (11), получим: 
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Второй член является производной преобразованной 
точки по алгебре Ли: 

  .^',
δξ

' PIP



  (14) 

Умножив эти два элемента вместе, мы получим мат-
рицу Якоби 2 × 6. 

Матрица Якоби описывает производную первого по-
рядка ошибки перепроецирования по отношению к ле-
вой модели возмущения. 

Для оптимизации пространственного положения ори-
ентиров определим производную от e по пространствен-
ной точке P  как 

 .
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Полученные две матрицы Якоби (15), (16) уравнения 
камеры наблюдения относительно положения камеры и 
ориентиров обеспечивают направлений градиента при 
оптимизации и управления итерацией оптимизации. 

В уравнении (9) ошибка перепроецирования относит-
ся только к одному положению и одному ориентиру, в 
целом задача заключается в оптимизации всех перемен-
ных вместе: 

 Tnm ppTTx ,...,,,..., 11 . (17) 

Увеличив переменную оптимизации и объединив пе-
ременные положения камеры   ,ξ,...,ξ,ξ 6

21
mT

mc Rx 

и ориентиров   ,,...,, 3
21

nT
np Rpppx   получим урав-

нение целевой функции: 

,
2
1)(

2
1 22

pc xExFexxf   (18) 

где 
δξ



eFij  – частная производная всей функции по-

терь до i-й позиции камеры, а 
P
eEij 


  – частная произ-

водная функции до ݆-го ориентира. 

Используем метод Левенберга–Марквардта для ре-
шения инкрементного линейного уравнения: 

,)λ( gxDDH k
T   (19) 

где λ  – множитель Лагранжа, а D – матрица коэффици-
ентов для выбора доверительного интервала. 

Общий алгоритм оценки методом оптимизации сле-
дующий. 

1. Выбираем начальное значение 0x  и начальный ра-
диус доверенной области μ . 
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2. Для k -й итерации решаем линейную задачу на ос-
нове метода Гаусса–Ньютона, дополненного довери-
тельной областью: 

μ..,)()(
2
1min 22




kk
T

kk
x

xDtsxxJxf
k

, (20) 

где μ  – радиус, а D – матрица коэффициентов. 

3. Вычисляем r , используя уравнение 

xxJ
xfxxfr T 




)(
)()( . (21) 

4. Если 
4
3r  , устанавливаем 2μμ  . 

5. В противном случае, если 
4
1r  , определяем 

μ5.0μ  . 

6. Если r  больше заданного порога, устанавливаем 
kkk xxx 1 . 

7. Возвращаемся к шагу 2, если не сходится, иначе 
возвращаем результат.  

B. Особенности реализации визуальной одометрии 
Для реализации алгоритма оптимизации определим си-

стему визуальной одометрии, как представлено на рис. 5. 
Она состоит из четырех функциональных блоков: сопро-
вождения, уравнивание пучка, отображения и релокали-
зации. 

Блок сопровождения извлекает особые точки (при-
знаки) из левого кадра, анализирует оптический поток от 
предыдущего кадра к текущему кадру и оценивает по-
ложение камеры на основе результата оптического пото-
ка и уравнивания пучка. 

 
Рис. 5. Функциональная схема визуальной одометрии с коррекцией 

Перед запуском оптические потоки между левой и пра-
вой камерой согласовываются методом триангуляции. 
Если количество отслеживаемых ориентиров больше 
порогового значения, текущий кадр устанавливается в 
качестве ключевого. С использованием триангуляции 
между левым и правым кадром создаются новые ориен-
тиры для отображения. При возникновении сбоя сопро-
вождения функциональный блок перезагружается. 

Блок отображения вставляет новые ключевые кадры 
для вывода, отображает ориентиры и создает граф види-
мости в виде стека изображений, который оптимизиру-
ется в блоке уравнивания пучка. 

Задача оптимизации графа видимости выполняется в 
блоке уравнивание пучка. Он получает обработанные 
ключевые кадры и ориентиры, оптимизирует их и воз-
вращает результат. При этом контролируется масштаб 
задачи оптимизации в заданном диапазоне. 

Блок релокализации извлекает признаки в кадре, по-
ступающем с левой камеры. Затем дескрипторы призна-
ков связываются с визуальным словарем для составле-
ния вектора набора слов для текущего кадра. Распозна-
ватель местоположения будет искать кандидата ключе-
вого кадра в базе данных, которая создавалась перед 
подготовкой маршрута. Если распознаватель мест нахо-
дит кандидата ключевого кадра, из базы данных извле-
кается парный кадр. Прямым методом определяется ори-
ентация изображения и методом триангуляции опреде-
ляются координаты ориентиров. Далее производится 
геометрическая проверка соответствий точек 3D-3D. 
Далее оптимизируем граф положения, сформированный 
из текущей позы в положение ключевого кадра. После 
исправления графа положения объединяем дублирую-
щие ориентиры и корректируем положение камеры, сле-
дуя подходу в [1]. 

Ввиду того что блоки сопровождения, отображения и 
уравнивания пучка используют методы, которые описа-
ны в [7, 8, 9], в представленном исследовании более по-
дробно рассматривается блок релокализации. 

C. Релокализация на основе ключевых кадров 
1) Распознавание кадров 
Для коррекции представленной системы визуальной 

одометрии (рис. 4) используется распознавание места на 
основе внешнего вида. Ее суть заключается в поиске изоб-
ражения wI  в словаре, который имел бы сходство ܵ с кад-
ром запроса kI . Чтобы не сравнивать изображения по 
пикселям wkwk IIIIS ),( , используют так называе-
мые «визуальные слова» для описания изображений [6]. 

Визуальное слово часто представляет собой «обоб-
щенный» дескриптор признака v как среднее значение 
кластера сходных визуальных признаков. Тем самым 
можно описать изображение как набор визуальных слов, 
а затем объединить вхождения этих слов в гистограмму 
для каждого изображения. Сравнивая гистограммы 
изображений, можно вычислить схожесть изображений 
ܵ, но если визуальные слова встречаются на каждом кад-
ре, то гистограммы не очень информативны. Чтобы ре-
шить эту проблему, применяют подход повторного 
взвешивания TF-IDF (частота терминов – обратная ча-
стота документа), предложенный в [12]. Частота термина 
нормализует гистограммы до единичной длины, а частота 
обратного документа взвешивает отдельные измерения 
(слова) на основе их появления на всех изображениях. 

Для измерения сходства между двумя векторами 
набора слов kv  и wv  вычисляется 1L -оценка ),( wk vvS , 
значение которой лежит в [0..1]: 
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2) Особенности обработки запроса к словарю 
При обращению к словарю «мешка слов» получается 

список совпадающих кандидатов, связанных с оценками 
),(

nwk vvS . Разброс этих оценок сильно зависит от кадра 
запроса и распределения содержащихся в нем слов. По-
этому аппроксимируем ожидаемую ),( wk vvS  с исполь-
зованием наилучшей оценки в виде сходства между за-
прашиваемым изображением и предыдущим в видеопо-
токе ),( 1kk vvS  или априорное сходство. Для этого вво-
дим, как это сделано в [6], нормализованную оценку η : 

),(
),(

),(η
1


kk

wk
wk vvS

vvS
vv . (23) 

Для зависимости (23) вводятся два пороговых значе-
ния: α  – минимальная наилучшая оценка априорного 
сходства и β  – минимальный порог оценки сходства, 
такие что α),( 1 kk vvS  и β),(η wk vv . α  позволяет 
компенсировать ошибку при резких движениях, а β  – 
улучшить ожидаемую оценку сходства и адаптироваться 
к разным средам. 

3) Машинное обучение 
Для создания словаря используется машинное обуче-

ние без учителя с применением метода кластеризации. В 
основе – алгоритм k -средних [14]. Для этой задачи дано 
целое число k  категорий слов v  и набор изображений c 
n  количеством дескрипторов особых точек dRx . 
Требуется выбрать k  центров ࣝ так, чтобы минимизиро-
вать потенциальную функцию 2

χ
minφ cx

x Cc    . 

Алгоритм k-средних включает следующие шаги. 

1. Произвольно выбираются k  начальных центров 
kccC ,...,1  в зависимости от количества заданных кате-

горий слов. 

2. Для каждого ,,...,1 ki  задаем кластер iC  как мно-
жество точек в χ , которые ближе к ic , чем к jc , для 
всех ij  . 

3. Для каждого ,,...,1 ki  обозначим ic  как центр 

масс всех точек в  


iCxi
ii x

C
cC 1: . 

4. Шаги 2 и 3 повторяются до тех пор, пока iC  не 
перестанет изменяться. 

Шаги 2 и 3 минимизируют φ , и алгоритм вносит ло-
кальные улучшения в произвольную кластеризацию. 

Для оптимизации поиска (обеспечения поиска с лога-
рифмической вычислительной сложностью – )(log nO ) 
распознаватель строится как kd  – дерево с k  ветвями и 
глубиной ݀, который может содержать kd  слов. 

4) Априорная оценка 
Изображения L

corI  и R
corI  в точках коррекции имели 

разрешение hw , которое совпадало с оптическим дат-
чиком, установленным на мобильной системе. В ходе 
машинного обучения, в котором использовались только 
левостороннее изображение L

corI , был получен распо-
знаватель местоположения. Если после запроса из теку-
щего кадра к словарю дескрипторов появлялись не-
сколько кандидатов на коррекцию (релокализацию), то 
происходил их отсев по предполагаемому пройденному 
пути. Для оставшегося кандидата определялась пара из 
правого изображения и оценивалось положение кадра 

wcorT ,  прямым методом [17]. Для него оценка позиции 
камеры заключалась в определении оптимального значе-

ния матрицы преобразования 



N

i
i

T
iT eeTJ

1
)(min , ко-

торая сводит к минимуму фотометрическую ошибку 
)()( ,22,11 iii pIpIe  . Она представляет собой разницу 

в яркости пикселей в двух парных изображениях. 

Для оценки положения ориентиров corP  в кадре-
кандидате на коррекцию применялась триангуляция. Из 
матрицы преобразования T по известным R и t решается 
уравнение tRPsPs  122 , где 2P  и 1P  – нормирован-
ные координаты двух особых точек на двух парных 
изображениях, а 21ss  – глубины точек, которые требует-
ся определить. В его решении применялось сингулярное 
разложение. 

5) Геометрическая проверка 
Для геометрической проверки проводилось вычисле-

ние преобразования подобия )3(Sim  ориентиров 3D-3D 
из системы координат текущего кадра kI  в базис канди-
дата на релокализацию corI : 
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corkcorkcork
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tRs

S , (24) 

где s  – масштабный коэффициент, )3(SOR  – матрица 

вращения, а 3Rt  – вектор переноса. 

Алгоритм RANSAC или метод оценки со случайны-
ми вставками с достаточным количеством соответствий 
3D-3D использовался при определении преобразования 
подобия. На каждом шаге итерации вычисляются цент-
роиды координат в системе координат kI  и центроидом 
координат corI  для трех ориентиров, следуя подходу 
[15]. Наилучший масштаб вычисляется из соотношений 
центроидов: 
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где irr ,  и ilr ,  – центроиды координат системы координат 

corI  и kI  соответственно. 
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Подсчитывается количество соответствий, поддер-
живающих этот масштаб преобразования и проверяется 
ошибка перепроецирования 3D-точек на обоих изобра-
жениях. Соответствие считается включенным, если сум-
ма ошибок повторного проецирования в текущем изоб-
ражении и изображении – кандидате на релокализацию 
меньше порога. 

Если RANSAC находит преобразование, поддержи-
ваемое треть исходных соответствий, геометрическая 
проверка считается успешной. 

6) Оптимизация релокализации 
Уравнивание пучка оптимизирует ориентиры и клю-

чевые кадры в процедуре отображения, но оценка теку-
щего положения из-за накопленной ошибки будет неоп-
тимальной. Поэтому требуется решение, оптимизирую-
щее граф положения камеры, сформированный из теку-
щего положения в позицию корректирующего кадра. 

Для этого матрицу wcT ,  ближайшего ключевого кад-
ра в графе видимости преобразуется в подобие )3(Sim  – 

wcS ,  с масштабом 1s  и вычисляется относительное 
преобразование corcS ,  между текущим ключевым кад-
ром и корректирующим ключевым кадром corcS , . 

Определяется ошибка перепроецирования jie ,  между 

положениями wcS ,  и corcS ,  относительно ограничения 

corcS ,  в касательном пространстве )3(sim  и в мини-
мальном представлении следующим выражением: 

 )3(
1
,,,)3(, ))((log simwccorccorcSimji SSSe  (26) 

где )3()3(:log )3( simSimSim   отображается из пред-
ставления преобразование в касательное пространство, а 

7
)3( )3(:(.) Rsimsim   – оператор, отображающий из 

касательного пространства в минимальное представле-
ние как в [16]. 

Для распределения ошибки по графу видимости оп-
тимизируется положение камеры через функцию потерь, 
которая определяется следующим образом: 
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T
ji eex   (27) 

где ji,  – информационная матрица jie , . Корректиру-
ющий ключевой кадр включается в оптимизацию, кото-
рая использует метод Левенберга–Марквадта. 

Для каждого ориентира jP  выбирается исходный 

ключевой кадр wiT ,  и сопоставляется ориентир с ис-

пользованием оптимизированного cor
wiS , следующим об-

разом: 

,)( ,
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, jwi
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cor
j PTSP    (28) 

Далее скорректированное преобразование подобия 
cor
wiS ,  переводим обратно в трехмерные преобразования 

твердого тела cor
wcT , : 
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7) Объединение ориентиров  
Ориентиры kP , полученные в текущем кадре wkT , , и 

точки corP , определенные в корректируемом кадре 

wcorT , , будут дублироваться. Для объединения выполня-
ем ассоциацию данных методом ближайшего соседа. 
Для этого проецируем ориентиры из wcorT ,  в wkT ,  и 
стираем все точки, которые находятся на расстоянии 
ниже допустимого. 

8) Коррекция положения 
Определим относительное преобразование из теку-

щей позиции камеры wkT ,  в ожидаемое корректируемое 
положение распознанного ключевого кадра wcorT ,  как 

.
10
,,

,,, 







 corkcork

wcorwkcork
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Из-за неоднозначности масштаба соотнесем перенос 
corkT ,  с масштабным коэффициентом lcors ,  из преобра-

зования подобия, вычисленного по (24): 
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Для коррекции текущего положения камеры приме-
ним corkT ,  к ожидаемому корректируемому положению 
распознанного ключевого кадра wcorT ,  для восстановле-
ния положения камеры: 

.,,, wk
cor

cork
cor

wcor TTT   (32) 

Кадр со скорректированным положением и объеди-
ненными ориентирами считаем текущим и используем 
для дальнейшей оценки положения камеры в процедуре 
сопровождения. 

V. ОЦЕНКА 
Оценка решения вычислялась как среднеквадратиче-

ское отклонение в алгебре Ли для каждого местополо-
жения между оцененной estT  траекторией и опорной 

gtT , которая измерялась системой счисления пути. Для 
подтверждения ее истинности производилась калибров-
ка с использованием 2D-лидара путем решения следую-
щей задачи: на мерном участке методом наименьших 
квадратов Гаусса–Ньютона определялась невязка 

,)θ()( *
iiiiii uyxuxe   где Tyxx )θ,,(  – вектор со-

стояния, *
iu  – измерения лидара по итеративному алго-
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ритму ближайших точек, iu  – измерения системой счис-
ления пути, i  – количество наблюдений. 

Среднеквадратическое отклонение траектории вы-
числялась по следующей формуле: 

.)log(1σ
1

2

2
1
,



N

i
estigterror TT

N
 (33) 

VI. ЭКСПЕРИМЕНТ 
В ходе эксперимента определялись среднеквадрати-

ческие отклонения траектории визуальной одометрии 
без коррекции и с коррекцией с резким изменением сце-
ны. Для этого использовался маршрут движения с двумя 

типами поворота: на угол 
2
  и .2  На первом протя-

женность составляла 13 м, на втором – 25 м. 

Предварительно на маршруте было определено четы-
ре точки коррекции, на которых с помощью другой ка-
меры были получены по 10 пар изображения.  

Из полученных 80 изображений для кластеризации 
использовались только левосторонние кадры. Из них 
признаки извлекали с применением алгоритма ORB [18]. 

В процессе машинного обучения получили визуаль-
ный словарь, используя библиотеку DBoW3 для С++ 
[19]. Параметры полученного распознавателя приведены 
в табл. 1. 

ТАБЛИЦА I.  ПАРАМЕТРЫ РАСПОЗНАВАТЕЛЯ 

Параметры ORB Параметры DBoW3 
Количество признаков: 1200  
Уровни масштаба: 8  
Фактор уровень: 1.2 

Уровни словарного дерева: 6  
Кластеры/уровни словаря: 10 
Коэффициент ближайшего 
соседа: 0.6 

 
Для натурных испытаний применялось роботизиро-

ванное автономное транспортное средство, на котором 
установлены стереокамера Intel Realsense, лидар 2D 
HOKUYO, инерциальный модуль, колесный энкодер и 
контроллер с многоядерным процессором. В программ-
ной реализации алгоритма визуальной одометрии ис-
пользовались параметры, указанные в табл. 2. 

ТАБЛИЦА II.  ПАРАМЕТРЫ ВИЗУАЛЬНОЙ ОДОМЕТРИИ 

Тип параметра Значение 
Извлечение признаков  
Количество признаков 
Анализ оптического потока 
Метод оптимизации 

ORB 
1000 

Разреженный метод Лукаса–Канаде 
Алгоритм Левенберга–Марквардта 

 

В ходе проездов по маршруту с поворотом на 
2
  ис-

пользовалась единственная точка коррекции, а с поворо-
том на 42   точки. 

В точках компенсации ошибки система координат 
камеры не изменялась, как показано на рис. 6. Следова-
тельно, пространственное представление априорной ин-
формация совпадала с системой координат оптического 
датчика мобильной системы. 

 
Рис. 6. Точки коррекции с поворотом на 2  на этапе построения гра-
фа (отмечены кругами) 

При отображении данных использовалась оценка по-
ложения камеры в ходе построения графа и в ходе опти-
мизации в пределах графа видимости, которые на рис. 7 
представлены в виде ключевых кадров. 

Сравнительные графики траекторий на разных режи-
мах тестирования приведены на рис. 8 и рис. 9. Результа-
ты экспериментов указаны в табл. 3. 

ТАБЛИЦА III.  РЕЗУЛЬТАТЫ ЭКСПЕРИМЕНТА 

Режим тестирования СКО, м 
С поворотом на 1.57 рад. 
С поворотом на 1.57 рад. и коррекцией в одной точке 

0.489 
0.318 

С поворотом на 1.57 рад. оптимизированная 
С поворотом на 1.57 рад. оптим. и корр.  в одной точке 

0.294 
0.219 

С поворотом на 6.28 рад. 
С поворотом на 6.28 рад. и коррекцией в четырех точках 

0.547 
0.087 

С поворотом на 6.28 рад. оптимизированная 
С поворотом на 6.28 рад. оптим. и корр. в четырех точках  

0.347 
0.047 

 

 
Рис. 7. Кадр с выделенными признаками и отображение траектории на 
маршруте с поворотом на .2  Линия синего цвета – траектория из 
оценки местоположения на этапе построения графа, линия желтого 
цвета – оптимизированная траектория из оценки графа видимости 
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Рис. 8. Сравнение траекторий с поворотом на 2  на этапе построения 
графа. Синяя линия – опорная траектория, черная линия – без коррек-
ции, красная линия – с коррекцией 

 

Рис. 9. Сравнение траекторий с поворотом на 
2


 на этапе оптимиза-

ции графа. Синяя линия – опорная траектория, черная линия – без 
коррекции, красная линия – с коррекцией 

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Из результатов эксперимента следует: 

 при использовании графа видимости для оптими-
зации среднеквадратическое отклонение снижа-
ется по сравнению с оценкой в ходе построения 

графа с 0.489 до 0.294 при повороте 
2
  и с 0.547 

до 0.247 метров при повороте 2 ; 

 в местах с резким изменением угла поворота 
ошибка оценки местоположения увеличивается. 
Коррекция в этих зонах сглаживает выбросы, 
связанные с ошибками определения масштаба и 
параллакса, вызванного вращением. При этом 
среднеквадратическое отклонение снижается на 
порядок – с 0.247 до 0.047 м; 

 увеличение точек коррекции уменьшает средне-
квадратическое отклонение с 0.219 до 0.047 м; 

 наличие точек коррекции в местах с резким изме-
нением угла поворота позволяет компенсировать 
сбои отслеживания траектории. 

Результаты эксперимента доказывают, что предло-
женный подход позволяет корректировать нарастающую 
ошибку визуальной одометрии, а также компенсировать 
сбой сопровождения траектории после резкого измене-
ния угла поворота. 
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Аннотация—Статья посвящена разработке способов 
первичной обработки биофизических сигналов для неин-
вазивной диагностики заболеваний человека на основе 
электросейсмокардиоблока. Предложена методика оценки 
и обработки электрических и механических сигналов 
сердца во временной области. Рассмотрен способ обработ-
ки кардиосигналов по фазовому портрету по Такенсу. Да-
на оценка возможности проведения диагностики по респи-
раторным циклам. 

Ключевые слова—МЭМС-датчики, электрокардиогра-
фия, сейсмокардиография, гирокардиография, фазовый 
портрет. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
На сегодняшний день неинвазивные методы диагно-

стики заболеваний внутренних органов человека широко 
используются в медицинской практике. Сердце, импуль-
сы от которого различного биофизического происхож-
дения представляют огромный интерес для исследова-
ний, по праву считается главным органом человека. По-
этому важно иметь максимально полную информацию о 
его состоянии и функционировании. Это будет способ-
ствовать своевременному выявлению и лечению многих 
заболеваний, в том числе паталогических.   

Наибольшее распространение среди методов реги-
страции и обработки кардиосигналов получила электро-
кардиография (ЭКГ). На ее основе В.М. Успенский [1] 
выдвинул теорию информационной функции сердца, 
суть которой заключается в анализе вариабельности (из-
менчивости во времени) ЭКГ-сигналов. Предложенная 
теория была практически реализована в диагностической 
системе «Скринфакс», выявляющей более 30 заболева-
ний на любой стадии их развития. Позже изобретен 
электрокардиоблок (ЭКБ) высокого разрешения [2], на 
основе которого разработан дистанционный диагности-
ческий комплекс (ДДК), благодаря которому стало воз-
можно проводить обследования большой группы паци-
ентов одновременно и осуществлять диагностику ди-
станционно [3]. 

Поскольку сердце является источником не только 
электрических импульсов, но и механических, то поми-
мо ЭКГ-сигналов возможна регистрация сейсмо- и гиро-
кардиосигналов (СКГ и ГКГ соответственно). Для этого 
был разработан сейсмокардиоблок (СКБ) на основе мик-
ромеханических датчиков [4]. В ходе исследований было 
установлено [5], что сигналы, идентифицируемые СКБ, 

содержат больше информации о состоянии организма 
вследствие многообразия сердечных физиологических 
процессов механической природы.  

Таким образом, совместная первичная обработка 
ЭКГ-, СКГ- и ГКГ-сигналов позволит существенно уве-
личить достоверность диагностики по методу В.М. 
Успенского, а также осуществлять комплексный анализ 
функционального состояния организма.  

II. ОБОРУДОВАНИЕ И МЕТОДИКА ИЗМЕРЕНИЙ 
Для регистрации биофизических сигналов (ЭКГ, СКГ 

и ГКГ) использовался электросейсмокардиоблок (ЭСКБ) 
[6], состоящий из ЭКБ высокого разрешения и СКБ. ЭКБ 
высокого разрешения включает в себя 4 электрода, кото-
рые соединены с 24-разрядным аналого-цифровым пре-
образователем и микроконтроллером. СКБ, также соеди-
ненный с микроконтроллером, состоит из трехосных 
МЭМС-гироскопа и акселерометра [7]. Микроконтрол-
лер обеспечивает синхронизацию данных и высокую 
частоту передачи информации по каналам ЭКГ, СКГ и 
ГКГ. В устройстве дополнительно используются преци-
зионные вторичные источники питания и малошумящие 
операционные усилители. Таким образом, благодаря 
ЭСКБ возможно осуществлять синхронную регистрацию 
биофизических сигналов с частотой 1000 Гц с полосой 
пропускания от 0 до 500 Гц, что требуется для осуществ-
ления информационного анализа кардиосигналов [1]. 

Оборудование для измерения кардиосигналов пред-
ставлено на рис. 1 

 
Рис. 1. Оборудование для измерения кардиосигналов 
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Электроды от ЭСКБ согласно методу Эйнтховена [8] 
закрепляются на конечностях – руках и ногах, образуя  
3 отведения (см. рис. 1). Четвертый электрод, крепящий-
ся на правую ногу, используется в качестве заземления и 
на рис. 1 не показан. СКБ плотно фиксируется на гру-
дине пациента так, что ось Х направлена к левой руке, 
ось Y – к голове, ось Z – перпендикулярно вверх (правая 
система координат).  

Измерение кардиосигналов проводится в положении 
лежа на спине. Исследуемый должен лежать в спокой-
ном состоянии, не разговаривать и не двигаться, соблю-
дать равномерное дыхание. Процедура регистрации кар-
диосигналов занимает от 8 до 10 минут в зависимости от 
частоты сердечных сокращений – до получения 600 кар-
диоциклов в соответствии с применяемым методом [1].  

ЭСКБ по USB-интерфейсу передает информацию 
персональному компьютеру, с помощью которого, ис-
пользуя программу сбора данных, данные записываются 
в текстовый файл. Далее обработка полученных данных 
производится посредством программного обеспечения, 
реализованного в средах Python и MATLAB. 

III. АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ 
Разработанный ЭСКБ позволяет осуществлять реги-

страцию ЭКГ по 3 отведениям, а СКГ и ГКГ по 3 проек-
циям – на оси X, Y и Z приборной системы координат. 
Однако, в работе [9] показано, что рациональнее всего 
использовать по одному кардиосигналу каждого типа, а 
именно ЭКГ2 (2 отведение ЭКГ), СКГZ (проекция СКГ на 
ось Z) и ГКГY (проекция ГКГ на ось Y).  

Важным этапом в методе информационного анализа 
электрокардиосигналов [1] является первичная (предва-
рительная) обработка данных, включающая вычисление 
значений и приращений следующий параметров: ампли-
туды QRS-комплекса Rn, интервалов между соседними 
R-пиками (пульс) Tn и «фазового угла» αn = arctg(Rn / Tn). 
После этого производится расчет вариабельности пара-
метров ЭКГ-сигналов. Следовательно, для сигналов СКГ 
и ГКГ стоит задача найти и определить численные зна-
чения аналогичных параметров, характеризующих вари-
абельность кардиосигналов.  

Если ЭКГ-сигнал является относительно простым, а 
конфигурация электрокардиоцикла в целом одинакова у 
разных людей, то сигналы СКГ и ГКГ меняются суще-
ственно – даже в течение одного измерения. При этом 
оценка вариабельности параметров Rn, Tn, αn не учитыва-
ет изменение сигнала внутри кардиоцикла. В связи с чем 
предложено заменить параметр αn на площадь Sn, заклю-
ченную под кривой кардиоцикла.  

Нормированные параметры кардиосигналов, проил-
люстрированные на рис. 2, рассчитываются по следую-
щим выражениям: 

max min
j j j

j n
norm

R R

x x RR
D D


  , 

1
1

min
1

1
2

jk
j ji i
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
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где kj – количество отсчетов в j-м кардиоцикле, хi [мВ, g, 
°/с] – измеренные значения кардиосигналов ЭКГ, СКГ и 
ГКГ соответственно, DR – номинальные диапазоны кар-

диосигналов, рассчитанные экспериментально по ре-
зультатам многочисленных измерений [9]: 

DR
ЭКГ = 2,5 мВ; 

DR
СКГ = 0,075 g; 

DR
ГКГ = 5 °/c. 

 
Рис. 2. Параметры Rnorm, Snorm, Tnorm для ЭКГ, СКГ, ГКГ 

Значения параметра Tnorm численно равняются коли-
честву отсчетов в каждом кардиоцикле, что эквивалент-
но его продолжительности в миллисекундах. 

Спецификой применения СКГ и ГКГ при обработке 
биофизических сигналов является необходимость учета 
и минимизации погрешностей МЭМС-датчиков. Разли-
чают систематические и случайные погрешности [10]. 
Значения систематической погрешности в текущем за-
пуске, в частности смещение нуля и погрешности мас-
штабного коэффициента, остаются постоянными и пол-
ностью исключаются при расчете приращений вычис-
ленных параметров электросейсмокардиосигналов. Слу-
чайная погрешность смещения нуля, проявляемая в ос-
новном в виде теплового механического шума, принима-
ет минимальные значения. Влияние нелинейности мас-
штабного коэффициента и чувствительности к градиен-
там температуры уменьшают за счет алгоритмической 
компенсации [11]. Чувствительность к изменению тем-
пературы дополнительно минимизирована применением 
компаунда внутри корпуса СКБ [9]. 

Одним из способов оценки вариабельности рассчи-
танных параметров является использование коэффици-
ента вариации CV согласно формуле [12] 

CV(p) = σ(p) / M(p) · 100%, 

где p – массив параметров, вычисленных для каждого кар-
диоцикла, σ(p) – среднеквадратическое отклонение пара-
метра p, M(p) – математическое ожидание параметра p. 

На рис. 3 представлены гистограммы значений CV 
исследуемых параметров для трех пациентов. 

Из представленных гистограмм на рис. 3 можно сде-
лать следующие выводы. Во-первых, у ЭКГ-сигналов 
параметр Rnorm имеет низкие значения CV. При этом ве-
личины CV(Rnorm) у СКГ и ГКГ в разы больше, чем по 
ЭКГ. Во-вторых, как правило, параметр Snorm обладает 
наибольшей вариабельностью по сравнению с другими 
параметрами. В-третьих, все три параметра по ЭКГ 
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имеют наименьшие значения CV, но в ЭКГ содержится 
меньше погрешностей из-за отсутствия в сигнале меха-
нических микроколебаний, ускорений и прочих воздей-
ствий. Наконец, величина CV параметра Tnorm одинакова 
у всех кардиосигналов и не столь значительна в сравне-
нии с Snorm. Однако исключать из обработки параметр 
Tnorm не следует, поскольку он является базовым показа-
телем во всех используемых методах диагностики. Все 
это подтверждает, что совокупный анализ электро-, сей-
смо- и гирокардиосигналов по предлагаемым парамет-
рам позволит существенно расширить имеющиеся пе-
речни выявляемых заболеваний. 

 
Рис. 3. Гистограммы коэффициентов вариаций 

Альтернативным вариантом первичной обработки 
биофизических сигналов может стать анализ параметров 
кардиоциклов по фазовым портретам по Такенсу, при 
котором на фазовой плоскости откладывается зависи-
мость векторов задержек, сдвинутых друг относительно 
друга на один отсчет [13]. В этом случае возможны два 
подхода:  

 построение всех точек внутри каждого кардио-
цикла (см. подробно в работе [5]); 

 отображение функциональной зависимости изме-
нения временных интервалов кардиоциклов. 

Оба метода примечательны тем, что не требуют про-
водить операции нормирования.  

Недостатком первого подхода является трудность 
вычислений каких-либо параметров фигуры, которая 
геометрически выглядит довольно запутанной. Попытки 
применить различные методы обработки к столь слож-
ной фигуре на сегодняшний день не дали положительно-
го результата. 

При втором подходе точки располагаются на плоско-
сти в определенной области, которую просто аппрокси-
мировать методом наименьших квадратов. Затем необ-
ходимо выбрать ряд параметров получившейся области, 
обладающих наибольшей вариабельностью. Очевидно, 
что чем значительнее отличаются такие параметры при 
исследованиях на разных пациентах, тем проще судить о 
наличии или отсутствии определенных отклонений и 
заболеваний.  

Экспериментальным путем установлено, что точки 
занимают на плоскости область, наиболее близкую к 
эллипсу. В связи с этим в рассмотрении находились та-
кие параметры эллипса, как большая (a) и малая (b) по-
луоси, эллиптичность (k), периметр (P) и площадь (S). 

Также исследовалось его положение на фазовой плоско-
сти через угол наклона α, координаты центра (Х0,Y0), а 
также минимальные (Xmin и Ymin) и максимальные (Xmax и 
Ymax) значения. Результаты вычисления вариабельности 
перечисленных параметров даны в табл. 1. 

ТАБЛИЦА I. ПАРАМЕТРЫ АППРОКСИМИРУЮЩИХ ЭЛЛИПСОВ 

Пара-
метр 

Пациенты CV, % 1 2 3 4 5 
a 180,34 32,38 179,80 49,27 34,71 81,48 
b 64,07 11,28 75,29 19,52 32,57 68,89 
k 0,3553 0,3485 0,4188 0,3354 0,9385 53,97 
P 811,81 145,29 835,28 226,32 211,42 77,58 

S·103 36,276 1,147 42,505 3,0207 3,550 117,37 
α 44,99 45,01 45,00 45,03 45,15 0,14 
Х0 848,28 675,61 794,95 901,64 820,78 10,39 
Y0 848,30 675,64 795,00 901,70 820,85 10,39 

Xmax 983,61 699,85 932,76 939,10 854,44 12,68 
Xmin 712,98 651,37 657,14 864,20 787,13 12,35 
Ymax 983,63 699,89 932,83 939,19 854,52 12,68 
Ymin 713,01 651,39 657,17 864,22 787,19 12,35 

 
Анализ представленных данных показывает, что 

наиболее изменчивыми параметрами являются периметр, 
большая полуось и площадь. Причем, как и в случае с 
обработкой кардиосигналов во временной области, пло-
щадь имеет максимальные показатели вариабельности. 
Выбранные параметры продемонстрированы на рис. 4.  

 
Рис. 4. Аппроксимрующий эллипс 

Таким образом, используя набор параметров a, P и S, 
на основе обработанных данных можно реализовать диа-
гностику заболеваний на основе метода Успенского на 
базе фазового портрета по Такенсу. Недостаток описан-
ного способа – погрешность аппроксимации, появляю-
щаяся при реализации метода наименьших квадратов. 

СКГ и ГКГ-сигналы содержат в себе не только кар-
диоциклы, но и респираторные (дыхательные) циклы. 
Как известно, частота сердечных сокращений напрямую 
коррелирует с частотой дыхания. В этой связи существу-
ет высокая вероятность, что определенная вариабель-
ность дыхания также может свидетельствовать о нали-
чии того или иного заболевания.  

Для идентификации и сравнительного анализа респи-
раторных циклов были построены автокорреляционные 
функции. На рис. 5 приведен пример нормированных 
автокорреляционных функций для сигналов СКГ и ГКГ 
по осям X и Y, на котором отчетливо прослеживаются 
респираторные циклы в виде гармонического процесса.  
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Рис. 5. Идентификация респираторных циклов по автокорреляцион-

ной функции 

Согласно теории, ЭКГ содержит дыхательную огиба-
ющую, обусловленную попеременными разрядами 
нейронов дыхательного центра в продолговатом мозге [1]. 
Однако, как показали первые исследования, по сравнению 
с механическими кардиосигналами респираторная волна в 
ЭКГ-сигнале является маловыраженной. Также не уда-
лось отчетливо идентифицировать дыхательные волны на 
СКГ и ГКГ по оси Z. В причинах их отсутствия стоит по-
дробно разобраться и провести дополнительные исследо-
вания. Однако обработка респираторных циклов анало-
гично кардиосигналам вполне осуществима, а в качестве 
показателей можно использовать, к примеру, частоты 
вдоха/выдоха и соответствующие амплитуды. Очевидно, 
что работы в этом направлении будут продолжены. 

IV. ВЫВОДЫ 
Неинвазивная диагностика заболеваний внутренних 

органов человека по ЭКГ-сигналам на базе информаци-
онной функции сердца применима к механическим кар-
диоимпульсам – СКГ и ГКГ. На основе разработанного 
ЭСКБ доступна синхронная регистрация ЭКГ, СКГ и 
ГКГ. Совместная первичная обработка кардиосигналов 
позволяет получить максимально полную информацию о 
физиологических процессах в организме, которая необ-
ходима для достоверной диагностики.   

Проведенный анализ кардиосигналов во временной 
области показал, что наиболее подходящими парамет-
рами для оценки вариабельности кардиосигналов явля-
ются нормированные амплитуда Rnorm, площадь Snorm и 
период Tnorm.  

Аналогичные исследования временных интервалов 
кардиосигналов на основе фазового портрета по Такенсу 
выявили, что большая полуось a, периметр P и площадь 
S аппроксимирующего эллипса обладают наибольшей 
вариабельностью и, следовательно, могут использовать-
ся как альтернатива методу анализа биофизических сиг-
налов во временной области.  

Респираторные циклы также обладают определенной 
информативностью и, скорее всего, несут дополнитель-
ные сведения о функциональном состоянии организма. 
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Аннотация—Предложено решение задачи формирова-
ния кинематические параметров, измеряемых навигаци-
онными датчиками (координаты, линейные скорости и 
ускорения, углы ориентации и угловые скорости) для ими-
тационного моделирования навигационной системы назем-
ного объекта, движущегося по заданной пространственной 
траектории. Траектория объекта предварительно представ-
ляется аналитически с помощью ортогональных полиномов 
или ступенчатых функций, после чего решается обратная 
задача динамики. Рассматриваются условия достижения 
соответствия заданного маршрута наземного объекта и тра-
ектории, получаемой по алгоритмам счисления. 

Ключевые слова—инерциальная навигационная система, 
имитационное моделирование, измеряемые кинематические 
параметры, обратная задача динамики, наземный объект. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Одним из удобных подходов к оценке и повышению 

качества функционирования наземных навигационных 
систем (ННС) является имитационное моделирование. 
Его проведение предусматривает задание первичных 
кинематических параметров (ПКП), доступных для из-
мерений датчиками (линейные ускорения и скорости, 
углы ориентации, угловые скорости и др.). Состав ПКП 
определяется алгоритмом идеального функционирования 
ННС и набором датчиков [1–5]. Значения кинематиче-
ских параметров должны точно соответствовать заданной 
траектории, учитывая тот факт, что наземные объекты 
почти всегда движутся по заранее известным маршрутам, 
например автомобильным дорогам [6]. Дополнительно 
часто необходимо учитывать непостоянство линейной 
скорость объекта, рельеф местности, реже – аномалию 
силы тяжести и уклонения отвесной линии [7, 8]. В слу-
чае привлечения информации от внешних источников, 
таких как спутниковые навигационные системы (СНС), 
средства технического зрения, требуется синхронизация 
всех навигационных параметров и внешних данных этих 
источников. В этих условиях для имитационного моде-
лирования необходимо располагать как «идеальными» 
значениями ПКП, так и их значениями, содержащими 
измерительные погрешности, которые соответствуют 
заданным характеристикам точности отдельных датчи-

ков и ННС в целом. Наконец, формируемые ПКП долж-
ны позволять моделировать работу ННС как на этапе 
начальной настройки, так и на этапе определения нави-
гационных параметров движущегося наземного объекта. 

Решение указанной обратной задачи динамики пред-
ложено ниже: для заданной траектории движения объекта 
по земной поверхности необходимо сформировать пара-
метры, доступные для измерения навигационными дат-
чиками. Рассмотрены особенности решения этой задачи 
для двух вариантов задания траектории наземного объек-
та: с помощью координат и высот, измеренных СНС, и по 
данным цифровой топографической карты (ЦТК). При-
ведены примеры формирования имитационных измери-
тельных данных траектории наземного объекта для плат-
форменной и бесплатформенной инерциальных навига-
ционных систем (БИНС), а также системы курсо-
одометрического типа. Материал представляет интерес, 
прежде всего, специалистам-практикам в предметной 
области навигационных систем наземных объектов. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ФОРМИРОВАНИЯ 
ИНЕРЦИАЛЬНЫХ КИНЕМАТИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ  

И ОСНОВНЫЕ ЭТАПЫ ЕЁ РЕШЕНИЯ 
Исходными данными являются координаты xi, yi и 

высоты hi в пространственной прямоугольной системе 
координат, определенные в N точках траектории назем-
ного объекта. В случае задания траектории по ЦТК чис-
ло точек N на несколько порядков меньше по сравнению 
с СНС, вследствие чего необходимы дополнительные 
предположения о характере движения наземного объек-
та. Между точками предполагается прямолинейное дви-
жение, а в окрестности i-й точки ЦТК – движение по 
сектору окружности заданного радиуса R. Объект дви-
жется из начальной (i=1) в конечную (i=N) точку траек-
тории со скоростью V. Для простоты примем равным 
нулю крен (угол поворота относительно вектора линей-
ной скорости), принимая во внимание, что объект явля-
ется наземным. 

К исходным данным задачи необходимо отнести и 
сам алгоритм ННС, если методическая погрешность 
инерциального счисления координат не должна превы-
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шать 1 м за час. При этом требуется учитывать период 
дискретности, разрядность выходных данных навигаци-
онных датчиков, тип процедуры выработки параметров 
ориентации, включая нормирование соответствующих 
матриц, параметры эллипсоида, наличие канала высоты 
и другие особенности конкретного алгоритма ННС [1–5]. 
Здесь используем для определенности «классический» 
алгоритм БИНС [1]. 

Задача состоит в нахождении доступных для измере-
ний датчиками БИНС в моменты времени tk (такты ННС) 
значений ускорений Wx, Wy, Wz и угловых скоростей x, 
y, z по осям связанной с БИНС системы координат. 
Для ННС курсоодометрического типа необходимы зна-
чения углов курса  и продольного наклона  объекта. 

Решение задачи включает три основных этапа, рас-
смотренных ниже более детально. На первом этапе тра-
ектория наземного объекта математически представляет-
ся аналитическими функциями пройденного пути. Их 
последующее дифференцирование обеспечивает просто-
ту получения значений искомых навигационных пара-
метров и синхронизацию с данными, поступающими от 
внешних корректоров. Эта задача решена с использова-
нием классических ортогональных полиномов либо 
функций специального вида, в зависимости от доступ-
ных исходных данных траектории (СНС или ЦТК). На 
втором этапе формируются линейные и угловые кинема-
тические параметры в инерциальной системе координат. 
Окончательно, на третьем этапе, рассчитываются до-
ступные для измерений ПКП с учетом движения объекта 
по вращающейся Земле и особенностей алгоритма ННС. 

III. АНАЛИТИЧЕСКОЕ ПРЕДСТАВЛЕНИЕ ТРАЕКТОРИИ 
НАЗЕМНОГО ОБЪЕКТА 

A. Формирование аналитических зависимостей 
координат СНС от пройденного пути на основе 
ортогональных полиномов 
Темп выдачи данных СНС на 2-3 порядка меньше ча-

стоты работы алгоритмов счисления навигационных 
параметров. В связи с этим возникает необходимость 
интерполирования значений координат СНС в моменты 
времени, соответствующие тактам работы ННС. Также 
интерполирование позволяет учесть характер погрешно-
стей координат СНС, которые содержат высокочастот-
ную составляющую. Ее статистические характеристики 
у реальных измерений координат СНС таковы, что прак-
тически невозможно в дальнейшем вычислять с требуе-
мой точностью первую и вторую производные – состав-
ляющие скорости и ускорения наземного объекта, а так-
же параметры ориентации. Это определяет необходи-
мость сглаживания измеренных координат СНС с помо-
щью полиномов, что представляет собой наиболее про-
стое и эффективное на наш взгляд решение задачи ин-
терполирования. 

Для аналитической зависимости координаты x(s) от 
пройденного пути s коэффициенты Kx полинома задан-
ной степени n находятся взвешенным методом 
наименьших квадратов: 

   QXAQAAK TT
x

1
 , (1) 

где A – матрица, в j-й строке которой содержатся значения 
полиномов степеней 0…n в i-й момент времени; Q – диа-
гональная матрица весов, рассчитываемая по весовой 
функции выбранного вида полиномов; X – вектор, содер-
жащий значения координат СНС xi. Аналитические зави-
симости y(s) и h(s) формируются аналогично, в результате 
чего траектория объекта однозначно задается параметри-
ческим способом [9] в инерциальной системе координат. 

Вид полиномов (ортогональных Чебышёва 1-го рода, 
Чебышёва 2-го рода, Лежандра, степенных функций или 
сплайнов) не сказывается существенно на качестве реше-
ния задачи (показателем качества здесь является сово-
купная измерительная невязка координат СНС) [8]. Для 
определенности далее используются ортогональные по-
линомы Чебышёва первого рода     sjsC j arccoscos   с 
соответствующей весовой функцией для расчета матри-
цы Q. Согласование протяженности траектории объекта и 
интервала существования системы ортогональных поли-

номов [1,+1] выполняется по формуле 12
 is

S
s . 

Возможности формирования аналитических зависи-
мостей x(s), y(s) и h(s) на основе полиномов сильно огра-
ничены из-за резких (ступенчатых, скачкообразных) из-
менений ПКП. Они объективно вызваны изменениями 
направления движения наземного объекта – поворотами 
на автомобильной дороге, перемежающимися с длитель-
ными почти прямолинейными участками. В этих усло-
виях достижение требуемой точности искомых ПКП 
может потребовать значительного увеличения числа n 
членов ряда. Как следствие, существенно возрастают 
вычислительные затраты как на этапе нахождения коэф-
фициентов разложения согласно (1), так и на последую-
щем этапе вычисления значений линейных и угловых 
кинематических параметров. На практике данный под-
ход целесообразно использовать для формирования ПКП 
траекторий протяжённостью до 10 км и не имеющих 
резких поворотов или перепадов высот. 

B. Аппроксимация углов ориентации объекта на основе 
дельта-функций по координатам точек ЦТК 
Второй подход к формированию ПКП основан на ап-

проксимации линейных и угловых параметров движения 
объекта с помощью дельта-функций, постоянных при 
любых значениях аргумента s, кроме заданного отрезка. 
Примерами таких функций могут служить: дельта-
функция Дирака, функция ошибок или интеграл вероят-
ностей, функции арктангенса, гиперболического танген-
са th и др. [11]. 

Существо аппроксимации рассмотрим на простом 
примере, когда два прямолинейных отрезка ЦТК с об-
щей точкой имеют различную ориентацию. Обозначим 
координаты и высоты начальной, общей и конечной то-
чек двух отрезков, соответственно: X1, Y1, H1; X2, Y2, H2 и 
X3, Y3, H3. 

В общей точке изменяется как угол  азимутальной 
ориентации, так и продольный наклон  объекта. Скач-
кообразное изменение этих углов не согласуется с физи-
кой движения реального наземного объекта, поэтому 
допустим, что его траектория может не проходить через 
общую точку, а радиус поворота R должен быть намного 
меньше длины кратчайшего из двух отрезков. Угол  в 
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произвольной точке «плавной» траектории определим 
как функцию пройденного пути s: 

   






 



 

R
ssths

5,0
1

20 , (2) 

где α0 – дирекционный угол направления с начальной 
точки на общую, α – изменение дирекционного угла в 
общей точке, sα – значение пройденного пути s в сере-
дине поворота. Аналогично определяется и ориентация 
по углу θ продольного наклона объекта 

  






 



 

R
ssths

5,0
1

20 . 

Согласно принципу счисления координаты концов 
отрезков связаны с углами следующими выражениями: 


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   

  .sin

,cossin

,coscos

0
13

0
13

0
13













S

S

S

dssHH
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 (3) 

В системе уравнений (3) неизвестными параметрами 
являются sα, sθ и S, которые могут быть легко найдены 
одним из известных методов решения нелинейных 
уравнений [9, 11] с начальными приближениями – дли-
нами отрезков. Если рассматривается движение объекта 
без учёта высоты, то θ = 0 и последнее уравнение можно 
не принимать в расчёт. 

Располагая значениями sαi, sθi, и Si для всех i-х общих 
точек маршрута движения объекта (ломаной линии) из 
общего их числа (N2), можно записать зависимость курса 
и угла продольного наклона объекта от пройденного пути: 
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 (4) 

Сформированные таким образом аналитические 
функции являются основой для дальнейшего нахожде-
ния ПКП в инерциальной системе координат. 

IV. ФОРМИРОВАНИЕ КИНЕМАТИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ  
В ИНЕРЦИАЛЬНОЙ СИСТЕМЕ КООРДИНАТ 

В случае использования ортогональных полиномов 
эта частная задача решается наиболее просто путем 
нахождения производных первого и второго порядков по 
пройденному пути s от аналитических зависимостей, 
рассмотренных выше. Дополнительно требуется согла-
сование протяженности траектории и интервала суще-
ствования системы ортогональных полиномов, для чего 
первая и вторая частные производные по аргументу по-
линома умножаются на S2  и 24 S  соответственно. 
Нахождение углов курса и продольного наклона основа-
но на допущении, согласно которому ориентация объек-

та полностью определяется направлением его вектора 
скорости, ориентированного по касательной к траекто-
рии, и практически отсутствует боковое скольжение: 

  
 
     

   sVsV

sVtgs
sV
sV

tgs
yx

z

x

y

22
,


 . (5) 

Угловые скорости находятся путем дифференцирова-
ния проекций углов на соответствующие оси связанной 
системы координат ННС (платформенной или БИНС). 

При использовании дельта-функций (4) линейные 
ускорения объекта могут быть определены путем диф-
ференцированием по пройденному пути s проекций ли-
нейной скорости объекта на соответствующие коорди-
натные оси. Например, для линейной скорости 

    tstvVh  sin  имеем: 

          s
dt

tdvss
ds
dtvV

dt
da hh  coscos2 . (6) 

Непостоянство линейной (продольной) скорости вы-
ражается дополнительным множителем   dtdstv   при 
нахождении всех частных производных. 

V. ФОРМИРОВАНИЕ ПЕРВИЧНЫХ КИНЕМАТИЧЕСКИХ 
ПАРАМЕТРОВ, ДОСТУПНЫХ ДЛЯ ИЗМЕРЕНИЙ 

НАВИГАЦИОННЫМИ ДАТЧИКАМИ 
Доступные для измерений навигационными датчика-

ми ПКП формируются путем введения поправок к кине-
матическим параметрам, рассчитанным в инерциальной 
системе координат (координатам x, y, h, соответствую-
щим линейным скоростям Vx, Vy, Vh, и ускорениям ax, ay, 
ah, угловым скоростям x, y, h, рис. 1). Поправки 
включают составляющие вектора CW  ускорения Корио-

лиса и относительного ускорения VW , вызванного ли-
нейной скоростью движения наземного объекта по эл-
липсоиду, ускорения силы тяжести g(B), рассчитываемо-
го по аргументу широты B. 

 
Рис. 1. Схема формирования ПКП, доступных для измерений датчи-

ками ННС 
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Элементы матрицы направляющих косинусов C рас-
считываются с помощью обобщённого уравнения Пуас-
сона и процедуры коррекции нормы матрицы. Проекции 
вектора абсолютной угловой скорости, измеряемые дат-
чиками (ДУС), находятся согласно формуле [1, 5]: 
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где   oB   – вектор проекций абсолютной угловой 
скорости географического трехгранника на его оси с 
учётом линейной скорости объекта, A и A – матрицы 
направляющих косинусов, соответствующие углам крена 
(вращения) и продольного наклона (тангажа),   ,  – уг-
ловые скорости курса и продольного наклона наземного 
объекта. Начальные условия в схеме вычисления ПКП, 
показанной на рис. 1, определяются по известным фор-
мулам начальной выставки ННС конкретного типа. 

Числовые примеры формирования ПКП для имитаци-
онного моделирования процесса функционирования БИНС 
иллюстрируют следующие рисунки. На рис. 2 изображена 
траектория наземного объекта, сформированная по реаль-
ной ЦТК с учетом рельефа местности. На ней символом 
«+» отмечены точки ЦТК, использованные в качестве ис-
ходных данных. В укрупнённом масштабе показана траек-
тория БИНС в окрестности одной из таких точек.  

 
Рис. 2. Маршрут объекта в ЦТК и траектория, построенная с помо-

щью алгоритма БИНС по ускорениям и угловым скоростям 

Погрешности северной B и восточной L коорди-
нат, вырабатываемых БИНС по сформированным значе-
ниям измерительных данных акселерометров и ДУС, 
представлены на рис. 3.  

 
Рис. 3. Зависимость погрешностей координат от пройденного пути 

 
Рис. 4. Зависимость погрешностей углов курса, продольного наклона 

и крена от пройденного пути 

Они возрастают с увеличением пройденного пути S, но 
не превышают 1 м в данном примере. На рис. 4 показаны 
зависимости погрешностей выработки углов курса , 
продольного наклона  и крена  от пройденного пути. 
Примеры для других траекторий и исходных данных мо-
гут быть получены с помощью программы для ЭВМ [12]. 
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Аннотация—Рассматриваются геофизические инвари-
анты и их применение для оценки ошибок бесплатфор-
менных инерциальных навигационных систем (БИНС). 
При начальной выставке такими инвариантами являются 
параметры, связанные с неподвижностью основания 
БИНС, а в режиме навигации – с проекциями вектора уг-
ловой скорости вращения Земли на оси инерциальной си-
стемы координат. При оценке ошибок с помощью обоб-
щенного фильтра Калмана априорно известные инвариан-
ты сравниваются с их значениями, вычисленными в 
БИНС. Исследуется динамика изменение коэффициентов 
оцениваемости элементов вектора ошибок БИНС при 
наблюдении различных инвариантов. Для решения такой 
задачи используется процедура разложения матрицы 
наблюдаемости по сингулярным числам. Приводятся ре-
зультаты экспериментальных исследований, полученных 
по зарегистрированным данным системы БИНС-500НС. 

Ключевые слова—инерциальная навигационная систе-
ма, оцениваемость ошибок, геофизические инварианты, 
наблюдения, обобщенный фильтр Калмана.  

I. ВВЕДЕНИЕ 
Для оценки ошибок бесплатформенных инерциаль-

ных навигационных систем (БИНС) используется внеш-
няя информация, формируемые на ее основе наблюдения 
и обобщенный фильтр Калмана (ОФК) [1]. При реализа-
ции такого подхода БИНС рассматривается как наблю-
даемая динамическая система (ДС), которая описывается 
следующими уравнениями 

 уравнение БИНС:   

             БИНС БИНС( ) [ ( )] ( )ξ( )Y t F Y t G t t  ;                  (1) 

 уравнение ошибок БИНС: 

              )(ξ)()()()(/ ttGtxtAtxdtdx   ;           (2)                       

 сигналы наблюдений:   

           БИНС ДВИ( ) [ ( )] [ ( )]Z t h Y t h Y t  ;                    (3) 

 модель сигналов наблюдений: 

                         )()()()( ttxtHtZ  ,                      (4) 

где Y(t) – вектор параметров движения; БИНС ( )Y t  – вектор 
параметров, формируемых БИНС; БИНС( ) ( ) ( )x t Y t Y t   – 

вектор ошибок БИНС; 
БИНС( ) ( )( ) [ ( )]/ Y t Y tA t F Y t Y     – 

матрица коэффициентов, характеризующих динамику 
изменения ошибок БИНС; )(ξ t ; Q(t) – вектор возмуще-
ний в БИНС и его ковариационная матрица; G(t) – мат-
рица интенсивностей возмущений; )(t ; )( tR  – вектор 
ошибок наблюдений и его ковариационная матрица; 

БИНС( ) ( )( ) [ ( )]/ Y t Y tH t h Y t Y     –                   (5) 

матрица связи сигналов наблюдений с вектором ошибок 
БИНС; ДВИ – датчики внешней по отношению к БИНС 
информации. 

Традиционно для оценки ошибок БИНС использу-
ются ДВИ, работа которых основана на других физиче-
ских принципах [2–5]. Недостатком таких подходов яв-
ляется зависимость БИНС от ДВИ, а также от их оши-
бок. В то же время функционирование БИНС тесно свя-
зано с геофизическими инвариантами, которые приме-
няются, например, в геоинерциальных системах. В та-
ких системах используется информация о рельефе зем-
ной поверхности [6], а также об аномалиях ускорения 
силы тяжести [7] и магнитного поля [8]. Однако указан-
ные инварианты часто имеют нечеткий, размытый ха-
рактер. В работе [9] предлагается расширить примене-
ние и модифицировать алгоритмы наблюдений на осно-
ве стабильных геофизических инвариантов. Такими ин-
вариантами являются: при начальной выставке – пара-
метры, связанные с неподвижностью основания БИНС, 
в режиме навигации – проекции вектора угловой скоро-
сти вращения Земли на оси инерциальной системы ко-
ординат. При формировании наблюдений геофизиче-
ских инвариантов представляет интерес задача опреде-
ления динамики изменения коэффициентов оценивае-
мости [10] элементов вектора ошибок БИНС. Решение 
такой задачи позволяет согласовывать точностные и 
временные характеристики процедур оценивания с ре-
сурсами процессорного модуля БИНС. 

Цель работы – исследование оцениваемости ошибок 
БИНС по геоинерциальным наблюдениям. 

Для достижения поставленной цели предлагается 
применить процедуру разложения матрицы наблюдения 
(5) по сингулярным числам [11]. Известно [10], что в 
таком разложении элементы диагональной матрицы со-
ответствуют коэффициентам оцениваемости ошибок 
БИНС.    
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II. ИНЕРЦИАЛЬНАЯ НАВИГАЦИЯ И НАБЛЮДЕНИЯ 
ГЕОФИЗИЧЕСКИХ ИНВАРИАНТОВ 

В режиме начальной выставки БИНС определяются 
начальные условия для интегрирования уравнений вида 
(1), (2). Геодезические координаты точки начальной вы-
ставки полагаются известными. Начальные значения 
углов ориентации могут быть определены методом ана-
литического гирокомпасирования (АГК) [9]. Такой ме-
тод реализуется по сигналам гироскопов и акселеромет-
ров, которые измеряют проекции вектора угловой скоро-
сти вращения Земли и ускорения силы тяжести на оси 
инерциального измерительного модуля (ИИМ). Уточне-
ние углов ориентации после режима АГК, а также оцен-
ка инструментальных дрейфов чувствительных элемен-
тов может быть выполнена в режиме точной начальной 
выставки. Такой режим реализуется с использованием 
наблюдений геофизических инвариантов, ОФК и псев-
досчисления параметров БИНС. 

Типовыми являются инварианты, связанные с непо-
движным основанием БИНС, а именно: неизменные ко-
ординаты точки начальной выставки (ТНВ) и нулевые 
относительные скорости  

     T
ТНВ

T
БИНС)( ]λ[]λ[ iiiiiiik hhZ   ,     (6) 

            T
( ) ξ η ζ

1
[ ] (τ) τ

ti
V i ti

Z V V V V d


      ,                 (7) 

где VVgaCV T  ω23


 –                              (8) 
основное уравнение инерциальной навигации; 

T][ zyx aaaa   – вектор сигналов акселерометров; 

)(гр Rgg   – вектор ускорения силы тяжести; 

2
gg  ; Т

грζηξгр ][ gggg   – вектор гравитационного 

ускорения; T
ζηξ ][   – вектор угловой скоро-

сти вращения Земли; 
2

 ; T]  0  0[ RR   – радиус-

вектор местоположения ИИМ; ( ) – оператор векторного 
произведения; 3C  – матрица направляющих косинусов, 
характеризующая угловую ориентацию связанной с ИИМ 
системы координат oxyz относительно опорного трех-
гранника o  для всеширотного алгоритма счисления 
координат [2];  , λ  – геодезические широта и долгота; 

ih  – высота относительно земного эллипсоида. 

В работе [9], кроме того, предлагается дополнительно 
формировать наблюдения, связанные с неизменностью 
проекций вектора угловой скорости вращения Земли на 
оси инерциальной системы координат IIII ZYXO : 

                      iiiZ 
ˆ

)( ,                        (9) 

где                    


it

iti dC
1

T
0 τ)τ()τ(

ˆ 
;                 (10) 

T]00[ ii t   – вектор приращений углов пово-

рота Земли за время 1 iii ttt  в проекциях на оси 

инерциальной системы координат; 0C  – матрица 
направляющих косинусов, характеризующая ориента-
цию ИИМ относительно инерциальной системы коорди-

нат; T[ ]x y z         – вектор сигналов датчиков угло-
вой скорости. 

Известно [12], что ДС полностью наблюдаема, т.е. 
все n элементов ее вектора состояния могут быть опре-
делены в i-й момент времени, в следующих случаях:  

 матрица связи i iH   векторов наблюдения iZ  и 

состояния ix  имеет ранг n; 

 для скалярных наблюдений jz , сформирован-
ных в n дискретных моментов времени, матрица 

( ) ( 1) ( 1)1
   ... [ ]

i
T T T T T T
j i i j i k j i nk i n

H H H 
    

    

имеет ранг n, где T
i

T
i )( 1  . 

В интегрированных БИНС в вектор состояния вклю-
чаются их ошибки. На практике условия полной наблю-
даемости для векторов ошибок БИНС большой размер-
ности не всегда реализуемы. В то же время представля-
ется возможным определение меры оцениваемости [10] 
элементов вектора ошибок при обработке конкретных 
наблюдений с помощью ОФК 

Прогноз:     / 1 1/ 1ˆ ˆФii i i ix x   . 

Коррекция: / / 1 / 1ˆ ˆ ˆ( )i ii i i i i i ix x K Z H x    , 

где / 1 /,  ˆ ˆi i i ix x  – априорная и апостериорная оценки век-
тора ошибок БИНС на i – м шаге по i–1 и i наблюдениям; 

iK  – коэффициент усиления ОФК.  

Задача определения коэффициентов оцениваемости 
вектора /ˆi ix  может быть решена на основе сингулярного 
разложения (Singular Value Decomposition – SVD [11]) 
матрицы (5) для наблюдений (6), (7), (9). SVD-разложение 
позволяет определять коэффициенты оцениваемости 
ошибок БИНС по матрицам наблюдения неполного ран-
га. Учитывая, что апостериорная оценка /ˆi ix  определя-

ется невязкой / 1ˆν ii i i iZ H x   , SVD-разложение целе-

сообразно выполнять для матрицы T T
i iH  размерности 

n m . Такое разложение имеет вид [10], [11]: 

  ( )
( ) ( ) ( ) ( )( )0

i m mT T T
i n n i n m i n n i m mn m m

S
H U V

    

 
 
  

  ,    (11) 

где iU ; iV  – ортогональные матрицы; iS  – диагональ-

ная матрица. Следуя работе [10], элементы матрицы iS  
соответствуют коэффициентам оцениваемости.  
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III. АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ ИССЛЕДОВАНИЙ 
Обобщенной характеристикой оцениваемости оши-

бок БИНС в i-й момент времени может быть вычислен-
ное по множеству сингулярных чисел их «круговое» 
значение 

                        2
( )

1

1 m
i ki k

S SN 
  ,                          (12) 

где N – количество наблюдений. 

Исследование оцениваемости ошибок БИНС выполне-
но на этапе начальной выставки по зарегистрированным 
данным интегрированной инерциально-спутниковой нави-
гационной системы БИНС-500НС [9]. Циклограмма рабо-
ты системы БИНС-500НС включала следующие этапы: 
грубая начальная выставка методом АГК (t=0300с); точ-
ная начальная выставка с использованием геофизических 
инвариантов и ОФК (t=300760с); навигационный режим 
(t >760 с). Вектор ошибок включал 18 параметров [9]. Шаг 
наблюдения – 1 с. 

На рис.1 показана динамика изменения параметра 
(12) для наблюдений (6), (7). 
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Рис. 1. Динамика параметра 
iS  для наблюдений (6), (7) 

На рис.2 показана динамика изменения параметра 
(12) для наблюдений (6), (7), (9). 

Можно видеть, что совместное применение традици-
онных (6), (7) и дополнительных наблюдений геофизи-
ческих инвариантов (9) позволяет существенно повысить 
наблюдаемость, а следовательно, и оцениваемость оши-
бок БИНС на этапе начальной выставки.  

  S  

 
Рис. 2. Динамика параметра для наблюдений (6), (7), (9) 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе показана возможность анализа оцениваемо-

сти интегрированных БИНС на основе сингулярного 
разложения матрицы связи в модели наблюдения. Такой 
анализ позволяет согласовывать точностные и времен-
ные характеристики процедур оценивания с ресурсами 
процессорного модуля БИНС. Кроме того, представляет-
ся возможным выбирать датчики внешней информации 
для коррекции БИНС в сложной помеховой обстановке – 
например, определять спутниковое созвездие с наилуч-
шим геометрическим фактором и с минимальными по-
мехами. Представленные результаты динамики измене-
ния коэффициентов оцениваемости элементов вектора 
ошибок БИНС подтверждают эффективность примене-
ния геофизических инвариантов в практических прило-
жениях [9]. 
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Аннотация—Рассматривается двухуровневая калибров-
ка инерциальных микроэлектромеханических систем 
(МЭМС). В таких системах чувствительными элементами 
(ЧЭ) являются акселерометры и вибрационные гироскопы, 
ориентированные по трем ортогональным осям и размещен-
ные в одном инерциальном измерительном модуле. Первый 
этап калибровки проводится в заводских условиях на стенде 
без линейных перегрузок. Второй этап реализуется в дина-
мическом режиме в подвижной лаборатории, обеспечиваю-
щей линейные перегрузки. На этом этапе оцениваются 
дрейфы сигналов ЧЭ, а также перекосы их измерительных 
осей, которые остаются после заводской калибровки. Кроме 
того, проводится параметрическая идентификация динами-
ческих моделей дрейфов сигналов ЧЭ. Такие модели необхо-
димы для прогнозирования и компенсации погрешностей 
ЧЭ в автономных режимах инерциальной навигации, в том 
числе, при потере спутниковых сигналов. Предлагается оце-
нивать погрешности ЧЭ в движении с использованием ин-
формации от опорной инерциально-спутниковой навигаци-
онной системы и обобщенного фильтра Калмана. Анализи-
руются результаты натурных экспериментов. 

Ключевые слова—инерциальная навигационная систе-
ма, глобальная навигационная спутниковая система, мик-
ро-электро-механические датчики, калибровка, обобщен-
ный фильтр Калмана.  

I. ВВЕДЕНИЕ 
Современное состояние комплексов бортового обо-

рудования подвижных объектов характеризуется приме-
нением интегрированных инерциально-спутниковых 
навигационных систем (ИСНС) [1, 2]. В ИСНС глобаль-
ные навигационные спутниковые системы (ГНСС) обес-
печивают высокоточное позиционирование, а инерци-
альные (ИНС) – определение угловой ориентации, а 
также резервирование ГНСС в сложной помеховой об-
становке. При ограничении на размеры и массу ИСНС 
бесплатформенные ИНС (БИНС) могут строиться на 
базе инерциальных микроэлектромеханических систем 
(МЭМС) [3].  

Типовой инерциальный измерительный модуль 
(ИИМ), построенный по МЭМС-технологии, включает 
[4] ортогонально расположенные триады вибрационных 
гироскопов и акселерометров. БИНС–МЭМС [5], по-
строенная на базе ИИМ ADIS16488 [6] разработки ком-
пании Analog Devices [6], показана на рис. 1. В такой 
БИНС взаимодействие с потребителями реализуется с 
помощью цифрового сигнального процессора (ЦСП). 

ЦСП построен на вычислительной плате «OLinuXino 
A20 micro» с адаптером, предназначенным для синхро-
низации интерфейсов SPI и UART. На рис. 2 представ-
лен ИИМ на базе МЭМС ГКВ-10 разработки Лаборато-
рии микроприборов (Зеленоград) [7].  

 
Рис. 1. БИНС–МЭМС на базе ИИМ ADIS16488 

 
Рис.. 2. МЭМС ГКВ-10 

МЭМС ГКВ-10 по сравнению с модулем ADIS16488 
имеет стандартный интерфейс RS-485, что существенно 
облегчает построение ИСНС на его основе.  

Учитывая перспективы развития и применения ма-
логабаритных ИСНС, а также возможности современ-
ных встраиваемых вычислителей, представляется целе-
сообразным разрабатывать аналитические подходы к 
оценке и компенсации погрешностей МЭМС–ИИМ. 
Такие подходы позволяют также выполнять идентифи-
кацию их динамических моделей. Динамические моде-
ли учитывают изменение параметров МЭМС–ИИМ в 
процессе эксплуатации, а также обеспечивают требуе-
мые точностные характеристики ИСНС в автономном 
инерциальном режиме при потере сигналов ГНСС. 
Можно отметить, что систематические погрешности 
МЭМС–ИИМ оцениваются, как правило, в процессе 
стендовой калибровки. Такая калибровка не позволяет 
имитировать динамические режимы работы ИСНС, 
связанные с линейными и угловыми ускорениями.  

ADIS16488 

ЦСП 
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Традиционно [8] динамическая калибровка МЭМС–
ИИМ выполняется в движении с использованием дан-
ных о координатах и скоростях от ГНСС. Однако в этом 
случае дрейфы сигналов гироскопов и акселерометров 
имеют плохую наблюдаемость. Поэтому предлагается 
для динамической калибровки МЭМС–ИИМ использо-
вать, кроме скоростных и позиционных параметров, 
данные об ориентации, угловых скоростях и ускорениях 
от опорной более точной БИНС. 

Цель работы – повышение точностных характери-
стик МЭМС–ИИМ на основе комбинированной калиб-
ровки в стационарном и динамическом режимах.  

II. ЗАВОДСКАЯ СТЕНДОВАЯ КАЛИБРОВКА МЭМС    
При стендовой калибровке вектор погрешностей 

МЭМС–ИИМ, как правило, включает [9, 10] системати-
ческие дрейфы сигналов чувствительных элементов 
(ЧЭ) – гироскопов и акселерометров, а также угловые 
отклонения осей ЧЭ от идеального ортогонального 
трехгранника. Например, для гироскопического модуля, 
такой вектор имеет вид: 

                   TTT
δ

][ δxxx
   ,                    (1) 

где T
Θδ ]ΘδΘδΘδ[ zyxx   –                                       (2) 

вектор систематических угловых дрейфов гироскопов; 
T]δδδδδδ[δ zyzxyzyxxzxyx   – вектор угловых 

«перекосов» осей гироскопов; ox, oy, oz – оси ИИМ. 

Процедура калибровки связана с формированием 
наблюдений при последовательном вращении стенда 
вокруг осей ox, oy, oz. Например, при вращении ИИМ 
вокруг оси ox наблюдение будет иметь вид: 

        T
Стенд

T
ИИМ ]0 0

~
[][ xzyxxZ 
 ,    (3) 

где T][ zyx  
 – вектор сигналов датчиков 

угловых скоростей; x
~

 – опорный сигнал.  

Наблюдение (3) связано со следующей моделью: 

xx
Z H x   , 

где 

ИИМ

1 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0

y z

x zx
x y

H
 

  
 

 
 
 
 

 
 

 
; 

  – вектор ошибок формирования опорных угловых 
скоростей вращения стенда. 

При заводской калибровке, как правило, ошибки 
стенда не учитываются. Оценку вектора ошибок ИИМ 
x̂  в этом случае можно найти методом наименьших 
квадратов, решив следующее уравнение: 

                                   1ˆ xyz xyzx H Z
  ,                         (4) 

где TT
z

T
y

T
xxyz HHHH ][ ; TT

z
T
y

T
xxyz ZZZZ ][ . 

Повысить точность оценивания ошибок инерциаль-
ных измерителей можно путем обработки наблюдений 
(4) с помощью последовательной модификации обоб-
щенного фильтра Калмана (ОФК) [11]. В этом случае 
исключаются ошибки операции обращения матрицы 

xyzH  в уравнении (4), а также учитываются случайные 

погрешности стенда. 

В процессе стендовой калибровки не могут быть вы-
полнены следующие процедуры: 

 оценка динамических ошибок ИИМ, возникаю-
щих при комплексном воздействии линейных пе-
регрузок и угловых «рывков»; 

 идентификация моделей ошибок ЧЭ; 

 контроль качества выполненных калибровок. 

Тестирование ИИМ в движении выполняется в со-
ставе БИНС с учетом заводских калибровочных коэф-
фициентов, запомненных в процессорном модуле 
БИНС–МЭМС. 

III. ДИНАМИЧЕСКАЯ КАЛИБРОВКА МЭМС-ДАТЧИКОВ 
Динамическая калибровка датчиков БИНС–МЭМС в 

движении может быть выполнена путем взаимодействия 
с эталонной ИСНС. Для этого должны синхронно реги-
стрироваться сигналы инерциальных датчиков обеих 
систем, а также сигналы ГНСС. При постобработке за-
регистрированных данных в БИНС–МЭМС решается 
задача инерциальной навигации, а в эталонной ИСНС – 
задача инерциально-спутниковой навигации. В рассмат-
риваемой работе в качестве эталонной ИСНС использо-
валась система БИНС-500НС [12]. При калибровке 
инерциальных датчиков в движении в базовый вектор 
состояния БИНС–МЭМС дополнительно включаются 
систематические дрейфы, а также перекосы измери-
тельных осей ЧЭ. 

Модели погрешностей МЭМС–ИИМ формируются 
таким образом [9, 10], чтобы их структура соответство-
вала общим уравнениям ошибок БИНС: 

              )(ξ)()()()(/ ttGtxtAtxdtdx   ,           (5) 

где 
БИНС( )( )( ) [ ( )/ ]

tY t YA t F Y t Y     – матрица коэффи-

циентов, характеризующих динамику изменения оши-
бок БИНС; )(ξ t  – вектор возмущений; G(t) – матрица 
интенсивностей возмущений; Y(t) – вектор параметров 
движения; БИНС ( )Y t  – вектор параметров, формируе-
мых БИНС путем решения основных уравнений инер-
циальной навигации ( ) [ ( )]Y t F Y t .  

Случайные дрейфы сигналов ЧЭ – гироскопов и ак-
селерометров имеют, как правило, экспоненциальную 
корреляционную функцию и описываются уравнениями 
формирующих фильтров первого порядка [13] вида (5). 

Оценки коэффициентов сноса μÂ  и диффузии μĜ  в 
таких моделях имеют вид [14]: 
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              μ 0 0
ˆ ˆln τ

N N
j jj j

A r
 

    ; μμ μ
ˆ ˆσ̂ 2G A ,        (6) 

где aμ ; gμ  – индексы, соответствующие акселеро-

метру и гироскопу; 2
μ ( ) μ

ˆˆ ˆ/ σj jr K  – нормированная 

корреляционная функция; )(μ 
ˆ

jK  – статистическая кор-

реляционная функция, определяемая по оценкам jx̂ , за-

фиксированным при калибровке; 2
μ μ 

ˆσ̂ (0)K ; tjj τ ; 

1 ii ttt ; it  – дискретные моменты времени. 

После идентификации параметры μα̂  и μĜ  вклю-
чаются в модель ошибок БИНС (5). 

Динамическая калибровка МЭМС–ИИМ реализуется 
в навигационном режиме при взаимодействии с опор-
ной системой БИНС-500НС. Оценивается вектор оши-
бок, расширенный относительно базового для системы 
БИНС-500НС и имеющий вид: 

   

элементы 
ьныедополнител 

TT

элементы базовые

TTTT
ω

T T][ aaVpq xxxxxxxx 
 , 

где qx  – ошибки счисления элементов кватерниона 

ориентации [15]; ωx  – автокоррелированные (АК) 

дрейфы гироскопов с параметрами модели (6); px  – 

ошибки счисления элементов кватерниона навигации 
[15]; Vx  – ошибки счисления составляющих вектора 

относительной скорости; ax  – АК смещения сигналов 

акселерометров; ax   – вектор систематических по-
грешностей акселерометров, аналогичных (1). 

Оценка вектора ошибок БИНС-МЭМС может быть 
выполнена путем обработки с помощью ОФК следую-
щих наблюдений: 

T T
] ]( ) БИНС-МЭМС ИСНС[φ λ [φ λК i i i i iZ   ; 

T T
( ) ξ η ζ (БИНС-МЭМС) ξ η ζ ИСНС ( )[ ] [ ]V i ii

Z V V V V V V  ; 

( ) (ИИМ-МЭМС) (ИИМ ИСНС)i i i
Z    ; 

i
a

i
aiaV VVZ

)ИСНСИИМ()ИИММЭМС()( 
 , 

где  


it

it
i d

1
τ)τ(


 – вектор углов поворота ИИМ; 




it

itia daV
1

)( τ)τ(  – вектор приращений кажущейся 

скорости ИИМ. 

После калибровки оценки систематических ошибок 
ЧЭ и параметров (6) запоминаются в процессорном мо-

дуле БИНС–МЭМС. В навигационном режиме, как пра-
вило, реализуется только базовый вектор ошибок 
БИНС–МЭМС.     

IV. АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ ИССЛЕДОВАНИЙ 
Эксперименты проводились в наземных условиях с 

размещением оборудования в подвижной лаборатории 
на базе автомобиля. Циклограмма работы систем БИНС-
500НС и БИНС–МЭМС включала начальную выставку 
методом аналитического гирокомпасирования [15]  
(t = 0÷270с), точную начальную выставку с использовани-
ем геофизических инвариантов [15] и ОФК (t = 270÷740с), 
навигационный режим, реализующий всеширотный ал-
горитм счисления координат [15] (t >740с).   

При проведении экспериментов БИНС функциони-
ровали в индикаторном режиме. В таком режиме оценки 
ошибок компенсируются в выходных сигналах БИНС.  
В системе БИНС-500НС реализуется защита информаци-
онной целостности инерциально-спутниковых наблюде-
ний [16].  

На рис. 3 показана круговая позиционная ошибка 
S  опорной системы БИНС-500НС в инерциально-

спутниковом режиме, где  

2
λ

2  S ; R)( ГНССБИНС   ; 

ГНССГНССБИНСλ cos)λλ( R ; 

R – величина радиуса-вектора местоположения ИСНС.  
Параметр S  является критерием качества калиб-

ровки. Можно видеть, что для системы БИНС-500НС 
его значение не превышает 11 метров за час. 
  м ,S  

 
 
Рис. 3. Круговая позиционная ошибка опорной системы БИНС-500НС 
в инерциально-спутниковом режиме 

На рис. 4 показана ошибка БИНС на базе МЭМС ГКВ-
10 в инерциальном режиме без калибровки. Можно ви-
деть, что в этом случае ошибка превышает 1000 км за час. 
Это соответствует дрейфам гироскопов на уровне 10°/час. 
 
      м ,S  

 
Рис. 4. Круговая ошибка системы БИНС–МЭМС в инерциальном режиме 

t, с 

t, с 
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При тестировании БИНС–МЭМС выполнялась ком-
пенсация оценок дрейфов гироскопов и смещений сиг-
налов акселерометров, полученных при калибровке. 

На рис. 5 показана ошибка S  системы БИНС–
МЭМС в инерциальном режиме после предварительной 
калибровки в стационарных условиях. Можно видеть, что 
ошибка S  в этом случае превышает 40 км за час. Это 
соответствует дрейфам гироскопов на уровне 0,4°/час. 
   м ,S  

 
Рис. 5. Круговая ошибка системы БИНС–МЭМС в инерциальном 
режиме после стационарной калибровки 

На рис. 6 показана ошибка S  системы БИНС–
МЭМС в инерциальном режиме после калибровки в 
стационарных условиях и в движении, а также с учетом 
параметрической идентификации моделей шумов дат-
чиков.   
   м ,S  

 
Рис. 6. Круговая ошибка системы БИНС–МЭМС в инерциальном 
режиме после калибровки в стационарных условиях и в движении 

Можно видеть, что после комплексной калибровки в 
стационарных условиях и в динамическом режиме кру-
говая позиционная ошибка системы БИНС–МЭМС до-
полнительно уменьшилась в 6 раз. 

Следует отметить, что представленные результаты 
получены без компенсации температурных дрейфов 
чувствительных элементов БИНС–МЭМС. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Проведенные исследования показали целесообраз-

ность выполнения комбинированной наземно-бортовой 
калибровки инерциальных измерительных модулей на 
базе МЭМС-датчиков. Предлагаемая технология такой 
калибровки основана на использовании опорной ИСНС 

и математического аппарата ОФК. В процессе динами-
ческой калибровки может быть также выполнена пара-
метрическая идентификация моделей ошибок МЭМС-
датчиков, необходимых для интеграции с ГНСС. 
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Аннотация—В работе исследуются методы повышения 
точности системы ориентации и навигации высокоманев-
ренного объекта, построенной на базе микромеханического 
гироскопа интегрирующего типа и оптико-электронных 
датчиков наблюдения окружающей обстановки. Исследо-
вано влияние нелинейных эффектов в динамике микроме-
ханического гироскопа, обусловленных малой нелинейно-
стью колебательного контура. Получено выражение для 
дрейфа микромеханического гироскопа на подвижном 
основании. Предложены методы и алгоритмы повышения 
точности системы ориентации и навигации. 

Ключевые слова—микромеханический гироскоп, модель 
дрейфа, оптико-электронный датчик, погрешность, точ-
ность. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Создание прецизионных микромеханических инер-

циальных навигационных модулей и систем является 
актуальной задачей для автоматического управления 
движением объектов в различных средах и в космосе 
[1–5]. Наиболее полно разработаны методы, техниче-
ские решения и комплексы, обеспечивающие автоном-
ную ориентацию, навигацию и управление движением 
космических систем различного назначения в течение 
длительного времени функционирования на орбите. Вме-
сте с этим имеется все большая потребность в создании 
миниатюрных прецизионных инерциальных измеритель-
ных модулей и систем с малым занимаемым объемом, 
массой и энергопотреблением [5–6]. Такие системы 
находят все большее применение для решения задач 
навигации и управления движением высокоманевренных 
роботов, мультикоптеров, транспортных средств, а также 
спортивного и специального снаряжения.  

Одной из проблем датчиков инерциальной и внешней 
информации является наличие систематических погреш-
ностей в измерениях, которые необходимо оценивать и 
компенсировать в процессе настройки и эксплуатации 
системы управления [8]. Разработка адекватных матема-
тических моделей датчиков, технологии изготовления и 
компенсации систематических погрешностей позволяет 
существенно повысить точность и стабильность метро-
логических характеристик датчиков. Математические 
модели микромеханических гироскопов класса обоб-

щенного маятника Фуко описаны в [6–8]. Исследование 
погрешностей таких гироскопов с различными типами 
чувствительных элементов выполнено в [9–10]. Для 
компенсации дефектов изготовления резонатора разра-
батываются методики идентификации параметров мате-
матической модели, методы балансировки и управления 
колебаниями [4, 5]. Методы повышения точности спут-
никовых и инерциальных навигационных систем раз-
личного назначения основаны на комплексировании и 
калмановской фильтрации первичной измерительной 
информации инерциальных датчиков и сигналов спутни-
ковой навигации [11]. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
В целях повышения точности навигации и управле-

ния движением подвижного высокоманевренного объек-
та поставлена задача построения новой математической 
модели микромеханического гироскопа (ММГ) и миниа-
тюрного оптико-электронного датчика в составе инерци-
ального измерительного модуля подвижного объекта. 
Принцип функционирования рассматриваемого ММГ 
основан на эффекте инерции упругих волн колебаний 
тонкого упругого осесимметричного резонатора в виде 
оболочки вращения [3–6]. 

Установка ММГ и оптико-электронных датчиков на 
едином основании позволяет проводить необходимые 
калибровочные испытания на стенде и в процессе экс-
плуатации системы. 

III. РАЗРАБОТКА МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ ММГ 
Изгибные колебания тонкого упругого резонатора в 

виде оболочки вращения представляют собой суперпо-
зицию стоячих волн колебаний. Измерение функции w  
нормального прогиба резонатора осуществляется элек-
тростатическими датчиками, расположенными вблизи от 
свободной кромки резонатора. Управление и измерение 
колебаний резонатора в одномодовом или в многомодо-
вом приближении дает возможность определения угло-
вого движения основания гироскопа вокруг оси симмет-
рии оболочки. 

Измеряемый угол прецессии волновой картины коле-
баний   резонатора содержит ряд систематических по-
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грешностей, влияющих на точность гироскопа. В данной 
работе исследуется влияние малой нелинейности коле-
бательного контура. Получено выражение для система-
тической погрешности гироскопа от параметров нели-
нейных вязкоупругих свойств материала резонатора. 
Влияние инструментальных погрешностей изготовления 
резонатора изучено в работах [7–8]. 

Применяя формализм Лагранжа, получим систему 
нормализованных дифференциальных уравнений, опи-
сывающих свободные квазилинейные колебания резона-
тора в одномодовом приближении: 

   
   

2 2 2 2

2 2 2 2

2 2 ,

2 2 ,

f f f g f g f f g f

g g g f f g g f g g

           

           

  

  
 

где ,f g  – обобщенные координаты основной моды ко-
лебаний;   – малый коэффициент демпфирования;   – 
малая нормализованная угловая скорость основания ги-
роскопа;   и   – параметры, характеризующие нели-
нейные вязкоупругие свойства колебательного контура 
гироскопа. Точкой обозначено дифференцирование по 
безразмерному времени t   ,   – характерная часто-
та колебаний резонатора по заданной форме колебаний. 

Для определения погрешностей гироскопа применим 
к системе (1) метод осреднения Крылова–Боголюбова 
для медленно изменяющихся переменных – элементов 
орбиты колебаний ,r ,k ,   [5, 6]. Функция нормально-
го прогиба резонатора w  свободной кромки резонатора 
в элементах орбиты имеет вид:  

       sin cos cos sinw r n t k n t             , 

где n  − номер формы изгибных колебаний резонатора, 
  − угол в окружном направлении,   − медленно изме-
няющийся угол прецессии волновой картины колебаний; 
  − фаза, характеризующая малое изменение характер-
ной частоты   изгибных колебаний резонатора; r  и  
k  − медленно изменяющиеся амплитуды основной и 
квадратурной волны колебаний. 

Полученные дифференциальные уравнения для мед-
ленных переменных ,r ,k   и   описывают расчетную 
медленно изменяющуюся картину колебаний резонатора: 

     
 

2 2 2 2

2 2

3 / 8 , 3 / 8 ,

/ 4, 3 / 8.

r r k r k k k r

kr k r

           

         



 
 

Анализ полученных дифференциальных уравнений 
показывает, что имеется систематическая погрешность в 
измерении угловой скорости прецессии ,  обусловлен-
ная влиянием нелинейных свойств колебательного кон-
тура. Для уменьшения систематической погрешности 
необходимо управлять колебаниями и поддерживать 

амплитуду квадратурной волны колебаний k  равной 
нулю. Параметры математической модели могут быть 
оценены по измерению функции нормального прогиба в 
режиме свободных колебаний на подвижном основании.  

Измерение углового движения основания может быть 
проведено в процессе эксплуатации по данным оптико-
электронных датчиков, фиксирующих изменение угло-
вого положения неподвижных ориентиров на фотопри-
емной матрице. Сравнение расчетного угла поворота 
основания и измеренного угла прецессии   позволяет 
уточнить математическую модель дрейфа гироскопа в 
различных условиях функционирования, в том числе по 
результатам полетной калибровки. В докладе обсужда-
ются алгоритмы обработки первичной измерительной 
информации и комплексирования ММГ и оптико-
электронных датчиков. 

IV. ВЫВОДЫ 
С использованием аналитических методов механики и 

асимптотических методов разделения движения была 
получена новая математическая модель микромеханиче-
ского гироскопа с резонатором в виде тонкой осесиммет-
ричной оболочки. Исследовано влияние нелинейных вяз-
коупругих свойств материала резонатора на динамику и 
точность гироскопа. Предложены методы обработки и 
комплексирования гироскопической и оптико-
электронной измерительной информации. Применение 
предложенных методов позволит повысить точность ре-
шения задач навигации и управления движением транс-
портных, авиационных и космических систем. 
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Аннотация—Рассматривается оптико-инерциальная 
навигационная система, в которой параметры ориентации 
и навигации подвижного объекта определяются посред-
ством инерциальной навигационной системы и двух или 
большего числа видеокамер. В отличие от широко извест-
ных корреляционно-экстремальных систем, в которых 
навигация осуществляется по карте местности, в рассмат-
риваемой системе перемещение подвижного объекта опре-
деляется по результатам сравнения текущих изображений 
с камер с предыдущими. 

Ключевые слова—комплексирование, оптическая си-
стема, бесплатформенная инерциальная навигационная 
система. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
К современным навигационным системам предъяв-

ляются все большие требования по точности [1]. Эта 
задача решается путем совершенствования инерциаль-
ных датчиков, их комплексирования со спутниковыми 
радионавигационными системами и дополнительными 
датчиками (высотомерами, допплеровскими измерите-
лями скорости и т.п.) [2]. Одним из перспективных 
направлений является комплексирование инерциальных 
датчиков с датчиками видеоизображения. Это обуслов-
лено значительным объемом информации, который 
можно получить из изображения. Однако обработка зна-
чительного объема информации требует существенных 
вычислительных ресурсов, и разработка экономичных 
алгоритмов решения задач ориентации и навигации по 
видеоизображению является актуальной. Один из спосо-
бов определения координат подвижного объекта рас-
сматривается в данной статье. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПОЛОЖЕНИЯ 
ПОДВИЖНОГО ОБЪЕКТА ПО СИГНАЛАМ С КАМЕР 

Рассмотрим определение координат подвижного объ-
екта по данным камер, установленных на его борту. 

Свяжем с центром масс подвижного объекта систему 
координат OXYZ . В этой системе координат положение 
главной точки объектива камеры i  обозначим как ix , 

iy , iz . 

С главной точкой объектива камеры i  свяжем систе-
му координат )(1)(1)(1 iii ZYOX . Поскольку в общем случае 
система координат камеры )(1)(1)(1 iii ZYOX  не только 
смещена, но и повернута относительно системы коорди-

нат OXYZ  подвижного объекта, пересчет координат точ-
ки изображаемого пространства из системы координат, 
связанной с подвижным объектом, в систему координат, 
связанную с камерой, осуществляется по формуле [3] 
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где )(1 ix , )(1 iy , )(1 iz  – координаты точки zyx ,,  изобра-
жаемого пространства в системе координат 

)(1)(1)(1 iii ZYOX , связанной с камерой i ; iA  – матрица 
направляющих косинусов поворота системы координат 
камеры i  относительно системы координат подвижного 
объекта. 

Считая объективы камер идеальными и не оборачи-
вающими изображение, для точки изображения ix , iy , 
соответствующей точке изображаемого пространства с 
координатами  zyx ,, , можно записать [4]: 
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где xif , yif  – фокусное расстояние объектива камеры i  
по осям OX  и OY . 

Выразим из (1) и (2) координаты точки изображаемо-
го пространства в системе координат подвижного объек-
та, учитывая, что матрица направляющих косинусов яв-
ляется ортогональной, а матрица формирования изобра-
жения – единичной: 
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где  )(33)(32)(31 iii aaa  – третья строка матрицы iA . 
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Если матрицы поворота iA  и фокусные расстояния 

xif , yif  каждой камеры известны, то из уравнения (3) 
по точкам изображения камер ix , iy  можно вычислить 
координаты точки изображаемого пространства в систе-
ме координат, связанной с подвижным объектом: 



.
11

11

;
11

11

)(32
*

)(33
*

)(32
*

)(31
*

)(32
*

)(33
*

)(32
*

)(31
*

)(31
*

)(33
*

)(31
*

)(32
*

)(31
*

)(33
*

)(31
*

)(32
*

i
ii

ii
ii

ii

ii

ii

ii

ii

ii

i
ii

ii
i

ii

ii
i

ii

ii

ii

ii

z
ay

ay
yx

ay

ay

z
ay

ay
yx

ay

ay

z
ax

ax
y

ax

ax
x

z
ax

ax
y

ax

ax
x





























 (4)

где 






























































1100

010

001

*

*

*

i

i

yi

xi
T

i

i

i

i
y
x

f

f

A
z
y
x

. 

Выражения (4) подтверждают известный факт, что 
для определения всех трех координат необходимо как 
минимум две камеры. Однако при использовании двух 
камер число уравнений будет больше числа неизвестных. 

Запишем систему уравнений (4) для случая двух ка-
мер в матричном виде: 
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где Tzyxd ],,[  – искомый вектор координат; 
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матрица коэффициентов при переменных уравнения; 
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b  –  

матрица-столбец коэффициентов правых частей системы 
уравнений. 

Добавлением строк в матрицы cH  и b  система (5) 
расширяется на случай произвольного числа камер. 

Поскольку система уравнений (5) является переопре-
деленной, ее решение осуществляется методом псевдооб-
ращения матриц [5, 6], причем псевдообратная матрица 
вычисляется через сингулярное разложение матрицы cH . 

Определение опорных точек изображения и их сопо-
ставление на изображениях разных камер осуществляет-
ся посредством корреляционно обработки. 

Таким образом, из системы уравнений (5) вычисля-
ются координаты zyx ,,  точки изображаемого простран-
ства в системе координат, связанной с подвижным объ-
ектом. Если координаты точки zyx ,,  являются коорди-
натами неподвижной точки местности, то по ним опре-
деляются координаты подвижного объекта. 

Вычислением разности между координатами в теку-
щем и предыдущем кадрах определяется приращение 
координат подвижного объекта. 

Если координаты точки старта известны, то, вычис-
ляя на каждом шаге приращение координат подвижного 
объекта, его путь вычисляется практически без уходов. 

В общем случае в качестве опорной точки изображе-
ния может оказаться другой движущийся объект, что мо-
жет привести к ошибкам определения положения. Для 
исключения подобных ошибок скорости и координаты 
подвижного объекта, определенные по оптическому кана-
лу, сравниваются со скоростями и координатами, опреде-
ляемыми бесплатформенной инерциальной навигацион-
ной системой. В случае если модуль разности скоростей и 
координат, определяемых инерциальной навигационной 
системой, и оптической системой, превышает пороговое 
значение, определяемое погрешностями БИНС и погреш-
ностями оптической системы, опорная точка отбрасыва-
ется и для определения координат оптической системой 
используются другие опорные точки. 

После исключения опорных точек, дающих большие 
погрешности определения координат и скоростей осу-
ществляется совместная обработка данных оптической и 
инерциальной систем. Скорости и координаты подвиж-
ного объекта, определяемые по оптическому каналу и 
бесплатформенной инерциальной навигационной систе-
мой, проходят совместную обработку по методу 
наименьших квадратов. 

Совместная обработка по методу наименьших квад-
ратов обеспечивает исключение постоянных уходов и 
защиту от шумов на изображении. Кроме того, такая 
обработка в отличие от фильтра Калмана не требует зна-
чительных вычислительных ресурсов. 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложенный способ определения координат по-

движного объекта отличается простотой и возможно-
стью расширения на произвольное число камер и опор-
ных точек изображения, что обеспечивает высокую точ-
ность расчета приращений координат по видеоизобра-
жениям. 
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Аннотация—Представлен метод радиолокационного 

наблюдения подвижного или зависшего воздушного объ-
екта со сложным спектром, реализуемый при типичных 
параметрах квазинепрерывного ЛЧМ-излучении радара. 
Приведены результаты моделирования, подтверждающие 
его работоспособность и эффективность. 

Ключевые слова—квазинепрерывное излучение, слож-
ный спектр эхо-сигнала, слепые дальности/скорости. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В ряде задач радиолокационного обзора воздушного 

пространства в настоящее время является актуальным и 
проблематичным обеспечение возможности, повышение 
точности, оперативности и устойчивости наблюдения 
воздушного объекта (ВО) при «слепой» (нулевой или 
малой) радиальной скорости и мешающих отражениях 
земли. Необходимость совершенствования радаров в 
этих направлениях проявляется, например, в задачах 
управления воздушным движением, предупреждения 
столкновений в воздухе и в других приложениях. Из-
вестны [1–3] инвариантные к скорости адаптивно-
робастные методы наблюдения ВО с раскрытием «сле-
пых» скоростей, реализуемые в радарах с типовым излу-
чением при высокой (ВЧП) частоте повторения импуль-
сов (ЧПИ) с ЛЧМ. В них раскрытие «слепых» дально-
стей на этапе обнаружения осуществляется на основе 
традиционного перебора априорно заданных ЧПИ [3–5]. 
При каждой ЧПИ для гарантированного раскрытия «сле-
пых» скоростей нужно излучение как минимум двух 
пачек импульсов с ЛЧМ. При больших дальностях ВО 
итоговое время раскрытия «слепых» зон по дальности и 
скорости для ряда задач является неприемлемым. Также 
результаты этапа обнаружения при ВЧП с ЛЧМ неин-
формативны в аспектах однозначного определения ско-
рости и дальности.  

Кроме того, применение методов [1–3] возможно 
только в одноцелевой ситуации и при узком («точеч-
ном») спектре сигнала ВО. Однако многие из типовых 
объектов радиолокации характеризуется многокомпо-
нентным спектром – с рассредоточенными «фюзеляж-
ной» и «вращательными» составляющими. При их обна-
ружении в одном элементе разрешения по дальности 
возникает поличастотная ситуация и, как следствие, не-
определенность по числу наблюдаемых ВО, по соответ-
ствию элементов из множества превышений поро-
га/измерений конкретному объекту. В таких случаях ме-
тоды [1–3] неприменимы и возникает необходимость их 

совершенствования и разработки новых методов с целью: 
расширения функциональности РЛС – в аспекте возмож-
ности наблюдения объекта со сложным спектром, в т.ч. и 
при «слепой» скорости, минимизации затрат времени на 
сеанс наблюдения, улучшения технологичности на осно-
ве унификации методического обеспечения.  

В докладе представлены: подходы и теоретические по-
ложения унифицированного метода адаптивно-робастного 
наблюдения ВО со сложным спектром в радаре с квазине-
прерывным излучением; результаты анализа и математи-
ческого моделирования применения метода для наблюде-
ния гипотетического ВО со сложным спектром. 

II. УНИФИЦИРОВАННЫЙ МЕТОД НАБЛЮДЕНИЯ ОБЪЕКТА  
СО СЛОЖНЫМ СПЕКТРОМ 

A. Постановка задачи 

Рассматривается гипотетический радар с типичным 
квазинепрерывным излучением [4], узким главным лу-
чом (ГЛ) диаграммы направленности (ДН) антенны, ха-
рактерный вид которой показан на рис. 1.  

 
Рис. 1. Типичный вид пространственной ДН  

Радар информационно интегрирован с системой мик-
ронавигации, например, инерциально-спутникового типа 
[3, 6], обеспечивающей определение параметров ориен-
тации ГЛ и боковых лепестков (БЛ) ДН. Антенна распо-
ложена на относительно небольшой высоте над поверх-
ностью. Объект находится в ГЛ. Его эхо-сигнал имеет 
сложный спектральный портрет с фюзеляжной и враща-
тельными компонентами, например, в виде спектра на 
рис. 2. Этот спектр получен на основе математического 
моделирования сигнала абстрактного ВО коптерного 
типа с соосной винтовой схемой. На рис. 3 показаны 
результаты моделирования сигнала этого же объекта и 
мешающих отражений от земли по БЛ при ВЧП Fr (по-
сле быстрого преобразования Фурье). Здесь показаны их 
амплитуды в зависимости от номеров фильтров и дис-
кретов неоднозначной задержки сигнала (НЗС) в перио-
де повторения импульсов (ППИ) Тr = 1/Fr.  

Исследование выполнено при финансовой поддержке Российско-
го Научного Фонда, проект № 22-19-00058. 
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Рис. 2. Типичный вид спектра объекта  

 
Рис. 3. Амплитуды сигнала объекта и мешающих отражений в зависи-
мости от номеров фильтра/дискрета НЗС  

Исходно полагается (см. рис. 3), что сигнал объекта 
локализован в одном дискрете дальности; «фюзеляжная» 
компонента его спектра – в слепой зоне по частоте (из-за 
мешающих отражений); в дискрете НЗС отмечается 
множество превышений порога обнаружения и частот-
ных измерений, но только по «вращательным» компо-
нентам спектра от наступающих и отступающих лопа-
стей. Существует неопределенность состояний: один 
объект со сложным спектром; несколько ВО с разной 
скоростью, близких по дальности; несколько разноско-
ростных ВО на дистанциях, кратных ППИ. Кроме того, 
полагается, что для первоначальной пачки обнаружения 
с ЧПИ Fr(0) дальность/НЗС объекта соответствует «сле-
пой» зоне ППИ, обусловленной закрытием приемника 
при излучении. Таким образом, к началу сеанса обнару-
жения объект не наблюдается дальности при ППИ Тr(0) и 
по скорости в типовом режиме ВЧП. 

Требуется:  

 совместное раскрытие «слепых» зон по дальности 
и скорости;  

 идентификация параметров сигнала, соответ-
ствующих этому объекту и однозначное опреде-
ление дальности и скорости объекта при полича-
стотной ситуации. 

B. Раскрытие «слепых» скоростей  

При одноцелевой ситуации и точечном спектре в ра-
ботах [1–3] показано, что по двум ЛЧМ-пачкам обеспе-
чивается гарантированное наблюдение дальностно-
доплеровской частоты (ДДЧ): 

F*ml = FDml   + 2 S Rml /с, 

где FDml =2VRml/λ – доплеровская частота ВО; VRml – ско-
рость сближения; λ – длина волны; с – скорость радио-
волны; S – крутизна ЛЧМ; Rml – дальность ВО.  

В частных случаях, например для объекта, представ-
ленного на рис. 2 и рис. 3, возможность «обнаружения 

фюзеляжа» по частоте F*ml(0) вне зоны мешающих отра-
жений может обеспечиваться и одной пачкой при S>0.  

На рис. 4 показан вид спектр моделируемого ЛЧМ-
сигнала этого объекта, где красными вертикальными 
линиями показана зона мешающих отражений от земли.  

 
 
Рис. 4. Спектр ЛЧМ-сигнала объекта при S>0  

C. Идентификация параметров сигнала объекта, 
совмещенная с измерением дальности и скорости  
Как видно из рис. 4, в спектре присутствуют и явно 

выраженные и ДДЧ F*ml(j), j>0. Они также зависят от 
дальности объекта Rml и от «вращательных» компонент 
FDml(j). При этом «фюзеляжная» ДДЧ F*ml(0) характеризу-
ется наибольшей амплитудой. Известны способы ЛМЧ-
дальнометрии нескольких объектов с «точечным» спек-
тром [4, 5] для одного объекта по составляющим его 
сложного спектра [7]. При этом [7] требуется 3 пачки с 
разной крутизной S1, S2, S3.  

В данной работе предложено совмещение операций 
дальнометрии и идентификации ДДЧ одного объекта 
только при двух пачках с различной крутизной ЛЧМ, 
например при S1>0, S2>0, S1<S2.  

На основе измерений ДДЧ при S1 {F*ml 1 (i), i=1, …, I} 
и ДДЧ при S2 {F*ml 1 (j), j=1, …, I} определяются «квази-
дальности» по известным соотношениям вида [2]:  

Rml(i j) = (с/2) (F*ml 1(i) – F*ml 2 (j)) [S1 – S2]–1. 

Одному объекту соответствуют те комбинации из 
ДДЧ (F*ml 1 (n), F*ml 2 (m)), которые дают приблизительно 
равные (в диапазоне ошибок измерения) дальности из 
набора {Rml (i j)}. По этим «близким» значениям путем их 
усреднения (или другими способами) может быть полу-
чена результирующая оценка дальности до объекта. Эта 
оценка также может корректироваться по неоднознач-
ным измерениям задержки сигнала [1, 2].   

По паре ДДЧ цели с наибольшими амплитудами сиг-
нала (F*ml 1 (k), F*ml 2 (s)) может определяться доплеровская 
частота FDml, радиальная скорость VRml, например, по 
упрощенному соотношению [2] 

VRml = 0,5λFDml = 0,5λ [F*ml 2(s) – (S2/S1) F*ml 1(k)] [1 – (S2/S1)]–1.  

Вторая пачка при S2 может излучаться при прираще-
нии ППИ ΔТr (2/1), что позволит в многоцелевой ситуации 
разнести дискреты НЗС обнаруженных объектов. 

На рис. 5 показан модельный пример выявления двух 
разнесенных по дальности объектов, исходно находя-
щихся в одном дискрете НЗС и наблюдаемых раздельно 
при изменении ППИ. 
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Рис. 5. Дискретные измерения НЗС в ППИ для 2-х объектов на разных 
удалениях при различных ППИ 

D. Унифицированные процедуры наблюдения объекта 
Для объекта с «точечным» спектром известны [3] 

адаптивно-робастные процедуры для устранения неод-
нозначности по дальности. В одноцелевой ситуации 
присутствие ЛЧМ и сложный спектр ВЦ не оказывают 
влияния на их работу. Аналогично работе [3] в сеансе 
обнаружения предполагается пошаговая редукция не-
определенности – от исходного интервала дальностей на 
момент обнаружения [Rmin (0); Rmax (0)] до сокращенного 
интервала [Rmin (i); Rmax (i)] с диапазоном индексов ППИ 
[rmin (i); rmax (i)].  

В общем случае, индекс ППИ r = (0, 1, …, Nr) и НЗС 
τASD связываются с дальностью объекта Rr соотношением 
[4, 5]: Rr = 0.5c [r Tr + τASD].  

Данный способ раскрытия «слепых» дальностей 
унифицирован и отличается от процедур измерения 
дальности [3] только тем, что при отсутствии обнаруже-
ния управление положением НЗС в следующем ППИ 
осуществляется на основе квазиизмерения. Если объект 
есть, то отсутствие обнаружения при Tr (0) эквивалентно 
информации о его нахождении в слепой зоне ППИ ТBZ, 
которая и понимается как квазиизмерение НЗС.  

На рис. 6 показаны результаты моделирования ситу-
ации, когда объект находится в «слепой» зоне по даль-
ности и превышений порога обнаружения нет. 

 
Рис. 6. Амплитуды в зависимости от ДДЧ и НЗС (нет обнаружения)  

Реализуется циклическая процедура с расчетом ППИ 
для каждой следующей пачки обнаружения. При этом 
приращение ППИ |ΔTr (i/i–1)|=|Tr (i) – Tr (i–1)| является 
наибольшим из всех значений, при котором: 

 прогноз τ*max ASD (i/i–1), выполненный при ΔTr (i/i–1) 
для оценки τASD (i–1), гарантированно попадает в 
рабочую зону ППИ Tr (i) (при максимальном ин-
дексе ППИ rmax (i–1));  

 прогноз τ*min ASD (i/i–1) при минимальном индексе 
ППИ в наибольшей мере приближается к границе 
слепой зоны или выходит за нее.  

Если при приращении |ΔTr (i/i–1)|<ТBZ сигнал объекта в 
рабочей зоне ППИ не обнаружен, то считается, что он 
еще находится в слепой зоне ТBZ. Но при этом неопреде-
ленность объекта по дальности значительно редуцирует-
ся. Ширина диапазона индексов [rmin (i); rmax (i)] определя-
ется отношением (ТBZ /|ΔTr (i/i–1)|). 

На каждой итерации по мере увеличения приращения 
ППИ диапазон индексов продолжает резко сокращаться. 
При приращении |ΔTr(j/i–1)|≥ТBZ все «слепые» дальности 
являются раскрытыми. Если же при этом сигнал ВО не 
выявлен, то сеанс обнаружения завершается с решением 
об отсутствии объекта.  

Если объект обнаружен, то по текущему реальному 
измерению и квазиизмерениям в сеансе обнаружения 
может быть определена дальность, например, следую-
щим образом.  

Из всех реализованных приращений ΔTr (i/k) берется 
наибольшее. Оценка дальности объекта при известных 
параметрах Δr(i/k) = r(i) – r(k) и ΔTr (i/k): 

r(k) = int {(τASD (i/k) – τASD (i) – Δr (i/k) Tr (k)) /ΔTr (i/k)}; 
ri = r(k) +Δr (i/k); R(i) = 0,5 c (ri Tr (i)+ τASD (i)). 

Определение среднеквадратического отклонения σr(k) 
для ошибок оценивания индекса ППИ и доверительного 
интервала для индексов ППИ может выполняться по 
соотношениям:   

σr(k) = round {[(DτASD (i/k) + DτASD (i)) / (ΔTr (i/i–1))2]1/2}; 
rmin (k)= r(k) – 3σr(k); rmax (k) +3σr(k)], 

где round{.} – операция округления к ближайшему це-
лому; DτASD (i/k) и DτASD (i) – расчетные дисперсии ошибок 
оценивания НЗС по квазиизмерению и текущему реаль-
ному измерению, соответственно.  

Для оценки τASD (i/k) по квазиизмерению при известных 
значениях Δr(i/k), ΔTr (i/k), Tr (k) формируются множества 
значений и их отклонений от реального измерения:  

{τASD j (i/k) = τASD (i/k) – Δr (i/k) Tr (k) – rj (k) ΔTr (i/k)}; 

{ν j = τASD j (i/i–1) – τASD (i)} при j = rmin (k), …, rmax (k). 

Выбор значения |νJ| = min {|ν j|}, уточнение индекса 
ППИ как r(k) = J, определение дальности, минимальной и 
максимальной дальности объекта: 

ri = r(k)+Δr (i/k); R(i) = 0,5 c [r(i) Tr (i) + τASD (i)]; 
rmin (i) = (r(k) – 3σr(k)) +Δr (i/k); 

Rmin (i) = 0,5 c [rmin (i) Tr (i) + τASD (i)]; 
rmax (i) = (r(k) + 3σr(k)) + Δr (i/k); 

Rmax (i) = 0,5 c [rmax (i) Tr (i) + τASD (i)]. 

На рис. 7 показаны результаты имитационного моде-
лирования при раскрытии «слепых» дальностей (при 
S1>0 и исходном отсутствии обнаружения). При этом 
также выполняется дальнометрия с использованием ре-
ального измерения НЗС и квазиизмерения.  

На рис. 8 показаны результаты моделирования по 
следующей пачке – с другим значением ППИ, при S2> S1.  

Эта дополнительная пачка предназначена для под-
тверждения одноцелевой ситуации, а также идентифика-
ции параметров ЛЧМ-сигнала объекта при поличастот-
ном обнаружении в одном элементе разрешения дально-
сти. При этом также выполняется дальнометрия (на ос-
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нове измерений НЗС и частот) и определение скорости 
по измерениям частот.   

 
 
Рис. 7. Амплитуды сигнала объекта при S1 и приращении ППИ в 
зависимости от ДДЧ и НЗС 

 
 
Рис. 8. Амплитуды сигнала объекта при S2>S1 и приращении ППИ 
зависимости от ДДЧ и НЗС  

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Изложенные в работе положения и вычислительные 

процедуры, подтвержденные математическим моделиро-
ванием, в совокупности представляют собой теоретиче-
скую основу для разработки унифицированного метода 
наблюдения малоскоростного объекта со сложным спек-
тром на фоне мешающих отражений от земли.  

Такой метод реализуем при типовом квазинепрерыв-
ном излучении радара и потенциально обеспечивает: 

 совмещенное раскрытие зон «слепых» дальностей 
и традиционно «слепых» скоростей, гарантируя 
при этом возможность обнаружения объекта по 
«фюзеляжной» компоненте его спектра, смещен-
ной ЛЧМ;  

 идентификацию параметров сигнала объекта или 
выявление многоцелевой ситуации при полича-
стотных обнаружениях в одном элементе разре-
шения дальности; 

 повышение информативности сеанса обнаружения 
за счет совмещения процедур: раскрытия «сле-
пых» дальностей и определения дальности по за-
держкам сигнала; идентификации множественных 
параметров сигнала одного объекта и определения 
его дальности/скорости частотным способом; 

 сокращение времени на сеанс обнаружения. 
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Аннотация—Представлены результаты разработки 
комплексной навигационной системы наземного колесно-
го робота. Алгоритм навигационной системы основан на 
использовании сигма-поинт-фильтра для комплексирова-
ния измерений одометрической и спутниковой подсистем 
и курсового гироскопа, а также для учета ошибок, порож-
даемых проскальзыванием колес робота относительно 
подстилающей поверхности. Приведены результаты моде-
лирования работы разработанной комплексной навигаци-
онной системы. 

Ключевые слова—навигация, проскальзывание колес, ко-
лесный робот, комплексирование измерений. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
При построении навигационных систем наземных 

колесных роботов (НКР) одной из основных измери-
тельных подсистем является одометрическая подсисте-
ма, позволяющая использовать алгоритмы счисления 
пути для определения навигационных параметров робо-
та. Однако измерения одометрической подсистемы со-
держат большое количество погрешностей, поэтому на 
практике часто используются дополнительные измери-
тельные подсистемы, такие как спутниковая навигаци-
онная система (СНС) или системы технического зрения, 
для коррекции навигационного решения. Основными 
компонентами погрешности одометрических подсистем 
являются: дискретность энкодера; деформация окружно-
сти колеса; проскальзывание колес относительно под-
стилающей поверхности. Дискретность энкодера опре-
деляет минимальный поворот колеса, который может 
измерить датчик. Деформация окружности колеса при-
водит к появлению систематической ошибки расчета при 
использовании алгоритмов счисления пути. Проскальзы-
вание колес определяется коэффициентом их сцепления 
с подстилающей поверхностью и может носить случай-
ный характер. 

В Московском авиационном институте (МАИ) разра-
батывается наземный колесный робот для автоматизиро-
ванного технического осмотра наружной поверхности 
воздушного судна (ВС) на предмет наличия дефектов. 
Специфика работы такого НКР заключается в том, что 
он должен осуществлять автономное перемещение вбли-
зи ВС, а в некоторых случаях – и под ним. Для реализа-
ции навигационного решения НКР разработана ком-
плексная навигационная система (КНС), содержащая 
одометрическую подсистему, приемник СНС и курсовой 
гироскоп. В условиях перемещения в непосредственной 
близости от ВС коррекция одометрической подсистемы 
по измерениям СНС не всегда возможна вследствие воз-
можности кратковременного отсутствия сигналов от 
СНС. С другой стороны, существенным фактором, вли-
яющим на точность навигационного решения, является 

проскальзывание колес НКР относительно подстилаю-
щей поверхности. С этой целью предлагается подход к 
комплексированию навигационной системы, обеспечи-
вающий в значительной мере компенсацию погрешно-
стей одометрической подсистемы, порождаемых про-
скальзыванием колес, а также компенсацию погрешно-
стей, порождаемых кратковременным отсутствием ин-
формации от СНС. Анализ процедуры осмотра наруж-
ной поверхности ВС и соответствующих эксперимен-
тальных результатов показывает, что для эффективной 
автоматизации этой процедуры ошибка позиционирова-
ния НКР не должна превышать 0,5 м, а ошибка его ори-
ентации не должны превышать 3 град. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 
Будем полагать, что НКР обладает тремя степенями 

свободы (двумя поступательными и одной вращатель-
ной) и осуществляет перемещения, порождаемые враще-
нием его колес, по относительно ровной горизонтальной 
подстилающей поверхности. Будем полагать также, что 
при перемещениях НКР возможны поперечные про-
скальзывания его колес относительно подстилающей 
поверхности в точках их соприкосновения с ней. Таким 
образом, проскальзывания колес порождают углы 

1 2 3 4, , ,     отклонения векторов линейных скоростей 
каждого из колес от их продольных осей 

1 1 2 2 3 3 4 4, , ,b b b b b b b bO X O X O X O X  (рис. 1). 

 
Рис. 1. Кинематические параметры движения НКР 

В этом случае математическую модель НКР с учетом 
результатов работы [1] можно представить в виде упро-
щенных кинематических соотношений: 
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где ,xg ygV V  – северная и восточная составляющие линей-
ной скорости перемещения НКР (рис. 1);   – угловая ско-
рость разворота НКР по углу курса  ; 1 2 3 4, , ,V V V V  – ли-
нейные скорости каждого из колес НКР; 1 2,   – углы по-
ворота первого и второго колес; 1 2 3 4, , ,     – углы про-
скальзывания колес НКР; V  – вектор линейной скорости 
движения НКР;   – угол сноса, характеризующий откло-
нение вектора скорости V  от продольной оси b bO X ; 

,f rl l  – смещения соответственно передней и задней осей 

колёсных пар от центра масс bO  НКР. 

III. АЛГОРИТМ НАВИГАЦИИ 
Задачей КНС является определение навигационных па-

раметров НКР (координат местоположения ,g gx y  и угла 
курса  ) в процессе его перемещений по заданной траек-
тории. Определение этих параметров будем осуществлять 
на основе измерений одометрической подсистемы (угло-
вых скоростей 1 2 3 4, , ,o o o o     вращения колес и угла o  
поворота передней колесной пары), приемника СНС 
( , , ,gs gs gs gsx y x y  ) и курсового гироскопа ( avs ). 

Эти измерения поступают на вход фильтра Калмана. 
В этом фильтре формируются оценки кинематических и 
навигационных параметров движения НКР. Оценки 
навигационных параметров НКР могут быть в дальней-
шем использованы системой автоматического управле-
ния (САУ) для осуществления автономного перемеще-
ния НКР по заданной траектории. 

Применительно к решаемой задаче вектор состояния 
X  имеет вид: 

 1 2 1 2 3 4, , , , , , , , , , , ,
T

g g xg ygx y V V           X    (3) 

Уравнения динамики системы и измерений фильтра 
Калмана в общем виде таковы [2, 3]: 

 
;
,

  
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X F X w
Z H X v


  (4) 

где X  – вектор состояния системы; F  – матрица дина-
мики системы; ,w v  – соответственно векторы белых 
шумов динамики системы и измерений с нулевыми мате-
матическими ожиданиями; Z  – вектор измерений; H  – 
матрица измерений. 

Ввиду наличия нелинейных связей между компонен-
тами соотношений (1), (2), оценки элементов вектора со-
стояния (3) будем находить с использованием модифика-
ции фильтра Калмана для нелинейных систем – сигма-
поинт-фильтра [4, 5]. Уравнения динамики системы и из-
мерений такого фильтра в дискретной форме имеют вид: 

 1
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  (5) 

где ( )f X  – нелинейная функция динамики системы; 
( )h X  – нелинейная функция измерений; m  – шаг дис-

кретизации. 

Нелинейную функцию динамики системы ( )f X  за-
пишем на основе (1), (2): 
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  (6) 

где wr  – радиус колес НКР. 

При формировании модели измерений будем разде-
лять ее на три канала в соответствии с каналами коррек-
ции по измерениям приемника СНС, курсового гироско-
па и одометрической подсистемы. Такой подход часто 
используется в системах, где частоты измерений, посту-
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пающих от разных источников, существенно различают-
ся [6]. Применительно к разрабатываемому НКР частота 
измерений курсового гироскопа составляет 100 Гц, ча-
стота измерений одометрической подсистемы – 20 Гц, а 
частота измерений приемника СНС – 1 Гц. 

Модель измерений одометрической подсистемы имеет 
линейный характер, поэтому уравнение измерений в этом 
случае можно представить в виде (3). При этом вектор 
измерений odoZ  одометрической системы примет вид: 

 

1

2

3

4

2

2

o

o

o

o
odo

w
o o

f r

w
o o

f r

l
l l

l
l l

 
  
  
    
    
 
   

  

Z   (7) 

Соответствующая матрица измерений oH  такова: 

0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0
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Измерения курсового гироскопа также можно пред-
ставить в линейном виде (3). Вектор измерений avsZ  в 
этом случае состоит из одного элемента: 

 avs avs Z    (9) 

Матрица измерений gH  принимает вид: 

 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0g H . (10) 

Модель измерений СНС имеет нелинейный характер, 
поэтому для записи соответствующего уравнения измере-
ний будем использовать нелинейную модель (5). Вектор 
измерений sZ  содержит все измерения приемника СНС: 

 , , ,
T

s gs gs gs gsx y x y   Z     (11) 

Нелинейная функция измерений ( )sh X  при этом та-
кова: 
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где ,sx syl l  – смещения антенны приемника СНС вдоль со-
ответствующих осей связанной с НКР системы координат. 

При синтезе фильтра использованы значения пара-
метров соответствующих белых шумов, рекомендуемые 
в работах [7, 8]. 

IV. МОДЕЛИРОВАНИЕ 
Моделирование движения НКР осуществлялось в 

среде Matlab. Целью моделирования явилась оценка 
точности определения навигационных параметров НКР 
по предложенному алгоритму КНС, в том числе и в 
условиях кратковременного отсутствия сигналов от 
СНС, а также оценка точности определения параметров 
проскальзывания колес НКР относительно подстилаю-
щей поверхности. Моделирование осуществлялось при 
следующих параметрах: rw = 0,125 м, lr = 0,4 м, lf = 0,4 м, 
lw = 0,6 м, lsx = 0,5 м, lsy = 0,1 м,  1 0,017 sin 0,014 ,t    

 2 0,025 cos 0,005 ,t      3 0,025 sin 0,014 ,t     

 4 0,017 sin 0,005t   , время моделирования – t = 15 мин, 
интервал отсутствия сигналов от СНС – [600, 800] c. 

Предварительные экспериментальные исследования 
измерительных подсистем НКР показали, что в общем 
случае шумы этих систем не являются белыми. При мо-
делировании будем формировать модели шумов измере-
ний в виде выходов формирующих фильтров со вход-
ными белыми шумами [7]. При этом ошибка СНС  изме-
рений приемника СНС формируется в виде суммы бело-
го и цветного шумов: 

 
2

;

2 ,

с с
СНС СНС СНС СНС

с с
СНС СНС

      

     
 (13) 

где с
СНС  – постоянная величина (при моделировании – 

1,2 м для измерений широты и 2,4 м для измерений дол-
готы); СНС

  – белый шум с СКО 2,1 м; с
СНС  – «цвет-

ной» шум, заданный в виде случайного процесса с ука-
занным формирующим фильтром;   – декремент зату-

хания (при моделировании – 10,1 c );   – СКО ошибки 
СНС (при моделировании – 2,1 м);   – белый шум еди-
ничной интенсивности (м). 

Ошибки измерений угловой скорости вращения ко-
лес НКР энкодерами были представлены в виде белого 
шума с СКО 0,1 рад/с. Ошибка измерения угла поворота 
оси передней колесной пары НКР также была представ-
лена в виде белого шума с СКО 0,01 рад. 

Ошибка измерений курсового гироскопа была пред-
ставлена в виде суммы статического сдвига нуля (–0,2 
град/с) и белого шума с СКО 3 град/с. 

В процессе моделирования выявлено, что при кратко-
временном отсутствии сигналов от СНС не происходит 
существенной потери точности навигационного решения. 
Анализ результатов моделирования (рис. 2, 3, 4) показы-
вает, что СКО ошибки оценки местоположения НКР со-
ставляет 0,35 м, а СКО ошибки оценки угла курса –  
1,94 град. В результате моделирования удалось также 
получить оценку угла сноса НКР, которая явно коррели-
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рует с заданными при моделировании углами проскаль-
зывания колес. СКО ошибки оценки угла сноса НКР со-
ставляет 0,3 град. Результаты моделирования показыва-
ют также, что принятая модель фильтра с упрощенной 
моделью шумов измерений обеспечивает эффективное 
решение навигационной задачи НКР в соответствии с 
поставленными требованиями. 

 
Рис. 2. Ошибка оценки местоположения НКР 

 
Рис. 3. Ошибка оценки угла курса НКР 

 
Рис. 4. Ошибка оценки угла сноса НКР 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложен подход к формированию комплексной 

навигационной системы для наземного колесного робота. 
Особенностью этого подхода является учет в ее алгорит-
ме ошибок одометрической подсистемы, порождаемых 
проскальзыванием колес. Результаты моделирования 
подтвердили эффективность предложенного решения. 
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Аннотация—В рамках байесовского подхода рассмат-
ривается задача оптимального совместного оценивания 
аномалий силы тяжести и вертикального движения носи-
теля, включая его инерционные ускорения, решаемая 
применительно к морскому объекту с использованием 
калмановских, в том числе и адаптивных, алгоритмов 
оценивания – фильтрации и сглаживания. Исследуется 
потенциальная точность оценивания и чувствительность 
алгоритмов к неточности задания параметров модели. 
Проводится сопоставление байесовских и традиционных 
стационарных алгоритмов фильтрации и сглаживания. 

Ключевые слова—аномалия силы тяжести, байесовское 
оценивание, фильтр Калмана, морская гравиметрия, гра-
виметрическая съемка, стационарный алгоритм.  

I. ВВЕДЕНИЕ  
Знание гравитационного поля Земли необходимо для 

решения ряда задач геодезии, геофизики и высокоточной 
инерциальной навигации. Для изучения поля силы тяже-
сти широко применяются измерения с борта подвижных 
объектов. При этом выполнение морских и аэрограви-
метрических съемок на сегодняшний день особенно ак-
туально, поскольку эти методы позволяют получить дан-
ные с более высоким пространственным разрешением по 
сравнению с методами космической геодезии [1–7]. 

При обработке данных гравиметрической съемки на 
подвижных объектах одной из наиболее сложных задач 
является выделение полезного сигнала – аномалии силы 
тяжести (АСТ) на фоне вертикальных инерционных 
ускорений носителя. Поскольку спектры полезного сиг-
нала и помехи применительно к морскому объекту раз-
несены, задачу оценивания АСТ удается решить с при-
емлемой на сегодняшний день точностью путем филь-
трации/сглаживания измерений гравиметра с использо-
ванием стационарных фильтров [1, 2, 8].  

Вместе с тем в рамках байесовского подхода может 
быть сформулирована и решена задача оптимального 
совместного оценивания аномалий силы тяжести и вер-
тикального движения носителя, включая его инерцион-
ные ускорения. 

В рамках такой постановки предполагается, что в со-
став оцениваемого вектора состояния включаются ком-

поненты, соответствующие модели вертикальных пере-
мещений носителя и аномалий силы тяжести, а также 
компоненты, учитывающие динамические свойства 
демпфированного чувствительного элемента гравиметра. 
При точно известных параметрах используемых моделей 
задача является линейной и может быть решена с ис-
пользованием фильтра Калмана или соответствующих 
оптимальных нестационарных алгоритмов сглаживания. 
Помимо получения оптимальной оценки, такие алгорит-
мы предоставляют возможность судить о потенциальной 
точности решения задачи оценивания. Однако при обра-
ботке реальных данных возникают вопросы соответствия 
моделей и их параметров действительным условиям 
съемки, а также анализа точности работы таких алгорит-
мов в реальных условиях, когда используемые модели и 
параметры могут отличаться от действительных. Суще-
ственно, что в рамках того же байесовского подхода мо-
жет быть решена задача анализа чувствительности, поз-
воляющая выявить параметры, расстройка по отношению 
к которым оказывает заметное влияние на точность ре-
шения задачи. Это, в свою очередь, позволяет сформули-
ровать адаптивную нелинейную задачу, при решении 
которой не только вырабатывается оценка искомого век-
тора состояния, но и уточняются наиболее значимые 
параметры моделей. Кроме того, предложенный подход 
создает предпосылки для анализа эффективности ис-
пользуемых на практике субоптимальных фильтров, в 
частности используемых в настоящее время субопти-
мальных стационарных фильтров. Описанный подход 
активно развивается авторами в последнее время [9–13]. 
В настоящем докладе приводится его подробное описа-
ние и использование для решения задачи совместного 
оценивания аномалий силы тяжести и вертикального 
движения носителя применительно к морскому объекту. 

Структура доклада следующая. Во второй части в 
рамках байесовского подхода формулируется задача 
совместного оценивания аномалий силы тяжести и вер-
тикального движения носителя применительно к мор-
скому объекту и кратко описываются оптимальные бай-
есовские и сопоставляемые с ними алгоритмы ее реше-
ния. В третьей части анализируется потенциальная точ-
ность и чувствительность байесовских алгоритмов к па-
раметрам модели. В четвертой – проводится сравнение 
байесовских и традиционных стационарных алгоритмов 

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного фонда 
№ 18-19-00627, https://rscf.ru/project/18-19-00627. 
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на реальных данных в части оценивания АСТ. В пятой – 
обсуждаются результаты оценивания вертикальных пе-
ремещений, полученных на стенде и с использованием 
результатов гравиметрической съемки. В заключитель-
ной части приведены выводы. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ И ЕЕ РЕШЕНИЕ 

A. Постановка задачи 
Опираясь на работы [1, 8, 11], сформулируем в рам-

ках байесовского подхода рассматриваемую в докладе 
постановку задачи, которая заключается в оценивании 
вектора состояния, описываемого с помощью формиру-
ющего фильтра:  
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 (1) 

по измерениям гравиметра, представляемым в виде 

7 gy x v  ,       (2) 

где gv  – белошумная составляющая погрешности гра-
виметра. 

В формирующем фильтре (1) переменные состояния 
1,2,3x  определяют модель Джордана [14] для АСТ в виде 

линейной комбинации 

1 2g x x   .   (3) 

Коэффициент / ρσ
β

2σ
g

g

V  



  зависит от параметров: 

2σ g  – дисперсия АСТ; / ρσ g   – величина, характеризу-
ющая изменчивость АСТ, V  – скорость движения носи-
теля; ( 5 1) / 5   , gw  – порождающий белый шум 

интенсивности 3 210β σ g . 

Переменные состояния 4,5,6x  задают модель верти-
кального движения носителя и соответствуют его верти-
кальным перемещениям, скоростям и ускорениям [15]. 
Здесь hw  – порождающий белый шум с интенсивностью 
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

. Для этой модели 

вводится три параметра: aT  – преобладающий период; 
  – нерегулярность, 2

h   – среднеквадратическое откло-
нение (СКО) вертикальных ускорений.  

Переменная состояния 7x  описывает модель чув-
ствительного элемента (ЧЭ) гравиметра, в которой gT  – 
его постоянная времени; Ew  – погрешность вычисления 
поправки Этвеша, в целях упрощения задаваемая гаус-
совским белым шумом с известной интенсивностью; 

,N Eg g   – поправки за нормальное ускорение силы тяже-
сти и эффект Этвеша, вычисляемые по известным соот-
ношениям [1]. Заметим, что учет динамических свойств 
ЧЭ гравиметра с помощью последней компоненты век-
тора состояний 7x  позволяет исключить традиционно 
используемую процедуру восстановления сигнала при 
синтезе описываемых далее оптимальных алгоритмов 
фильтрации и сглаживания [1]. 

Б. Алгоритмы решения 
В работе в дальнейшем рассматриваются 3 основных 

алгоритма. 

Калмановский алгоритм (алгоритм 1), представляю-
щий собой оптимальный байесовский алгоритм филь-
трации и сглаживания, синтезированный для фиксиро-
ванных значений всех параметров моделей [1, 8]. Так как 
задача (1), (2) линейная при рассматриваемых условиях, 
то алгоритм решения задачи фильтрации представляет 
собой фильтр Калмана. Особенность решения задачи 
сглаживания заключается в том, что при получении 
оценки на текущий момент времени используются не 
только прошлые, но и будущие по отношению к этому 
моменту времени измерения. Примененный алгоритм 
сглаживания реализует рекуррентные соотношения, 
предполагающие обработку оценок, полученных в ре-
жиме фильтрации, в обратном времени [1, 8, 16]. В этом 
алгоритме обеспечивается не только вычисление опти-
мальных оценок фильтрации и сглаживания всех компо-
нент вектора состояния, включая АСТ, вертикальные 
перемещения, скорости и ускорения, но и вычисление 
соответствующих значений среднеквадратических по-
грешностей (СКП) их оценок. СКП характеризуют по-
тенциальную точность оценивания в рассматриваемой 
задаче при фиксированных значениях параметров моде-
лей и определяются диагональными элементами матри-
цы ковариаций, вырабатываемой в алгоритме в режиме 
фильтрации/сглаживания. 

Сведение рассматриваемой задачи к стандартной 
байесовской постановке задачи оптимального оценива-
ния вектора состояния, описываемого с помощью фор-
мирующего фильтра (1), по измерениям (2) позволяет 
кроме всего прочего воспользоваться хорошо разрабо-
танным аппаратом для анализа чувствительности алго-
ритмов оценивания к неточности задания параметров 
приведенной модели. В докладе такой анализ выполня-
ется с использованием модифицированного варианта 
универсальной программы [17]. На этом этапе удается 
выявить набор параметров, в наибольшей степени влия-
ющих на точность оценивания при отличии используе-
мых в алгоритме значений от реальных величин. Приме-
нительно именно к этим параметрам и синтезируется 
описываемый далее адаптивный алгоритм фильтрации и 
сглаживания.  

Адаптивный алгоритм фильтрации и сглаживания 
(алгоритм 2), построенный по аналогии с тем, как это сде-
лано в работах [8–12]. В этом алгоритме сначала в режиме 
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фильтрации с использованием банка фильтров Калмана 
оцениваются (идентифицируются) неизвестные парамет-
ры модели, необходимость адаптации к которым выявле-
на на этапе анализа чувствительности. После чего с ис-
пользованием полученных оценок параметров модели и 
оценок фильтрации, как и в алгоритме 1, реализуется ре-
жим сглаживания. При построении адаптивного алгорит-
ма с целью сокращения объема вычислений применяется 
процедура интегрирования по части переменных [18–20]. 

Традиционно применяемый стационарный алгоритм 
сглаживания (алгоритм 3), реализуемый путем обработки 
в прямом времени измерений гравиметра и в обратном 
времени – полученной оценки стационарным фильтром с 
передаточной функцией, соответствующей последова-
тельно включенным апериодическому звену первого по-
рядка и фильтру Баттерворта четвертого порядка с раз-
личными постоянными времени, с предварительной про-
цедурой восстановления сигнала гравиметра [1, 2]. 

III. АНАЛИЗ ЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ И ПОТЕНЦИАЛЬНОЙ 
ТОЧНОСТИ 

Анализ чувствительности заключается в исследова-
нии погрешностей алгоритмов при отличии параметров, 
используемых при настройке моделей, от их истинных 
значений. Как правило, он заключается в вычислении 
трех значений СКП: оптимального, характеризующего 
потенциальную точность – для случая, когда настраива-
емые и действительные параметры согласованы; дей-
ствительного – характеризующего действительную точ-
ность алгоритма при неверно настроенных параметрах; 
расчетного – соответствующего вырабатываемой в алго-
ритме в процессе решения характеристике точности. Все 
расчеты, как уже отмечалось выше, выполнены с ис-
пользованием модернизированного варианта специали-
зированной программы, описанной в [17]. 

Результаты проведенного анализа представлены в 
табл. 1 в приложении. Первые 4 столбца соответствуют 
значениям параметров модели: параметр без звездочки – 
истинным значениям, используемым в моделировании, 
со звездочкой – значениям параметров, заданным в алго-
ритме обработки. Столбец «опт.» соответствует СКП 
оптимального алгоритма. СКП оценивания вертикаль-
ных перемещений указано в процентах относительно 
амплитуды вертикальных перемещений. Столбец 
«действ.» показывает процент превышения действитель-
ного СКП над оптимальным, т.е. проигрыш в точности 
при неверной настройке параметра. Столбец «расчетн.» 
соответствует проценту превышения расчетных СКП 
над действительными, при этом знак «минус» соответ-
ствует случаям, когда расчетное СКП ниже действитель-
ного, т.е. случаям, когда алгоритм завышает собствен-
ную точность. 

Табл. 1 содержит результаты расчета чувствительности 
к преобладающему периоду и значению СКО вертикаль-
ных ускорений при фиксированном значении нерегуляр-
ности 1  . Из таблицы видно, что отличие значения пре-
обладающего периода вертикальных ускорений, заданного 
в алгоритме 1, от действительного на (5-20) секунд приво-
дит к снижению точности оценивания АСТ и вертикаль-
ных перемещений относительно оптимального решения на 
(5-30)% в режиме сглаживания и на (15-50)% – в режиме 
фильтрации. При отличии СКО вертикальных ускоре-
ний, заданного в алгоритме 1, от действительного на  

(5-40) Гал потери в точности оценивания АСТ относи-
тельно оптимального алгоритма, составляют (2-10)% в 
режиме сглаживания и порядка 10% – в режиме фильтра-
ции. Потери в точности оценивания вертикальных пере-
мещений составляют примерно (3–8)% в режиме сглажи-
вания и (4–7)% – в режиме фильтрации. Отметим также, 
что при наличии расстройки во всех случаях наблюдает-
ся заметное отличие расчетных и действительных значе-
ний СКП.  

Таким образом, можно констатировать, что и оценки 
АСТ, и оценки вертикальных перемещений более чув-
ствительны к неточности задания периода вертикальных 
ускорений, чем к СКО. Тем не менее в настоящей работе 
в адаптивном алгоритме оценивались и СКО вертикаль-
ных ускорений, и их преобладающий период. 

Потенциальная точность оценивания АСТ в режиме 
сглаживания составила порядка 0,2-0,3 мГал (СКП), что в 
3-5 раз лучше соответствующих значений для режима 
фильтрации. Потенциальная точность оценивания верти-
кальных перемещений в режиме сглаживания характери-
зуется в пределах 1% от амплитуды (СКП), что в 2-3 раза 
точнее по сравнению с режимом фильтрации. 

IV. СРАВНЕНИЕ АЛГОРИТМОВ 
Сравнение алгоритмов проводилось с использовани-

ем данных реальных галсов.  

Пример оценок АСТ для рассматриваемых алгоритмов 
приведен на рис. 1–3. По данным десяти галсов разность 
оценок между алгоритмом 2 и алгоритмом 3 после завер-
шения переходных процессов составляет менее 0,15 мГал.  

 
Рис. 1. Оценки АСТ в режиме сглаживания для различных алгоритмов 

 
Рис. 2. Оценки АСТ в режиме сглаживания для различных алгоритмов 
(в увеличенном масштабе) 
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Рис. 3. Разность оценок алгоритмов 2 и 3 

Приведенные выше результаты получены в стан-
дартных для на надводного судна условиях измерений, 
когда СКО вертикальных ускорений на галсах составля-
ет 20-30 Гал. При этом результаты для алгоритмов 1, 2 
практически не отличаются, что обусловлено изначально 
удачным подбором параметров модели и неизменными 
условиями проведения измерений на всех галсах. Незна-
чительные отличия оценок для алгоритмов 3 и 1 говорят 
о том, что традиционные стационарные фильтры в рас-
смотренных примерах обеспечивают точность, близкую 
к потенциальной.  

На рис. 4, 5 приведены разности оценок АСТ, выра-
батываемых алгоритмами 2 и 3, для одного из галсов, 
пройденного в прямом и обратном направлениях в спо-
койных погодных условиях (СКО вертикальных ускоре-
ний не более 5 Гал). 

 
Рис. 4. Разность оценок АСТ алгоритма 2 при повторном прохожде-
нии галса 

 
Рис. 5. Разность оценок АСТ алгоритма 3 при повторном прохожде-
нии галса 

Этот же галс был пройден еще восемь раз в других 
погодных условиях. СКО вертикальных ускорений, по-
лученных с использованием адаптивного и традицион-
ного алгоритмов 2 и 3, приведены в табл. 2. 

ТАБЛИЦА 2. СКО ВЕРТИКАЛЬНЫХ УСКОРЕНИЙ, ПОЛУЧЕННЫХ  
С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ АДАПТИВНОГО И ТРАДИЦИОННОГО МЕТОДА 

ОПРЕДЕЛЕНИЯ. 

Номер галса 1 2 3 4 5 6 7 8 

Алгоритм 2, Гал 29 41 29 33 17 9 17 25 

Алгоритм 3, Гал 27 48 19 40 19 7 14 24 

 
Близкие значения рассчитанных разными способа-

ми СКП позволяют сделать вывод об адекватности 
используемых в алгоритме 2 моделей и корректной 
работе алгоритма идентификации параметров. Иден-
тифицированные преобладающие периоды ускорений 
находятся в широких пределах от 3 до 30 с на различ-
ных галсах. В реальных условиях определить этот па-
раметр другим способом для сравнения представляется 
затруднительным. 

Оценки АСТ, полученные по результатам восьми 
проходов галса в различных условиях, сравнивались с 
оценками АСТ, полученными при проходе этого же гал-
са в спокойных условиях, которые принимались за эта-
лонные. СКП разности выработанных оценок АСТ с эта-
лонными для алгоритмов 2 и 3 изменяется в пределах 
0,1-1 мГал.  

Оценки АСТ, полученные с использованием алго-
ритмов 2 и 3, отличаются незначительно. Заметные от-
личия можно наблюдать только на переходных процес-
сах, которые дольше у алгоритма 3. 

V. РЕЗУЛЬТАТЫ ОЦЕНИВАНИЯ ВЕРТИКАЛЬНЫХ 
ПЕРЕМЕЩЕНИЙ 

При обработке данных стендовых испытаний было 
показано, что СКП оценивания вертикальных перемеще-
ний находится в пределах 1% от амплитуды при гармо-
ническом характере перемещений.  

Примеры полученных оценок вертикальных переме-
щений и ускорений для реальных данных приведены на 
рис. 6–7. 

 
Рис. 6. Сглаженная оценка вертикальных ускорений носителя  
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Рис. 7. Сглаженная оценка вертикальных перемещений носителя  

Значения СКО вертикальных ускорений и перемеще-
ний, идентифицированные с использованием алгоритма 2, 
совпадают с выборочными СКО, рассчитанными путем 
осреднения сглаженной оценки вертикальных ускорений 
по времени при хороших погодных условиях съемки. 
Однако в ряде случаев при значительном волнении оцен-
ки параметров вертикального движения не всегда соот-
ветствуют их выборочным значениям, полученным непо-
средственно по реализациям оценок вертикальных пере-
мещений. Выявление причин отмеченного несовпадения 
является предметом дальнейших исследований. 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В докладе в рамках байесовского подхода рассмотре-

на и решена задача оптимального совместного оценива-
ния (фильтрации и сглаживания) аномалий силы тяжести 
и вертикального движения. Описанный подход позволя-
ет решать задачи анализа потенциальной точности филь-
трации и сглаживания всех компонент вектора состояния 
и анализировать чувствительность оптимальных алго-
ритмов к неточности задания параметров используемых 
моделей. В рамках этого же подхода, кроме того, могут 
быть синтезированы адаптивные алгоритмы, позволяю-
щие не только оценивать аномалии силы тяжести и вер-
тикальное движение, но и одновременно идентифициро-
вать наиболее значимые параметры модели. Кроме того, 
результаты, получаемые в рамках предлагаемой поста-
новки, создают предпосылки для анализа эффективности 
применяемых на практике упрощенных алгоритмов, 
включая нередко применяемые стационарные алгоритмы 
фильтрации и сглаживания. 

В работе возможности использования описанного 
подхода проиллюстрированы применительно к морско-
му подвижному объекту. 

В частности, показано, что потенциальная точность 
оценивания АСТ в режиме сглаживания составила по-
рядка (0,2-0,3) мГал (СКП), что в 3-5 раз точнее соответ-
ствующих значений для режима фильтрации. Потенци-
альная точность оценивания вертикальных перемещений 
в режиме сглаживания характеризуется в пределах 1% от 
амплитуды (СКП), что в 2-3 раза точнее по сравнению с 
режимом фильтрации. 

Анализ чувствительности калмановских алгоритмов 
фильтрации/сглаживания выявил заметное влияние их 
настройки к периоду и СКО вертикальных ускорений, 
что обосновывает необходимость идентификации этих 

параметров с использованием адаптивного алгоритма. 
Показано, что адаптивный алгоритм успешно справляет-
ся с идентификацией параметров модели вертикальных 
перемещений при различных условиях волнения. При-
менение адаптивного алгоритма в перспективе избавит 
от необходимости ручной настройки параметров. Оценка 
эффективности традиционно применяемого стационар-
ного алгоритма показала, что достигаемая с его исполь-
зованием точность незначительно отличается от потен-
циальной. 

Результаты оценивания вертикальных перемещений в 
условиях стенда с использованием калмановских алго-
ритмов показали удовлетворительные результаты по 
точности оценивания вертикальных перемещений. Од-
нако вопрос получения аналогичных результатов в усло-
виях реальной качки является предметом дальнейших 
исследований. 
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ТАБЛИЦА 1: АНАЛИЗ ЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ К СКО И ПЕРИОДУ ВЕРТИКАЛЬНЫХ УСКОРЕНИЙ 

Параметры aT , h , 
Фильтрация Сглаживание 

АСТ [мГал] Вертикальные пере-
мещения [м] АСТ [мГал] Вертикальные пере-

мещения [м] 

aT  
[c] 

aT * 
[c] 

 

h  
[Гал] 

h * 
[Гал] 

 
Опт. Дейс

тв. 
Рас-

четн. Опт. Дейс
тв. 

Рас-
четн. Опт. Дейс

тв. 
Рас-

четн. Опт. Дейс
тв. 

Рас-
четн. 

10 20 

15 15 

0.67 22% 16% 4% 44% 78% 0.16 5% 10% 2% 22% 99% 

20 40 0.95 27% 17% 3% 57% 75% 0.19 15% 17% 1% 27% 113% 

20 10 0.95 36% -48% 3% 15% -66% 0.19 11% -22% 1% 10% -62% 

40 20 1.42 48% -55% 2% 20% -70% 0.25 23% -40% 1% 9% -66% 

10 20 

30 30 

0.96 23% 18% 5% 39% 85% 0.19 13% 17% 2% 22% 105% 

20 40 1.39 27% 18% 4% 50% 83% 0.25 16% 30% 1% 18% 138% 

20 10 1.39 36% -49% 4% 13% -66% 0.25 20% -37% 1% 8% -63% 

40 20 2.08 46% -54% 3% 17% -69% 0.37 29% -48% 1% 6% -66% 

15 15 

5 10 0.66 8% 15% 5% 7% 71% 0.16 2% 6% 2% 8% 62% 

10 20 0.82 9% 16% 5% 7% 71% 0.17 4% 10% 2% 7% 67% 

20 40 1.03 9% 16% 4% 7% 71% 0.20 6% 14% 2% 8% 68% 

40 80 1.31 9% 17% 4% 7% 71% 0.24 7% 15% 2% 6% 73% 

10 5 0.82 11% -27% 5% 4% -47% 0.17 3% -10% 2% 5% -46% 

20 10 1.03 12% -29% 4% 4% -48% 0.20 6% -17% 2% 4% -46% 

40 20 1.31 12% -30% 4% 4% -48% 0.24 8% -23% 2% 4% -47% 

80 40 1.67 12% -30% 4% 4% -48% 0.29 11% -27% 1% 3% -47% 
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Аннотация—В рамках байесовского подхода рассмат-
ривается задача коррекции показаний навигационной си-
стемы по данным о геофизических полях с учетом изменчи-
вого характера ее погрешностей, представляемой в виде 
суммы постоянной и изменчивой составляющих. Описыва-
ются два алгоритма, основанные на применении последова-
тельного метода Монте-Карло и использовании при их по-
строении процедуры интегрирования по части переменных. 
При этом в одном из алгоритмов при реализации процедуры 
интегрирования по части переменных какие-либо упроще-
ния не проводятся, что создает предпосылки вычисления 
потенциальной точности и анализа влияния на нее наличия 
изменчивой составляющей погрешности. Во втором алго-
ритме с целью упрощения проводится линеаризации отно-
сительно изменчивой составляющей погрешности. Рас-
сматривается пример, иллюстрирующий работоспособность 
алгоритмов и возможность сокращения вычислений при 
использовании второго алгоритма. 

Ключевые слова—коррекция, навигационная система, 
геофизические поля, погрешность, изменчивость, байесов-
ский подход, алгоритмы оценивания, метод Монте-Карло, 
интегрирование по части переменных, анализ точности. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Построение современных навигационных систем 

(НС) основано на комплексировании данных инерци-
альных и спутниковых измерителей [1, 2]. Однако в 
условиях недоступности спутниковых сигналов или их 
недостоверности для компенсации нарастающих во 
времени погрешностей инерциальных НС необходимы 
альтернативные средства и методы коррекции [3, 4].  
В последнее время на подвижных объектах различного 
типа широкое применение получают НС, коррекция 
показаний которых основана на сопоставлении изме-
ренных значений некоторого геофизического поля 
(ГФП) со значениями этого поля, вычисляемыми с ис-
пользованием заранее снятой карты [5–20]. Такие си-
стемы в отечественной литературе нередко также назы-
ваются системами корреляционно-экстремальной нави-
гации [7, 17, 19]. 

Системы навигации по ГФП обладают рядом специ-
фических особенностей [7, 10]. Одна из них присуща 
системам с так называемым точечным зондированием 
поля, в которых измерительная информация о поле по-
ступает в каждый момент времени в виде его скалярных 
значений [10, 20]. В этом случае для накопления изме-
рительной информации, обеспечивающей эффективное 
решение задачи коррекции требуется пройти опреде-

ленное расстояние, что необходимо для формирования 
профиля поля, который может быть однозначно выде-
лен на карте. Отмеченная особенность приводит к до-
статочно длительному времени проведения коррекции, 
что, в свою очередь, порождает необходимость учета 
изменчивого характера ошибок НС за время проведения 
коррекции. В наибольшей степени это проявляется для 
объектов, передвигающихся с малой скоростью, что 
характерно в том числе для подводных аппаратов.  

Решению задачи коррекции показаний НС по данным 
о ГФП в условиях изменчивости ошибок НС примени-
тельно к морскому объекту и посвящен предлагаемый 
доклад.  

Ранее при решении задачи в рамках байесовского 
подхода учет изменчивости осуществлялся путем ис-
пользования квазидетерминированных моделей для опи-
сания погрешностей НС, например, в виде линейного 
тренда [21]. Другой вариант основан на применении раз-
личного рода комбинированных схем, в которых измен-
чивость учитывалась в линейной части алгоритма, на 
вход которой поступают корректирующие измерения, 
выработанные в нелинейном блоке [22]. Еще один вари-
ант основан на простейшем учете изменчивости при 
описании погрешностей в виде винеровской последова-
тельности [23]. В предлагаемом докладе рассматривается 
более общий случай, при котором предполагается, что 
погрешность НС в определении координат может быть 
описана марковским процессом. При этом, имея в виду 
стремление проанализировать влияние изменчивой со-
ставляющей на эффективность решения задачи коррек-
ции, при ее постановке принимается во внимание тот 
факт, что на интервале проведения коррекции погреш-
ность может быть представлена в виде суммы постоян-
ной и изменчивой составляющих. Предлагаются два 
алгоритма, основанные на использовании фильтра частиц 
(particle filter) и применении при их реализации процеду-
ры интегрирования по части переменных [20–28]. При 
этом в одном из алгоритмов при интегрировании по ча-
сти переменных какие-либо упрощения не проводятся. 
Это создает предпосылки вычисления оптимальной в 
среднеквадратическом смысле оценки, расчета потенци-
альной точности и анализа влияния на нее наличия из-
менчивой составляющей погрешности. Недостатком 
такого алгоритма является значительная вычислительная 
сложность. Во втором алгоритме cчитается, что 
постоянная составляющая по уровню значительно 
превышает ее изменчивую часть. Такое предположение 
позволяет упростить алгоритм, проводя линеаризацию 

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного 
фонда № 18-19-00627, https://rscf.ru/project/18-19-00627. 
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измерений относительно изменчивой составляющей 
погрешности. В этом случае нелинейный характер 
задачи проявляется лишь относительно постоянной 
составляющей погрешности. 

Доклад организован следующим образом. После вве-
дения во второй части приводится постановка и общее 
решение рассматриваемой задачи коррекции, формули-
руемой в рамках байесовского подхода. В разделе 3 опи-
сываются предлагаемые алгоритмы и обсуждаются их 
особенности, а в разделе 4 рассматривается пример. Вы-
воды по докладу приведены в заключении. 

II. ПОСТАНОВКА И ОБЩЕЕ РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 
Рассматриваемую задачу сформулируем в рамках 

байесовского подхода, следуя [8, 10, 22]. Предположим, 
что на борту подвижного объекта имеются навигацион-
ная система (НС), вырабатывающая измерения его коор-

динат на плоскости 1 2
T

NS
i i iy y y   

( ) ( )  в i-е моменты 
времени, и датчик, обеспечивающий измерения геофизи-
ческого поля iy , которые могут быть представлены в 
виде:  

NS NS
i i iy X y   ,    (1) 

 k
i i iy X y    ,   (2) 

где 1 2
T

i i iX X X   
( ) ( )   истинные координаты по-

движного объекта в некоторой прямоугольной системе 

координат; 1 2
T

NS
i i iy y y     

( ) ( )   погрешности выра-

ботки координат места НС;  k
iX  – функция вектор-

ного аргумента, определяющая карту поля и позволяю-
щая с точностью до погрешностей карты k

iy  вычислять 
значения поля в произвольной точке заданного района, 
т.е.    k k

i i iX X y     ;  iX  – функция, описы-
вающая зависимость истинных значений используемого 
поля от координат; k

i i iy y y       суммарная по-

грешность измерений датчика iy  и карты поля. Для 

описания погрешностей NS
iy  и iy  вводятся два фор-

мирующих фильтра для векторных последовательностей 
NS
ix , ix  c размерностями NSn  и n  соответственно: 

 1
NS NS NS NS NS
i i i i ix x w     

 1i i i i ix x w    
     

так что NS NS NS
i i iy H x  , i i i iy H x v      . В этих со-

отношениях l
i , l

i , l
iH  – известные матрицы динамики 

порождающих шумов и матрицы наблюдения, l
iw   цен-

трированные белошумные последовательности размер-
ности lp  с матрицами ковариаций l

iQ , ,l NS  ; iv   

центрированная белошумная составляющая суммарных 
погрешностей карты и внешнего датчика с матрицей 
ковариаций iR ; эти последовательности для простоты 
предполагаются независимыми между собой и от 
начальных условий. Считается, что плотности распреде-
ления вероятности для векторов NS

i i ip w p w p v ( ), ( ), ( ) , 

0 0
NSp x p x( ), ( )  гауссовские. 

Если ввести составные векторы 

   
TT TNS

i i ix x x    
,    

TT TNS
i i iw w w    

 размер-

ности NSn n n   и NSp p p   и функцию 

( ) ( )NS
i i i i i is x s x H x    , 

в которой 

     NS NS NS k NS NS NS
i i i i i i i is x s H x y H x    , 

то можно сформулировать следующую задачу нелиней-
ной фильтрации: оценить вектор состояния 

1i i i i ix x w    ,   (5) 

по измерениям  

( )i i i iy s x v  ,  (6) 

где i , i  формируются с учетом (3), (4). 

Нелинейность задачи обусловлена нелинейным ха-
рактером функции  k

iX . Суть задачи заключается в 
получении оптимальной в среднеквадратическом смысле 
оценки вектора состояния с использованием накоплен-
ных к текущему моменту времени i  измерений 

1
T

i iy yy [ ,..., ] . Известно, что эта оценка  opt
i ix yˆ  и 

соответствующая ей условная матрица ковариаций 

 opt
i iP y  определяются в виде [22–24, 27]: 

   
         

i i

opt
i i i i i i

T
opt opt opt

i i i i i i i ip

x x p d

P E x x x x



    
 


x y

y x y x

y y y
/

ˆ / ,

ˆ ˆ ,
 

где  i ip x y/   апостериорная (условная) к измерениям 
функция плотности распределения вероятности для со-

ставного вектора
1 2

T
T T T

i ix x x   x ... , а интеграл 

предполагается многократным с бесконечными предела-
ми. Заметим, что в выражениях (7) вместо  i ip x y/  

обычно используют апостериорную плотность  i ip x y/ , 

определяемую как     1i i i i ip x / p / d  y x y x  и соот-
ветствующую значению вектора состояния только в те-
кущий, i -й момент времени. В целях удобства изложе-
ния последующего материала здесь и далее будем ис-
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пользовать апостериорную плотность для составного 
вектора. 

III. ОПИСАНИЕ АЛГОРИТМОВ 
Как отмечалось во введении, эффективность алго-

ритмов решения прикладных задач нелинейной филь-
трации во многом зависит от учета их особенностей.  
В рассматриваемом случае особенность задачи заключа-
ется в том, что в составе вектора ix  можно выделить два 
подвектора 

    
TT TN L

i i i
    

x x x,  

таких что при фиксации одного из них N
ix  задача филь-

трации относительно другого L
ix  сводится к линейной.  

В этом случае плотность  i ip x y/  может быть пред-
ставлена в виде 

    N L N
i i i i i i ip / p / px y x y x x y( / , )  

где      1 2

TT T T

i ix x x       
x , ... ,  а размерность векто-

ров ix  равна соответственно n , N L  , . 

При этом в силу сделанных предположений плот-
ность L N

i i ip x x y( / , )  будет гауссовской, а плотность 

 N
i ip /x y  может быть аппроксимирована с использо-

ванием метода Монте-Карло в виде взвешенного набора 
дельта-функций [25–31]:

 
 

    
1

K jN j N N
i i i i i

j

p / q


    
 

x y x x
( )

( )  

в котором  j
iq  – веса, а   jN

ix
( )

 – выборка случайных 
векторов 1j K , ..., . Описанные особенности создают 
предпосылки для построения экономичных алгоритмов 
решения задачи фильтрации, основанных на использова-
нии банке фильтров Калмана (ФК) размерности Ln . 
Процедура, предполагающая выделение подвекторов (9) 
и представление плотности в виде (10), известна как 
процедура или метод интегрирования по части перемен-
ных [25, 29, 30].  

Нетрудно заметить, что в качестве N
ix  и L

ix  в рас-
сматриваемой задаче можно выбрать 

 N NS
i ix x  L

i i
x x  

или, более подробно, 

     1 2

TT T TN NS NS NS
i ix x x    

x , ... ,  

     1 2

TT T TL
i ix x x      

x , ... . 

Будем далее называть алгоритм, в котором использу-
ется определение подвекторов N

ix  и L
ix  в виде (11), ал-

горитмом 1. При этом, имея в виду стремление проана-
лизировать влияние изменчивой составляющей погреш-
ностей определения координат НС при решения задачи, 
выделим в составе двухмерного вектора NS

iy  две со-
ставляющие  

 NS NS
i iy y      

одна из которых описывает неизменную во времени по-
стоянную составляющую с помощью подвектора 

1 2
T

     
( ) ( ) , а вторая характеризует изменчивую 

часть погрешностей определения координат НС 
1 (2)

T
NS NS NS
i i iy y y     

( ) . Для учета указанных составля-

ющих достаточно предусмотреть в составе NS
ix  двумер-

ный подвектор  . Будем считать, например, что это 
первые две компоненты вектора NS

ix , т.е. 

   , 
TTNS T NS

i ix x    
 .  

При построении алгоритма 2 введем дополнитель-
ное предположение о том, что уровень изменчивой со-
ставляющей NS

iy  погрешности НС значительно ниже 
уровня постоянной составляющей  . В этом случае 
можно провести линеаризацию функции 

   NS NS NS
i i i i is H x s y   относительно изменчивой со-

ставляющей и представить ее в виде: 



   
 
   

NS lin
i i

NS lin
i i i i

NS
i i NS lin

i iNS
i y y

s y s y

s y
y y

y
 

       

   
   

 
.
 

Здесь lin
iy  – точка линеаризации. Тогда в качестве 

подвекторов N
ix  и L

ix  во втором алгоритме можно ис-
пользовать следующие подвекторы: 

N
ix        , 

TT TL NS
i i ix x x    

 

Общая черта предлагаемых выше алгоритмов заклю-
чается в использовании метода Монте-Карло для аппрок-
симации плотностей и метода интегрирования по части 
переменных. Основная особенность алгоритма 2 заклю-
чается в предположении о допустимости линеаризации 
относительно изменчивой части погрешностей НС.  

Поскольку в первом алгоритме не предполагается 
проведение каких-либо дополнительных упрощений, он, 
как отмечалось выше, может быть использован для 
нахождения оптимальной в среднеквадратическом 
смысле оценки и вычисления потенциальной точности. 
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Необходимая точность вычисления оптимальной оценки 
может быть достигнута путем увеличения числа частиц 
[30]. Известно, что при этом возникает проблема «про-
клятия размерности», заключающаяся в экспоненциаль-
ном росте объема выборки, требуемой для успешного с 
точки зрения точности реализации метода Монте-Карло, 
при увеличении размерности оцениваемого вектора. Ме-
тод интегрирования по части переменных частично ком-
пенсирует эту проблему. Кроме того, может применяться 
также и процедура перевыборки, позволяющая повысить 
эффективность алгоритма [29, 31]. Следует заметить, что 
проблема вычислительной сложности при вычислении 
потенциальной точности на самом деле не столь критич-
на, поскольку ее расчет может быть выполнен в каме-
ральном режиме. Вопрос сокращения объема вычислений 
актуален при реализации алгоритма в реальном времени. 

При оценке объема вычислений необходимо иметь в 
виду, что в первом алгоритме N NS

i ix x  и его размер-

ность NSn  равна размерности вектора НС
ix , а размер-

ность ФК равна n . Во втором, приближенном, алго-
ритме N

ix    и его размерность равна 2, а размерность 

вектора     , 
TT TL NS

i i ix x x    
 , определяющего раз-

мерность ФК, равна 2L NSn n n   . Важно также 
подчеркнуть, что N

ix    неизменный, и это создает 
возможность использовать при вычислении оценки до-
статочно простой метод точечных масс [22, 23, 32, 33]. 
Очевидно, что описанное упрощение вносит дополни-
тельные погрешности, уровень которых и может быть 
выявлен при сопоставлении с потенциальной точностью. 
Рассмотрим пример. 

IV. ПРИМЕР И РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ  
Будем считать, что изменчивая составляющая по-

грешности НС NSy t ( )  может быть описана с помощью 
двух независимых дифференцируемых узкополосных 
марковских процессов с одинаковыми корреляционными 
функциями вида [34]: 

  2k e   
        

 
cos sin 

где параметры 2  – дисперсия процесса, 1 K  /  – 
величина, обратная интервалу корреляции, и   – 
круговая частота считаются известными. 

В этом случае изменчивая составляющая погрешно-
сти NSy t ( )  может быть описана с помощью вектора 

                 1 1 2 2
T

NSx t x t V t x t V t       
 , в ко-

торый включены погрешности определения координат 
       1 2x t x t ,  и погрешности определения скорости 
       1 2V t V t , . 

Суммарную погрешность карты и измерителя опи-
шем в виде суммы белошумной компоненты и значений 

экспоненциально коррелированного процесса первого 

порядка   с корреляционной функцией   2k e  

    . 

С учетом равенства NS NS
i i iX y y      и введенных 

предположений измерения iy  можно переписать в виде 

  NS
i i i i i iy s H x v        

где iH  – известная матрица, такая что NS NS
i i iy H x    . 

Принимая во внимание введенные обозначения можно 
сформулировать задачу оценивания составного вектора 

 
TTT NS

i i ix x     
  по измерениям вида (14).  

Необходимые матрицы, входящие в (3) (4), могут быть 
легко получены при помощи формирующих фильтров для 
узкополосного и экспоненциально-коррелированного 
процессов и стандартных процедур дискретизации [34]. 

Моделирование проводилось для поля аномалий 
ускорения сил тяжести [10, 35, 36]. СКП постоянной 
составляющей погрешностей координат определялась 
как 1   (км). Изменчивая составляющая определя-
лась параметрами: 0 15  .  (км), 0 145  .  (мин–1), 

22 2K  .  (мин) и 0 06  .  (мин–1) (период 104.7 мин) 

( 2 2 0 074 n зg R    . ng  – значение нормально-

го УСТ ( 35 316ng  .  (км/мин2), что соответствует 98100 

мГал); зR  – радиус Земли. Параметры, характеризиру-

ющие ошибки измерения составляли: 1   (мГал), 

0 5  .  (мин–1),  2
0 1iR  .  мГал. Интервал дискрети-

зации 1t   (мин). 

Карта гравиметрического поля задавалась с исполь-
зованием модели EGM 2008 [10]. Средний модуль гра-
диента гравитационного поля на моделируемом участке 
составлял 0.9 мГал/км, а максимальное значение –  
2.7 мГал/км.  

Было проведено моделирование, аналогично тому, 
как описано в [37], при котором вычислялись действи-
тельные ( Alg

rG ) и расчетные ( Alg
cG ) радиальные погреш-

ности (РП) оценивания координат (в км) для рассматри-
ваемых алгоритмов, Alg 1 2 , . Число реализаций при 
осреднении равнялось 500.  

Проведенный анализ показал (см. табл. 1), что число 
частиц K, обеспечивающих совпадение расчетной и дей-
ствительной характеристик точности, в алгоритме 1 рав-
но K=104 [37]. 

ТАБЛИЦА. 1. РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ АЛГОРИТМА 1 ПРИ K=104 

№ изм 1 19 38 57 76 

1 1
r cG G , км 1,42 1,36 1,15 1,03 0,71 
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При меньшем числе частиц, в частности при K=103, 
для алгоритма 1 (см. табл. 2) наблюдается заметное от-
личие этих характеристик, что свидетельствует о неточ-
ности вычисления отыскиваемых оценок. В то же время 
во втором алгоритме эти характеристики совпадают 
между собой и с точностью, соответствующей первому 
алгоритму при K=104. При этом объем вычислений, кос-
венно оцениваемый по времени, затрачиваемом на 
нахождение оценок, заметно (в шесть раз) сокращается с 
32 до 5 сек. Сокращение объема вычислений происхо-
дит, несмотря на увеличение размерности ФК с одного 
до 5, за счет ощутимого (на порядок) сокращения числа 
частиц, при котором обеспечивается адекватность рабо-
ты алгоритма.  

ТАБЛИЦА. 2. РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ АЛГОРИТМОВ 1 И 2 ПРИ K=103 

 № изм 1 19 38 57 76 

Алг. 1 
1
cG , км 1,41 1,37 1,16 1,04 0,70 
1
rG , км 1,44 1,42 1,21 1,13 0,84 

Алг. 2 2 2
r cG G , км 1,42 1,36 1,15 1,03 0,71 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложены два основанных на последовательном 

методе Монте-Карло алгоритма решения задачи коррек-
ции показаний НС по данным о геофизических полях, 
позволяющие учесть изменчивый во времени характер 
погрешностей НС. В каждом из алгоритмов предусмот-
рено применение процедуры интегрирования по части 
переменных, что позволяет сократить размерность под-
вектора состояния, для которого моделируются так 
называемые частицы (particles), представляющие собой 
реализации компонент оцениваемого вектора состояний. 

Первый алгоритм создает предпосылки для вычисле-
ния оптимальной оценки и может быть в принципе ис-
пользован для анализа потенциальной точности. 

Отличительной особенностью второго алгоритма яв-
ляется возможность снижения объема вычислений путем 
выделения в векторе состояния постоянной составляю-
щей и линеаризации функции измерений относительно 
изменчивой составляющей погрешностей НС. Допусти-
мость линеаризованного представления обусловлена 
предположением о ее малом по сравнению с постоянной 
составляющей уровне.  

Разработаны моделирующие программы, реализую-
щие оба алгоритма. 

Рассмотрен пример, иллюстрирующий работоспо-
собность алгоритмов и заметное сокращение объема вы-
числений при использовании второго алгоритма.  

В дальнейшем с использованием разработанного ма-
тематического обеспечения планируется проанализиро-
вать влияние изменчивой составляющей погрешностей 
НС и ее уровня на точность решения задачи и опреде-
лить условия, при которых обеспечивается эффективная 
работа второй модификации алгоритма. 
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Аннотация—Приводится описание полунатурного мо-
делирующего комплекса для исследования работы систе-
мы предупреждения столкновений с воздушными судами; 
представлены результаты исследования работы модерни-
зированного алгоритма предупреждения столкновений. 

Ключевые слова—стенд, алгоритмы предупреждения 
столкновений, наблюдение, воздушная обстановка. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В процессе разработки бортовой системы предупре-

ждения столкновений с воздушными судами и наблюде-
ния за воздушной обстановкой встал вопрос о проведе-
нии испытаний на подтверждение соответствия разрабо-
танного изделия существующим международным стан-
дартам [1–4]. Коммерческих аналогов отечественного и 
иностранного оборудования для проведения таких про-
верок найти не удалось, в связи с чем была проведена 
разработка нового сложного аппаратно-программного 
комплекса полунатурного моделирования. При разра-
ботке данного комплекса был учтен необходимый и до-
статочный набор требований, предъявляемых для про-
верки системы в соответствии с существующими стан-
дартами. 

II. СОСТАВ КОМПЛЕКСА 
Общая структура комплекса представлена на рис. 1. 

 
Рис. 1. Общая структура комплекса 

Комплекс состоит из: 

 программного обеспечения имитатора воздушной 
обстановки (ПО ИВО), программы, установленной 
на отдельном персональном компьютере, позво-

ляющей подготовить данные для подачи на вход 
проверяемого изделия с целью проверки его рабо-
тоспособности в определенной воздушной обста-
новке. Данные подготавливаются в виде наглядно-
го сценария воздушной обстановки; 

 стенда, аппаратно-программного устройства, 
обеспечивающего прием данных от ПО ИВО, пре-
образование и выдачу их на вход проверяемой си-
стемы в реальном режиме работы. Прием инфор-
мации с выхода системы также производится 
стендом для передачи в ПО ИВО с целью даль-
нейшего ее анализа; 

 генератора, покупного изделия, которое позволяет 
в совокупности со стендом генерировать ВЧ-
сигнал, подаваемый на вход проверяемого изде-
лия с целью имитации движения других объектов 
имитируемого сценария. 

III. СТРУКТУРНАЯ СХЕМА СТЕНДА 
Общая структурная схема стенда приведена на рис. 2. 

Стенд комплекса предназначен для проверки работоспо-
собности бортового оборудования в части реализации им 
следующих функций: бортовой системы предупрежде-
ния столкновений, приема сообщений вещательного ав-
томатического зависимого наблюдения, решения задач 
наблюдения. 

Стенд обеспечивает следующие основные возмож-
ности: 

 формирование по нескольким независимым кана-
лам сигналов ответа на запросы другого имитиру-
емого воздушного судна; 

 формирование по одному каналу сигналов запро-
са от своего воздушного судна; 

 селектирование номера запроса при формирова-
нии ответных сигналов с предоставлением воз-
можности изменения содержимого полей данных 
во время выполнения тестового сценария; 

 формирование кодов высоты для индивидуальных 
ответов в требуемых пределах высот; 
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 симуляцию дальности имитируемого воздушного 
судна посредством управления временем выдачи 
ответа относительно запроса в требуемом диапа-
зоне дальности; 

 формирование сигналов ответа с имитацией 
сложной траектории кусочно-линейными незави-
симыми перемещениями каждой цели в верти-
кальной плоскости; 

 формирование широковещательных ответов от це-
лей с бортовой системой предупреждения столк-
новений, сообщений и несинхронных ответов для 
каждой цели; 

 поддержка имитации воздушной обстановки, ко-
торая может содержать несколько сотен имитиру-
емых воздушных судов и наземных объектов; 

 поддержка имитации бортового оборудования 
воздушного судна в соответствии с тестовым сце-
нарием с использованием 28 цифровых каналов 
передачи данных и 32 входных разовых команд. 

 
Рис. 2. Общая структурная схема стенда 

Стенд состоит из: 

 модуля передатчика, обеспечивающего формиро-
вание выходного высокочастотного сигнала; 

 модуля приемника/коммутатора, обеспечивающе-
го прием и обработку сигналов запроса режимов 
A, C, S диапазона 1030 МГц по 2 каналам приема; 
прием и обработку сигналов ответа режимов A, C, 
S и расширенного сквиттера диапазона 1090 МГц 
по 5 каналам приема; передачу сигналов в модуль 
цифровой обработки; 

 модуля цифровой обработки, обеспечивающего 
выполнение всех функций управления модулями 
и контроля их состояния, а также обработку при-
нятых от модуля приемника-коммутатора данных; 

 модуля контроля и управления, обеспечивающего 
выполнение обмена данными с модулем цифро-
вой обработки; управления многоканальным циф-
ро-аналоговым преобразователем, аттенюаторами, 
ВЧ-переключателем; формирования сигналов 
управления внешним оборудованием и сигнала 
неисправности с его визуальной индикацией; 

 модуля цифровых интерфейсов и дискретных 
сигналов, обеспечивающего двухсторонний обмен 

данными с модулем цифровой обработки; переда-
чу данных во внешние устройства по 14 каналам 
ARINC 429; прием данных от внешних устройств 
по 14 каналам ARINC 429; выдачу во внешние 
устройства 32 разовых команд; прием от внешних 
устройств 32 разовых команд; 

 модуля электропитания, обеспечивающего филь-
трацию входного сетевого напряжения с формиро-
ванием всех необходимых номиналов напряжений; 

 ВЧ-блока, предназначенного для обмена высоко-
частотными сигналами между стендом и контро-
лируемым изделием, состоящего из модуля ком-
мутатора, модуля сумматора-делителя, модуля 
имитатора АФС. 

IV. ОПИСАНИЕ ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ ИМИТАТОРА  
Программное обеспечение комплекса, ПО ИВО, было 

создано для моделирования окружающей воздушной и 
наземной обстановки в процессе имитации полета соб-
ственного воздушного судна (ВС), на котором предпола-
гается установка испытываемого изделия. ПО ИВО 
предлагает пользователю удобный, интуитивно понят-
ный графический интерфейс, который представлен ниже 
на рис. 3–5. Это позволяет задать окружающую обста-
новку в виде кусочно-линейных траекторий движений 
ВС и наземных объектов с назначением одного из со-
зданных объектов собственным ВС. 

 
Рис. 3. Главное окно ПО ИВО 

 
Рис. 4. Окно создания цели 
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Рис. 5. Окно свойств точки траектории 

Подготовленный сценарий воздушной обстановки 
содержит следующие данные, выдаваемые в стенд в 
процессе проигрыша воздушной обстановки: 

 данные от бортовых датчиков собственного ВС 
(от радио- и баровысотомеров, спутниковой и 
инерциальной навигационных систем и бортовой 
вычислительной системы); 

 дискретные сигналы от комплекса бортового обо-
рудования собственного ВС; 

 параметры движения других ВС и наземных объ-
ектов, участвующих в сценарии. 

Структурная схема ПО ИВО приведена на рис. 6. 

 
Рис. 6. Структурная схема ПО ИВО 

V. РЕЗУЛЬТАТЫ И ВЫВОДЫ 
В результате модернизации алгоритмов работы си-

стемы предупреждения столкновения с воздушными 
судами и наблюдения за воздушной обстановкой с це-
лью повышения качества формирования рекомендаций 
экипажу был разработан алгоритм уточнения сформиро-
ванной рекомендации, использующий обученную 
нейронную сеть [5]. Для проверки работоспособности 
модернизированного изделия на одном из этапов испы-
таний был задействован разработанный полунатурный 
моделирующий комплекс проверки и отладки алгорит-
мов бортовой системы наблюдения за воздушной обста-
новкой, аттестованный метрологами. 

Использование комплекса при проведении всех видов 
испытаний изделия на всех этапах жизненного цикла и 
широкие возможности по моделированию разных типов 
воздушных конфликтов позволило провести подробный 
сравнительный анализ работы стандартного и модерни-
зированного алгоритмов работы системы на примере 
определенного типа воздушной обстановки. Зафиксиро-
ванные при помощи комплекса результаты работы раз-
ных версий алгоритмов подтвердили теоретические рас-
четы о том, что применение модернизированного алго-
ритма позволит повысить качество сформированных 
рекомендаций экипажу ВС. 
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Аннотация—В докладе представлены результаты ряда 
экспериментов, проведенных сотрудниками НИУ «МЭИ» 
и ФГУП «ВНИИФТРИ» для анализа условий «бесшовной» 
навигации в условиях отсутствия или использования сиг-
налов ГНСС, в помещении или на улице, а также и в пере-
ходных условиях. Результаты экспериментов показали, 
что максимальная дальность между приемопередатчика-
ми ЛНС СШП, при которой обеспечивается надежный 
обмен информации в городских условиях, не превышает 
100 метров. Совместная обработка сигналов ЛНС СШП и 
ГНСС потенциально позволяет достичь «бесшовной» 
навигации в городских условиях с погрешностью не более 
1 м (СКО) при определении относительных координат. 

Ключевые слова—«бесшовная» навигация, ГНСС, 
сверхширокополосные сигналы, городская среда. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
Будущие системы позиционирования для автомати-

зированного вождения полагаются на высокую точность 
и целостность, которые необходимо обеспечить не толь-
ко для сельской местности, но и для городских условий 
[1, 2]. При этом основой практически всех современных 
бортовых навигационных комплексов и систем являются 
сигналы нескольких глобальных навигационных спутни-
ковых систем (ГНСС). Однако существующие методы 
абсолютного позиционирования, основанные только на 
сигналах ГНСС, не обеспечивают требуемой для беспи-
лотного транспорта надежности и точности. Среди ос-
новных факторов, оказывающих существенное влияние 
на распространение сигналов ГНСС и возможность их 
устойчивого и правильного приема в городских условиях, 
следует выделить многолучевость, ослабление или бло-
кирование сигналов ГНСС, а также помехи от широкого 
класса сигналов в полосе частот ГНСС. Поэтому подав-
ляющее большинство решений для обеспечения надеж-
ной информации координатного обеспечения основано 
на интеграции средств и/или систем навигации [3–5].  
В городских средах с препятствиями для приема сигна-
лов ГНСС, такими как здания, туннели, деревья и другие, 
для надежного и точного позиционирования можно ис-
пользовать локальные радионавигационные системы или 
инерциальные навигационные системы (ИНС). 

Для повышения достоверности информации коорди-
натного обеспечения в открытых городских условиях 
предлагается использовать сверхширокополосную 
(СШП) локальную навигационную систему (ЛНС) из-за 

низкого влияния многолучевости на ее сигналы. Извест-
но, что СШП ЛНС применяются в основном для задач 
внутреннего позиционирования и обеспечивают санти-
метровую погрешность определения координат объектов 
(СКО от 2 до 50 см в зависимости от конфигурации си-
стемы). Такие системы характеризуются невысокой 
дальностью действия – десятки-сотни метров, однако 
способны масштабироваться на большие рабочие зоны. 
В настоящее время можно отметить повышение интереса 
к развитию СШП ЛНС [6–8]. 

В статье [7] описана система позиционирования с 
комплексированием по тесно связанной схеме измере-
ний от ГНСС/ИНС/СШП для решения проблемы точно-
го позиционирования в труднодоступных для ГНСС об-
ластях и направлена на обеспечение бесшовного пози-
ционирования в различных сценариях.  

В вектор измерений в данном фильтре входит набор 
разностей дальностей от текущего местоположения по-
требителя до СШП опорных точек (ОТ) и соответству-
ющих дальностей, вычисленных из оценок координат 
потребителя на выходе алгоритме счисления пути по 
измерениям от ИНС. 

В вектор состояния входят векторы ошибки ориента-
ции, ошибки скорости, ошибки широты, ошибки долго-
ты и ошибки высоты инерциальной навигационной си-
стемы, а также векторы ошибок дрейфа трехосных гиро-
скопов и акселерометров. Вектор измерений связан с 
вектором состояния через матрицу направляющих коси-
нусов единичного вектора, направленного из приблизи-
тельного положения потребителя на СШП опорную точ-
ку. Вопрос синхронизации временных шкал авторами 
статьи не рассмотрен. 

Результаты эксперимента [7] показывают, что пред-
лагаемая комплексированная система позиционирования 
может обеспечить бесшовные и точные результаты по-
зиционирования как в помещении, так и в переходных 
зонах между открытым и закрытым пространствами с 
DRMS 5,25 см и RMSE 10,18 см. 

В работе [8] был разработан и протестирован в экс-
перименте с участием четырех автомобилей подход к 
кооперативному позиционированию, использующий 
СШП измерения как от транспортного средства до ин-
фраструктуры (V2I), так и от транспортного средства до 
транспортного средства (V2V). 
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В эксперименте только один из автомобилей имел 
доступ и к V2I СШП измерениям и к V2V СШП измере-
ниям, остальные 3 машины имели доступ только к V2V 
СШП измерениям. ГНСС приемники были установлены 
на всех машинах. 

Вопрос синхронизации временных шкал авторами 
статьи [8] не рассмотрен. Авторы указывают, что фильтр 
для кооперативной навигации, использующий как 
ГНСС, так и СШП измерения работает в моменты вре-
мени, совпадающие с приходом ГНСС-измерений, темп 
которых составляет 0,02 с. 

Результаты показывают, что СШП приемопередатчи-
ки могут эффективно использоваться для определения 
расстояний между транспортными средствами с субмет-
ровой точностью и их относительного местоположения, 
особенно когда доступны данные от датчиков машинно-
го зрения или достаточное количество V2V-измерений. 

В статье [9] исследовалась работа системы с тесно 
связанным комплексированием GPS-измерений и СШП 
измерений в статическом и кинематическом RTK-
режимах. 

В вектор состояния входят ошибки координат испы-
тательного устройства в ECEF, ошибки смещения часов 
GPS-приемника, ошибки смещения СШП приемника, 
ошибки масштабного коэффициента СШП приемника, 
ошибки неоднозначности GPS (по одной для каждого 
измерения фазы несущей). 

Каждая компонента вектора состояния, отвечающая 
за ошибки смещения СШП измерений, моделировалась 
как винеровский процесс с формирующим шумом, кото-
рый позволяет смещению медленно изменяться с тече-
нием времени. Смещение может меняться со временем, 
поскольку смещение является функцией стабильности 
опорных генераторов в СШП приемнике, которая, веро-
ятно, изменяется в зависимости от температуры. Каждая 
компонента вектора состояния, отвечающая за ошибки 
масштабного коэффициента СШП приемника, модели-
руется как винеровский процесс с очень небольшим 
формирующим шумом, поскольку ожидается, что он 
практически не изменяется в процессе работы СШП ра-
диомодулей. 

Измерения с приемников были собраны с помощью 
ПК, синхронизированного со временем GPS с точностью 
не ниже 20 мс. Для комплексирования СШП приемника 
с GPS-приемником было изготовлено крепление для 
СШП- и GPS-антенн. Причем конструкция крепления 
такова, что фазовые центры антенн приемников совпа-
дают по вертикали. 

Работа [9] демонстрирует, что ошибки СШП измере-
ний могут быть успешно оценены в фильтре реального 
времени. Результаты тестирования в статике показыва-
ют, что комплексное решение обеспечивает более высо-
кую точность, лучшую способность разрешать целочис-
ленные неоднозначности и расширяет доступность ре-
шения фиксированной неоднозначности по сравнению с 
одним только GPS. При кинематических испытаниях в 
сложных условиях для GPS сохранялась субдециметро-
вая точность. 

Анализ работ [7–9] показал, что при совместной об-
работки наблюдений ГНСС и ЛНС СШП авторы не рас-

крыли модель синхронизации измерений и ШВ систем, а 
также режим работы ЛНС. 

Поэтому основной целью данной работы является 
анализ возможности совместной обработки измерений 
параметров сигналов ГНСС и СШП в сложных условиях 
города, а также экспериментальное определение эффек-
тивности использования СШП ЛНС для поддержки вы-
сокоточного позиционирования объектов в городе по 
сигналам ГНСС. 

II. РЕШЕНИЕ НАВИГАЦИОННОЙ ЗАДАЧИ НА ОСНОВЕ 
РАСШИРЕННОГО ФИЛЬТРА КАЛМАНА  

Для оценки ВС по сигналам ГНСС используются из-
мерения псевдодальностей и псевдоскоростей, использо-
ван вариант известного алгоритма РФК из [10].  

Для этого алгоритма ВС имеет следующий вид: 

,   TT T
D V txUWB kD V Tx x x , (1) 

где T
D x y zx  и T

V x y zx     – трехмерные 
векторы положения и скорости приемника сигналов 
ГНСС и передатчика СШП ЛНС в геоцентрической си-
стеме координат (ГЦСК);  D b c  – смещение ШВП 
относительно системной шкалы, выраженное в единицах 
дальности [м]; c – скорость света;  V b  – смещение 
частоты ОГ приемника относительно эталона системы, 
выраженное в [м/с]; λ – длина волны радиосигнала НКА; 

,txUWB kT  – оценка времени излучения сигнала передат-
чиком на объекте. 

В дискретном времени динамическая модель РФК 
для ВС (1) является известной для моделей динамики 
объекта второго порядка [10]. 

Отличительной особенностью данного РФК является 
работа с непостоянным темпом обработки наблюдений 
от СШП ЛНС и/или ГНСС. Хотя темп измерений в при-
емнике ГНСС является постоянным, однако при объеди-
нении с измерениями от ЛНС СШП приходится учиты-
вать квазипостоянный период излучений сигнала пере-
датчиком на объекте в шкале СШП ЛНС [11, 12]. 

A. Модель наблюдений ГНСС 
Модель вторичных наблюдений псевдодальностей 

kR  и псевдоскоростей kV  сформирована на основе оце-
нок задержек и доплеровского сдвига частоты сигналов N 
наблюдаемых приемником ГНСС объекта. В векторном 
виде эта модель может быть представлена как [10]: 

 , ,R k k k R k y R x n   , ,V k k k V k y V x n 

  T
1, 2, ,' ' 'k k k k k k N k kR D R D R D   R x  

  T
1, 2, ,, ' ' 'k k k k k k k N k kV V V V V V   V x x   

где ,i kR  и ,i kV  – дальность от приемника до i-го НКА и 
ее производная; ,R kn  и ,V kn  – векторы погрешностей 
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оценок в приемнике псевдодальности и псевдоскорости 
соответственно. Дискретные процессы ,R kn  и ,V kn  мо-
делируются как некоррелированные белые гауссовские 
шумы с нулевым средним и дисперсиями ,R kD  и ,V kD  
соответственно.  

Уравнения алгоритма РФК для таких наблюдений (2) 
заданы выражениями (6.233) и (6.234) из [10] и поэтому 
здесь не представлены. 

B. Модель наблюдений ЛНС СШП 
Для использования в РФК определена следующая 

дискретная модель наблюдений СШП ЛНС: 

, ,,   
j

j k
txUWB k UWB krx k

R
T T n

c
 (3) 

где ,
j

rx kT  – k-й момент времени приема сигнала от пере-
датчика объекта j-й опорной точкой в шкале ЛНС. 

,txUWB kT  – k-й момент времени излучения сигнала от 

передатчика объекта. j
kR  – геометрическая дальность от 

объекта до j-й опорной точкой. ,UWB kn  – погрешность 
измерения времени приема сигнала ЛНС. 

Особенностью используемой модели наблюдений яв-
ляется учет априорно неизвестного значения времени 
излучения сигнала ,txUWB kT  в момент приема сигнала.  

C. Особенности обработки наблюдений в РФК 
При построении модели фильтра были учтены сле-

дующие факты:  

1) масштабы ШВ приемника ГНСС и ШВ ЛНС оди-
наковы на интервале наблюдений; 

2) разница ШВ ГНСС и ЛНС оценена отдельно до 
начала работы фильтра; 

3) период излучения сигнала передатчиком в ЛНС 
варьируется дискретно в пределах 10% (интервал 
между дискретами составляет 1мс) от номиналь-
ного значения 0,1 с; 

4) в связи с непостоянным периодом между момен-
тами наблюдений сигналов ГНСС и ЛНС темп 
работы фильтра меняется и определяется наблю-
даемой разницей между моментами наблюдений: 
между двумя соседними моментами наблюдений 
ЛНС или между наблюдениями ЛНС и ГНСС. 

III. PЕЗУЛЬТАТЫ ОБРАБОТКИ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ 
ДАННЫХ 

Представленные в данной статье результаты получе-
ны путем апостериорной обработки в предлагаемом РФК 
ряда натурных измерений. Эти данные получены в серии 
ранее проведенных экспериментов, которые были опи-
саны в [6]. 

Обработка данных в предложенном РФК реализована 
на основе процедурного программирования в системе 
MATLAB/Octave и представляет собой совокупность 
взаимодействующих m-файлов (функций). 

В качестве опорной траектории для оценки погреш-
ности работы предлагаемого РФК были взяты результа-
ты обработки только ГНСС-измерений относительно 
базовой станции в режиме RTK, полученные в [6]. 

Были обработаны серии экспериментов. В качестве 
примера в табл. 1 представлены результаты работы 
фильтра в различных режимах: 

1) только по сигналам ЛНС СШП; 

2) только по сигналам ГНСС; 

3) при совместной обработке. 

Для оценки качества работы РФК дополнительно в 
таблицу включены результаты работы одномоментной 
оценки только плановых координат объекта методом 
наименьших квадратов (МНК) только по сигналам 
ГНСС или только по сигналам ЛНС. 

TABLE I.  ПОГРЕШНОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ КООРДИНАТ 

Режим НЗ Мат. ожидание / СКО, м 
Решений НЗ  

(на общем 
интервале) 

x y 
МНК ГНСС –6,14/0,62 –22,85/1,11 43 
МНК ЛНС 0,32/0,24 –0,73/0,18 53 
РФК ГНСС –0,24/0,73 –4,00/1,26 43 
РФК ЛНС 1,13/0,61 –1,42/1,03 64 
РФК 
ГНСС+ЛНС 0,76/0,46 –0,38/0,19 107 

Совместное использование сигналов ГНСС и СШП 
ЛНС в городских условиях позволило увеличить надеж-
ность навигационных определений не менее чем на 40% 
относительно навигации только по сигналам ГНСС в 
этих условиях. 

IV. ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ 
Представлены сравнительные результаты оценки 

ошибок относительного позиционирования при движе-
нии автомобиля по улицам города по результатам обра-
ботки измерений: 

 только сигналов ЛНС СШП;  

 полученных приемником ГНСС в режиме абсо-
лютных и относительных определений, в том чис-
ле с обработкой фазовых измерений (режим RTK); 

 при постобработке совместных измерений ГНСС 
и СШП сигналов. 

Реализация режима RTK в городских условиях не 
всегда успешна, особенно в условиях плотной городской 
застройки [6]. 

Результаты обработки экспериментальных данных 
показали возможность использования РФК для опреде-
ления плановых координат и компонент вектора скоро-
сти по сигналам не менее 3 опорных точек ЛНС СШП. 
Однако при уменьшении числа наблюдаемых опорных 
точек возрастает ошибка оценки вектора скорости, вли-
яющих на точность определения координат.  

При совместной обработке в РФК по сигналам ГНСС 
и ЛНС СШП удается оценивать ВС объекта даже 
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уменьшении количества наблюдаемых НКА до трех или 
ОТ СШП ЛНС до двух. 

Анализ данных таблицы показывает повышение 
надежности определения координат и вектора скорости 
объекта в сложных условиях навигации, то есть увели-
чение интервала бесшовной навигации, при сохранении 
погрешности определения относительных координат 
менее 1 метра (в сравнении с режимом РТК). 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Относительные определения положения объектов в 

городе по сигналам СШП имеют потенциал для повы-
шения точности и надежности, особенно при использо-
вании алгоритмов фильтрации.  

Определение относительных координат только по 
сигналам ГНСС (ГЛОНАСС и GPS) в режиме RTK 
крайне ненадежны в условиях города при маневрах ав-
томобиля. Решения навигационной задачи только по 
сигналам ГНСС в режиме абсолютных определений ко-
ординат в условиях городских улиц хотя и более вероят-
ны по сравнению с режимом RTK, однако не обеспечи-
вают требуемой для беспилотного транспорта точности 
позиционирования. 

Полученные результаты оценки координат по сигна-
лам ЛНС СШП являются предварительными, но под-
тверждают возможность использования СШП сигналов 
вне помещений для информационной поддержки и кон-
троля положения беспилотных объектов в районах плот-
ной городской застройки и даже в туннелях. Одним из 
недостатков ЛНС на основе сигналов СШП является 
относительно небольшие размеры рабочих зон.  

Совместная обработка сигналов ЛНС СШП и ГНСС 
потенциально позволяет достичь бесшовной навигации в 
городских условиях с погрешностью не более 1 м (СКО) 
при определении относительных координат. 

ЛНС на базе СШП сигналов относительно недороги и 
могут быть быстро развернуты в городской среде для 
обеспечения бесшовной навигации с требуемой точно-
стью. По критериям точность/надежность приемопере-
датчики СШП можно рассматривать как промежуточные 
навигационные средства между приемниками сигналов 
ГНСС (точные и недостаточно надежные) и ИНС 
(надежные и недостаточно точные). 

Дальнейшая работа будет включать исследование ре-
жима навигации наземных объектов в сложных условиях 
при совместной обработке сигналов ГНСС и ЛНС СШП 

при снижении общего количества сигналов РНТ (ГНСС + 
ЛНС СШП) до 3 при известной высоте объекта вплоть до 
полного прекращения наблюдения сигналов НКА. 
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Аннотация—В статье рассматривается оценка потен-

циальной точности систем навигации по различным пара-
метрам магнитного поля Земли с использованием неравен-
ства Рао–Крамера. Для простой модели шумов измерителя 
выводится формула, связывающая точность навигации и 
пространственные производные магнитного поля. Описы-
вается спектральный метод пересчета исходных измерений 
поля на большую высоту. С использованием данных 
натурных геофизических съемок оценивается потенциаль-
ная точность навигации на различных высотах и при ис-
пользовании для коррекции как геомагнитного поля, так и 
его градиента.  

Ключевые слова—корреляционно-экстремальные нави-
гационные системы, геомагнитная навигация, магнитная 
градиентометрия. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В последнее время появляется все больше работ, по-

священных коррекции инерциальных навигационных си-
стем по геомагнитному полю [1–3]. Возможен, однако, и 
другой подход к построению интегрированных навигаци-
онных систем, заключающийся в комплексировании 
инерциальных измерений с данными о градиенте магнит-
ного поля [4]. Системы, использующие в качестве коррек-
тирующей информации параметры градиента магнитного 
поля Земли, обладают рядом преимуществ по сравнению с 
системами с коррекцией по вектору или тензору магнит-
ного поля, а именно: подавление влияния естественных 
вариаций геомагнитного поля, большие пространственные 
частоты (и, потенциально, более высокая достижимая 
точность навигации), большая временная стабильность 
параметров градиента поля [5]. Вместе с тем навигация по 
градиенту геомагнитного поля не лишена и ряда недо-
статков, главный из них – быстрое затухание амплитуды 
аномалий с высотой, в связи с чем при высотах полета 
больше 300-500 м навигация по магнитному полю стано-
вится более точной, чем навигация по его градиенту. По-
этому определенный интерес представляет оценка потен-
циальной точности навигационных систем с коррекцией 
по магнитному полю в различных условиях. В работе [4] 
для такой оценки была использована синтетическая мо-
дель аномального магнитного поля Земли. Однако для 
практических применений более важна оценка потенци-
альной точности системы геомагнитной навигации по 
данным реальных измерений магнитного поля, получен-
ных в результате натурных геофизических съемок. Этот 
вопрос будет рассмотрен в настоящей статье. 

Наш подход состоит в следующем. Как известно, мож-
но найти ограничение сверху на точность оценки некото-
рого параметра (неравенство Рао–Крамера). Для того что-
бы применить данное неравенство в нашем случае, необ-
ходимо найти величину первой (для навигации по полю) 
или второй (для навигации по градиенту поля) производ-
ной магнитного поля по пространственным координатам. 
Данные производные могут быть определены по имею-

щимся данным геомагнитных съемок. Более того, воз-
можно пересчитать имеющееся данные на небольшой вы-
соте полета на большую высоту и оценить таким образом 
точность магнитной навигации на разных высотах.  

II. НЕРАВЕНСТВО РАО–КРАМЕРА 
Пусть x – случайная величина, y – вектор ее измере-

ний; пусть также их совместная плотность распределе-
ния вероятности f (x, y). Тогда при весьма общих предпо-
ложениях о функции f верно следующее неравенство 
Рао–Крамера [6]: 

ݔ̂)ܧ − ଶ(ݔ ≥
1

ܧ ൬߲݈݂݊(ݔ, ݕ߲(ݕ ൰
ଶ, (1) 

где ̂ݔ – оценка величины x. 

Пусть теперь x – координата вдоль прямолинейного 
маршрута, y – вектор измерений магнитного поля или его 
градиента; они связаны соотношением 

ݕ = (ݔ)ݏ + ݊,  

где s(x) – известная функция, описывающая зависимость 
измерений от координат, n – шум датчиков. 

Предположим, что шум является нормально распре-
деленной случайной величиной с нулевым математиче-
ским ожиданием и дисперсией r2. Пусть априорно из-
вестная координата имеет нормальное распределение с 
математическим ожиданием x0 и дисперсией p2. Тогда 

,ݔ)݂ (ݕ

= ൭݌ݔ݁ܰ
−൫ݕ − ൯(ݔ)ݏ

ଶ

ଶݎ2
൱݁݌ݔቆ

ݔ)− − ଴)ଶݔ

ଶ݌2
ቇ, (2) 

где N – нормирующий множитель. Кроме того, 

ݔ̂)ܧ − ଶ(ݔ = නනቆ
,ݔ)݂݈߲݊ (ݕ

ݔ߲
ቇ
ଶ

,ݔ)݂  (3) .ݕ݀ݔ݀(ݕ

Подставляя (2), (3) в (1) и используя выражения для ма-
тематического ожидания и дисперсии, окончательно полу-
чаем следующую формулу для границы Рао–Крамера: 

ݔ̂)ܧ − ଶ(ݔ ≥
1

ଶି݌ +  ,ܫଶିݎ
(4) 

где ܫ = ∫ቀడ௦(௫)
డ௫

ቁ
ଶ
 и за f(x) обозначена плотность	ݔ݀(ݔ)݂

распределения величины x. Отметим, что данный резуль-
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тат совпадает с формулой, полученной в работе [7], с 
точностью до обозначений. 

Интеграл I может быть найден численно с помощью 
метода Монте-Карло. Для этого надо взять M реализаций 
xi случайной величины x, тогда 

ܫ =
1
ܯ
෍൬

ݏ߲
ݔ߲
൰
ଶ

ቤ
௫ୀ௫೔

. (5) 

Точность такой оценки для I возрастает при увеличе-
нии числа реализаций M [8]. 

III. ПЕРЕСЧЕТ ПОЛЯ НА БОЛЬШУЮ ВЫСОТУ 
Для пересчета поля на большую высоту воспользуем-

ся спектральным методом. Для аномального поля δܤ в 
гармоническом приближении справедливо: 

δܤ = ௔ܤ ⋅ ݊, 
где B0 – вектор нормальной составляющей поля, Ba – 
вектор аномального магнитного поля, n = B0/B0– единич-
ный вектор в направлении B0. Предполагая n постоян-
ным (что справедливо для не слишком длинных прямо-
линейных участков движения) и учитывая уравнение 
Лапласа для каждой из компонент вектора Ba, получаем: 

Δδܤ = 0. (6) 

Предположим, что аномальное поле δܤ задано в уз-
лах равномерной сетки и разложим его в двумерный ряд 
Фурье: 

δܤ =෍ܣ൫݇௫ , ݇௬ , ݔ൫݅݇௫݌ݔ൯݁ݖ + ݅݇௬ݕ൯. 

Из (6) получаем: 

߲ଶܣ
ଶݖ߲ − ݇ଶܣ = 0, 

где ݇ଶ = ݇௫ଶ + ݇௬ଶ. Тогда для A справедливо: 

ܣ = ൫݇௫ܥ , ݇௬൯݁(ݖ݇)݌ݔ, 

где коэффициенты ܥ൫݇௫ , ݇௬൯ вычисляются как дискрет-
ное двумерное преобразование Фурье исходных данных 
и выбран знак «+» в показателе экспоненты, т.к. ݖ < 0 
(ось системы координат OZ направлена вниз). Таким 
образом, рассматриваемый метод пересчета на большую 
высоту состоит в выполнении преобразования Фурье 
исходных данных, умножении результата преобразова-
ния в частотной области на экспоненциальный множи-
тель и выполнении обратного преобразования Фурье.  

Отметим, что с использованием несколько более 
сложных методов можно выполнить пересчет на боль-
шую высоту исходных данных, не заданных на равно-
мерной сетке (см. [9]).  

IV. ОБРАБОТКА ГЕОФИЗИЧЕСКИХ ДАННЫХ 
В нашем распоряжении имелись исходные данные 

геофизических съемок на акватории Каспийского моря, 
выполненные как с самолета, так и с судна. Съемки про-
изводились вдоль нескольких прямолинейных маршру-
тов, при этом расстояние между точками, в которых про-
изводились измерения, можно с хорошей точностью счи-
тать постоянным вдоль маршрута. Первая и вторая про-
изводная поля вдоль маршрута оценивались непосред-
ственно по исходным данным. При пересчете поля на 

большую высоту в нашем распоряжении был только од-
номерный Фурье-спектр C(kx), получаемый по исходным 
данным. Для того чтобы расширить этот спектр на дву-
мерную область, мы задались априорной моделью  
C(kx, ky) = C(kx) и выполнили пересчет поля способом, ука-
занным выше. Далее вычислялась граница Рао–Крамера по 
формулам (4) и (5). 

Заметим, что определение пространственных произ-
водных поля путем численного дифференцирования ис-
ходных данных, вообще говоря, не является корректным. 
Более строгий подход заключается в рассмотрении зада-
чи определения производных как обратной некорректно 
поставленной задачи и решении ее с использованием 
регуляризации Тихонова (см. [10, 11, 12]). Однако в рас-
сматриваемом случае данный подход применить не уда-
лось, т.к. выбор регуляризующего параметра зависит от 
модели ошибок датчиков, которая в данном случае пол-
ностью не была известна. Кроме того, поскольку точ-
ность навигации зависит от пространственной длины 
волны аномального поля, а регуляризация в основном 
влияет на наиболее коротковолновые вклады, то исполь-
зование нерегуляризованного решения приведет только к 
снижению ݔ̂)ܧ −  .ଶ, т.е. усилению оценки снизу(ݔ

Самолетные данные были записаны на высоте при-
мерно 250 м и позже пересчитаны описанным выше ме-
тодом на высоту 1000 м. Результаты расчета для высоты 
250 м и градиентных измерений представлены на рис. 1, 
при использовании измерений поля точность была при-
мерно в 2 раза ниже. Для высоты 1000 м точность нави-
гации по градиенту поля ухудшилась до нескольких со-
тен метров, при этом точность навигации по полю оста-
валась сравнительно высокой (рис. 2). При оценке точно-
сти навигации по данным с судна получены величины 
50-70 м как для градиента, так и для поля.  

Относительно описанных результатов необходимо от-
метить следующее. Точность навигации по любому пара-
метру магнитного поля сильно зависит от минимальной 
пространственной длины волны в спектре этого поля. При 
описанном выше способе обработки исходных данных 
минимальная длина волны зависит от расстояния между 
точками на исходной геофизической съемке. Например, 
про аэромагнитной съемке это расстояние было примерно 
7 м, а при съемке с судна – 50 м. Именно это различие в 
густоте съемочной сети объясняет парадоксальный на пер-
вый взгляд результат: точность навигации у Земли оказа-
лась хуже точности на высоте 250 м, при том что теория 
говорит об обратной зависимости точности от высоты. 

 
Рис. 1. Точность навигации по градиенту поля на высоте 250 м 
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Рис. 2. Точность навигации по полю на высоте 1000 м 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В настоящей статье рассмотрена оценка потенциаль-

ной точности геомагнитной навигации с использованием 
неравенства Рао–Крамера. Получены оценки снизу для 
дисперсии навигационных ошибок при простых предпо-
ложениях о стохастических характеристиках априорной 
ошибки координат и шума датчиков. С использованием 
полученного выражения и описанного метода пересчета 
аномального поля на большую высоту получены оценки 
точности навигации на высотах 0 м (при измерениях с 
борта судна), 250 м и 1000 м. Полученные результаты 
показывают, что при небольших высотах полета пре-
имущество по точности имеют системы, использующие 
градиентные измерения. 
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Аннотация—В данной статье предлагается использо-
вать технологию компьютерного зрения для обнаружения 
Солнца в режиме нестабилизированного движения нано-
спутника, которая ранее не применялась для этих целей. 
Предлагаемая технология обнаружения объектов заданно-
го класса основывается на применении сверточной 
нейронной сети (Convolutional Neural Network – CNN) с 
архитектурой YOLOv3 (You Only Look Once версии 3). 
Такой вариант архитектуры CNN позволяет легко органи-
зовать обучение с помощью данных о выделенных изоб-
ражениях Солнца, представленных в формате MS COCO 
(Microsoft Common Objects in Context). Создано программ-
ное обеспечение, позволяющее проводить анализ данных, 
предоставляемых нейронной сетью, таких как кадры изоб-
ражений Солнца с привязкой ко времени, визуализировать 
траектории Солнца, находить оценки угловой скорости 
движения наноспутника и т.д. Проведенное моделирование 
подтвердило целесообразность использования технологии 
компьютерного зрения на космических аппаратах наблюде-
ния за Солнцем. При этом архитектура сверточных нейрон-
ных сетей YOLOv3 не предъявляет высоких требований к 
реализации CNN на бортовых вычислительных средствах и 
может быть реализована на наноспутниках.  

Ключевые слова—компьютерное зрение, архитектура 
YOLOv3, сверточные нейронные сети, обнаружение Солнца, 
нестабилизированный наноспутник, оценка угловой скорости. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Космическая погода является одним из ключевых 

направлений современной гелиофизики, основной зада-
чей которой является мониторинг солнечной активности 
и попытка прогнозирования последствий солнечных со-
бытий в околоземном космическом пространстве, а так-
же на поверхности Земли. Отсутствие отечественного 
космического сегмента для регулярного наблюдения 
солнечных вспышек делает особенно перспективным 
применение низкостоимостных малоразмерных косми-
ческих аппаратов класса наноспутников для решения 
этих задач. В силу невысокой точности измерительных 
средств, применяемых на наноспутниках, в ряде миссий 
допускается нестабилизированное движение наноспут-
ника относительно центра масс, при этом наблюдение 
Солнца может осуществляется только в момент его по-
падания в объектив камеры [1, 2]. Таким образом, камера 
наноспутника не всегда будет наблюдать Солнце и сни-
маемое потоковое видео будет содержать много ненуж-
ной информации. По этой причине предлагается исполь-
зовать технологию копьютерного зрения (Computer Vi-
sion – CV) для выделения в потоковом видео изображе-

ний Солнца с целью их архивирования и последующей 
передачи на Землю. Кроме этого, технологии CV могут 
использоваться для фильтрации изображений, контроля 
положения и ориентации наноспутника, снижения энер-
гопотребления бортовых систем и оптимизации процесса 
отправки информации в центр управления полетом [1, 2]. 

В данной работе предлагается использовать для вы-
деления изображений Солнца в потоковом видео свер-
точную нейронную сеть (Convolutional Neural Network – 
CNN) с архитектурой YOLOv3 (You Only Look Once 
версии 3). Важно отметить, что YOLOv3 был предвари-
тельно обучен по изображениям из базы данных MS 
COCO [3, 4, 5].  

Использование такого подхода позволяет достигнуть 
следующих результатов: 

 снизить энергопотребление бортовых средств, 
потому что CNN может фильтровать изображе-
ния и видео, собранные камерой или телескопами 
в режиме реального времени, что приведет к со-
кращению времени на обработку информации и 
уменьшит нагрузку на бортовые вычислительные 
средства; 

 уменьшить размер памяти для хранения изобра-
жений Солнца;  

 оценить положение космического аппарата по от-
ношению к Солнцу, что можно использовать в 
контуре управления ориентацией; 

 определить скорость углового движения, что 
можно использовать в контуре стабилизации 
движения. 

II. ОБУЧЕНИЕ СВЕРТОЧНОЙ НЕЙРОННОЙ СЕТИ ДЛЯ 
ОБНАРУЖЕНИЯ СОЛНЦА 

Чтобы обучить CNN с архитектурой YOLOv3, необ-
ходимо сгенерировать набор изображений Солнца в 
формате YOLO. Для создания такого набора изображе-
ний использовались видео Солнца с интернет-сайтов. 
Было использовано 50 видео файлов, полученных со 
спутников и размещенных на сайтах ведущих космиче-
ских агентств (NASA, ESA, ROSCOSMOS) [6–9]. Было 
отобрано около 7000 фотографий Солнца, из которых 
были выбраны 4266 изображений, похожих друг на дру-
га (рис. 1).  

Код программы, реализующей архитектуру YOLO v3 
был заимствован из репозитория [10] и реализован в сре-
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де Python 3.6. Для обучения CNN использовался супер-
компьютер «Сергей Королёв» Самарского университета, 
включающий многоядерный процессор (2496 ядер 
CUDA), графический процессор GPU Nvidia Tesla K20c. 
Было проведено 100 итераций процесса обучения 
нейронной сети для формирования адекватных призна-
ков обнаружения Солнца, при этом допускалась воз-
можность переобучения сети для достижения вероятно-
сти обнаружения Солнца не менее 0,9. В процессе 
маркировки выбранных изображений для обучения CNN 
использовалось программное обеспечение LabelImg. 

 
Рис. 1 Примеры изображений Солнца, которые использовались для 
обучения и тестирования CNN  

III. ТЕСТИРОВАНИЕ СВЕРТОЧНОЙ НЕЙРОННОЙ СЕТИ ДЛЯ 
ОБНАРУЖЕНИЯ СОЛНЦА 

Для оценки эффективности применения CNN исполь-
зовались два типа видеофайлов: реальные съемки Солн-
ца, записанные на международной космической станции 
(МКС), и моделируемые видеоизображения Солнца. 
Чтобы облегчить анализ видеоинформации, в исходную 
архитектуру YOLO v3 был включен программный мо-
дуль, который позволяет отображать информацию об 
общей продолжительности наблюдения Солнца, на ка-
кой скорости (fps) анализируется видеофайл и на сколь-
ко кадров было разделено видео непосредственно на 
терминале во время анализа видеофайла. Кроме того, 
фиксируется время и координаты рамки в пикселях, в 
поле которой произошло обнаружение Солнца. По окон-
чании анализа создается файл типа .npy со всеми данны-
ми, отображаемыми на терминале, и новый файл типа 
.mp4, в котором можно увидеть то же видео, но с метка-
ми, указывающими положение Солнца. 

A. Тестирование сверточной нейронной сети на 
реальном видеофайле с международной космической 
станции 

Первый тест заключается в обнаружении и отслежи-
вании Солнца на видео, снятом в космосе и полученном 
с сайта Amazing Space [11]. На видео можно увидеть, что 
МКС совершает полный виток вокруг Земли за 90 ми-
нут, при этом Солнце никогда не садится. Это связано с 
тем, что траектория движения МКС проходит через ли-
нию, разделяющую день и ночь (линия терминатора). 

Видеофайл имеет продолжительность 49,2 с, что эквива-
лентно 1477 кадрам при скорости 30 fps.  

На рис. 2 изображена траектория в поле зрения каме-
ры. Красная точка представляет собой текущий центр 
кадра, в котором обнаружено изображение Солнца. На 
представленном рисунке Солнце совершает полный обо-
рот в объективе камеры за 31,3 с. Флуктуации, которые 
наблюдаются в изображении траектории, связаны с из-
менением маркировки ограничивающей рамки изобра-
жения Солнца вследствие изменения его яркости, и воз-
можностями используемых вычислительных средств. 

 
Рис. 2. Траектория Солнца в реальном видео с МКС 

С 8 секунды по 9,9 секунды на видео зафиксировано 
наибольшее нарушение видимости Солнца, это связано с 
тем, что солнечные панели МКС препятствуют эффек-
тивному обнаружению Солнца (рис. 3). Важно отметить, 
что CNN все же идентифицировала положение Солнца, 
несмотря на то что видимость Солнца частично или пол-
ностью затенялась солнечными батареями МКС. Такой 
результат объясняется тем, что CNN использует в каче-
стве эталона яркость, которую удалось отфильтровать 
через панели, и предсказывает положение Солнца. 

 
Рис. 3. Нарушение изображения Солнца, вызванное затенением сол-
нечными панелями МКС 

B. Тест сверточной нейронной сети при 
нестабилизированном движении наноспутника с 
помощью виртуального видео 

В следующем тесте было использовано виртуальное 
видео, созданное в программе Systems Tool Kit (STK), 
которая является платформой для анализа и визуализа-
ции сложных космических миссий [12]. При этом моде-
лировалось движение наноспутника с заданной угловой 
скоростью ω вокруг оси n, перпендикулярной плоскости, 
проходящей через направление на Солнце S и продоль-
ную ось L наноспутника, совпадающую с осью видеока-
меры (рис. 4) [13]. В результате моделирования в про-
грамме STK был сформирован видеофайл, полученный 
виртуальной видеокамерой с углом обзора 15º, установ-
ленной на наноспутнике, находящемся на солнечно-
синхронной круговой орбите высотой 500 км и наклоне-
нием 97º. На сформированном видеофайле наноспутник 
совершает четыре оборота вокруг оси n. При этом угло-
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вая скорость в пределах каждого оборота принимала раз-
ные значения: 5º/с, 10º/с, 25º/с, 40 º/с.  

 
Рис. 4. Иллюстрация модельной задачи 

Несмотря на то что в обучении CNN использовались 
реальные изображения Солнца, а анализировался смоде-
лированный видеофайл, нейронная сеть смогла распо-
знать на видео изображения Солнца. Для этого случая 
был использован разработанный программный модуль, 
который анализировал информацию, хранящуюся в фай-
ле с расширением .npy. В табл. 1 показаны результаты 
анализа смоделированного видео с помощью CNN, а на 
рис. 5 приведены результаты определения нейронной 
сетью угловой скорости вращения наноспутника. 

ТАБЛИЦА 1. РЕЗУЛЬТАТЫ ПРИМЕНЕНИЯ СВЕРТОЧНОЙ НЕЙРОННОЙ 
СЕТИ CNN 

Номер 
варианта 

ωr, 
º/с Т0, с Тf, с Тt, с NF ωo, º/с ωe,% 

1 5 1,4 4,3 2,9 87 5,2 4,2 

2 10 7,2 8,6 1,4 43 10,5 4,9 

3 25 10,2 10,8 0,6 17 26,3 5,3 

4 40 12,1 12,4 0,33 10 45,5 13,6 

 

 
Рис. 5. График погрешности относительно угловой скорости 

Программа позволила выделить изображение Солнца 
на видео и определить начальное (T0) и конечное (Tf) 
время обнаружения Солнца на видео, общую продолжи-
тельность демонстрации изображения Солнца (Tt), а 
также общее количество кадров Солнца (NF). Кроме то-
го, в таблице приведены модельные угловые скорости 
наноспутника (ωr), результаты оценки с помощью CNN 
угловой скорости (ωo), погрешность оценки угловой ско-
рости (ωe). Из полученных результатов можно сделать 
вывод, что погрешность решения задачи определения 
угловой скорости по обработке видеофайлов сверточной 
нейронной сетью зависит от продолжительности интер-
вала времени наблюдения за Солнцем и от мощности 
вычислительного устройства, в том числе наличия гра-
фического процессора. Для рассмотренного случая CNN 

позволяет оценить с пятипроцентной ошибкой угловую 
скорость вращения наноспутника в интервале значений 
до 25º/с. 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Архитектура YOLOv3 зарекомендовала себя как хо-

роший инструмент для обнаружения и отслеживания 
Солнца. Несмотря на ограничения, которые возникали 
во время тестирования CNN при использовании компь-
ютера без графического процессора, сверточной нейрон-
ной сети удалось обнаруживать и отслеживать Солнце 
на угловых скоростях до 25°/с. Программный модуль для 
считывания и анализа данных в будущем будет модифи-
цирован за счет добавления встроенного фильтра для 
устранения колебаний, зафиксированных на рис. 2. В 
будущем эффективность использования CNN будет ис-
следована с использованием компьютеров, снабженных 
графическим процессором. Для использования в составе 
бортового программного обеспечения наноспутника со-
зданная CNN будет реализована в облегченной версии 
YOLOv3 (Tiny YOLOv3), которая может быть использо-
вана в новой интеллектуализированной системе управ-
ления движением.  

Использование предложенного подхода, основанного 
на применении архитектуры сверточной нейронной сети, 
очень полезно, так как позволяет снизить энергопотреб-
ление приборов на борту наноспутника, фильтровать 
изображения и видео, собранные камерой или телеско-
пом, в режиме реального времени, что существенно 
уменьшает объем памяти, необходимый для хранения 
изображений Солнца на борту и оптимизирует процесс 
передачи их в ЦУП. Аналогичным образом CNN позво-
ляет с помощью данных, собранных из видео в режиме 
реального времени, определить положение наноспутника 
по отношению к Солнцу и использовать эти данные в 
контуре управления движением наноспутника.  

Предложенный подход к анализу видео информации, 
основанный на использовании сверточных нейронных 
сетей, может быть использован в задачах относительной 
навигации при групповом движении космических аппа-
ратов, а также может снизить риск столкновения на за-
ключительных этапах стыковки с международной кос-
мической станцией.  
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Аннотация—В работе рассматривается вариант по-
строения приемника гидроакустических навигационных 
сигналов автономного робототехнического комплекса с 
применением конфигурируемых систем на кристалле, по-
строенных по архитектуре FPGA+ARM core. Предложены 
алгоритмы обработки гидроакустических сигналов, поз-
воляющие успешно решать задачу их детектирования для 
подводных объектов, находящихся в движении. Проведен-
ные натурные испытания позволяют говорить об эффек-
тивности предложенного решения при разработке гидро-
акустических навигационных систем подводных робото-
технических комплексов. 

Ключевые слова—автономные робототехнические ком-
плексы, конфигурируемые системы на кристалле, гидроаку-
стические навигационные системы. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Исследование и разработка необитаемых подводных 

робототехнических систем и комплексов уже на протя-
жении 50 лет является одним из самых важных разделов 
современной науки. В широком круге рассматриваемых 
проблем выделяются задачи, посвященные разработке 
гидроакустических навигационных систем (ГАНС). Ра-
бота любой гидроакустической системы основана на 
принципе измерения времени распространения сигнала в 
гидроакустическом канале между приемником и пере-
датчиком. В зависимости от принципа измерения гидро-
акустические системы также делятся на пассивные (од-
нопроходный принцип измерения) и активные (двухпро-
ходный принцип измерения) [1]. Расстояние r между 
приемником и излучателем гидроакустического сигнала 
определяется как 

 r=k∙τ∙Vsn, (1) 

где Vsn – скорость звуковой волны в среде; τ – время 
прохождения сигнала; k – константа, зависящая от кон-
фигурации системы измерения. При использовании ак-
тивных ГАНС сигнал излучается передающим устрой-
ством объекта. Приемное устройство того же объекта 
принимает либо отраженный сигнал (пассивный ответ) 
от препятствия, либо ответный сигнал от второго объек-

та, например маяка (активный ответ). Формирование от-
ветного сигнала предполагает наличие на объекте прием-
ного и передающего устройств. В данном случае k = 1/2. 
При использовании пассивных ГАНС сам объект являет-
ся источником излучения, а второй объект взаимодей-
ствия осуществляет только прием сигнала с целью опре-
деления времени распространения. Системы отсчета вре-
мени обоих объектов должны работать синхронно. Для 
пассивного измерения времени распространения k = 1. 

Определение координат подводного объекта (робото-
технического комплекса) выполняется после обобщения 
результатов нескольких измерений времени распростра-
нения звукового сигнала при различном расположении 
приемника и передатчика. Гидроакустические навигаци-
онные системы принято разделять на три основные груп-
пы по способу определения координат искомого объекта. 

1. ГАНС с длиной базой (ГАНС ДБ) [2] – определе-
ние координат объекта навигации происходит от систе-
мы далеко разнесенных опорных точек (маяков) (базой 
называется расстояние между опорными точками). Для 
построения ГАНС ДБ используются три или более мая-
ков, стационарно устанавливаемых на морском дне на 
фиксированном расстоянии друг от друга в заданных 
точках с известными географическими координатами. 
При использовании варианта расстановки маяков вдоль 
береговой линии достаточно двух маяков. Приемник на 
борту объекта навигации получает гидроакустические 
сигналы от каждого базисного маяка. С помощью триан-
гуляционного метода блок обработки определяет абсо-
лютные координаты объекта навигации.  

2. ГАНС с короткой базой (ГАНС КБ) [3] – определе-
ние координат объекта навигации происходит так же, 
как и с ГАНС ДБ, но маяки устанавливаются на обеспе-
чивающем судне.  

3. ГАНС с ультракороткой базой (ГАНС УКБ) [4] – 
определение координат объекта навигации происходит с 
использованием дальномерных и угломерных данных, 
полученных при взаимодействии маяков, находящихся 
на малом расстоянии друг от друга, причем маяк, при-
нимающий сигнал, представляет собой массив приемо-
передающих антенн. 

Гидроакустические навигационные системы с момен-
та возникновения, еще до появления первых робототех-

Исследования проводились при финансовой поддержке Мини-
стерства науки и образования Российской Федерации в рамках науч-
но-исследовательской работы № АААА-А20-120021490002-1. 
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нических систем и комплексов, претерпели множество 
изменений. Эти изменения прежде всего касаются ис-
пользования новых видов аппаратного-программного 
обеспечения при реализации алгоритмов работы и архи-
тектуры приемников и передатчиков. Первые системы 
обладали сравнительно низкими качественными пара-
метрами – дальность работы до 1 километра, а показатели 
погрешности – около 5% от дальности. Дальность работы 
современных систем составляет десятки и даже сотни 
километров. При этом значение погрешности отдельных 
систем составляет менее 0,1% от дальности. Основными 
параметрами гидроакустических приборов и устройств, 
согласно [5], являются частота излучаемого акустического 
сигнала, тип используемого сигнала и угол обзора (диа-
грамма направленности) используемых акустических 
приемопередатчиков. Диапазон частот используемых сиг-
налов лежит в пределах от сотен герц до сотен килогерц. 
При этом, чем больше частота, тем меньше дальность 
распространения сигнала. Тип используемого сигнала 
влияет на потенциальную точность определения момента 
прихода сигнала при измерении времени распростране-
ния. Диаграмма направленности определяет тип и область 
применения гидроакустического устройства. 

Среди ведущих иностранных разработчиков гидро-
акустических навигационных систем выделяют 
EvoLogics, Konsberg, Nautronix, Sonardyne, LinkQuest. 
Среди российских разработчиков следует отметить такие 
организации, как Институт проблем морских технологий 
Дальневосточного отделения РАН, Институт Океаноло-
гии им. П. П. Ширшова РАН, НИИ СМ им. Н. Э. Баума-
на, АО «НИИ гидросвязи «Штиль», ОКБ Океанологиче-
ской техники РАН, концерн «Океанприбор», концерн 
«Электроприбор». Технические характеристики соответ-
ствующих ГАНС различных производителей, практиче-
ски не отличаются. При этом стоит отметить тот факт, 
что ни для одной ГАНС, представленной на рынке, про-
изводители не указывают погрешность обсервации для 
различной взаимной скорости передвижения приемника 
и передатчика гидроакустического навигационного сиг-
нала. Оценка эффективности гидроакустических навига-
ционных систем при их применении в составе подвиж-
ных робототехнических комплексов и разработка специ-
ализированных решений является важной как теоретиче-
ской, так и прикладной научно-технической задачей. 
Базовым элементом обработки гидроакустических сиг-
налов в составе ГАНС является специальное аппаратно-
программное обеспечение приемного устройства, воз-
можности которого зависят как от используемых алго-
ритмов обработки данных, так и от архитектурных осо-
бенностей построения самого устройства [6–8]. В пред-
ставленной работе рассматривается вариант реализации 
приемника гидроакустической навигационной системы, 
реализованный с применением современных развиваю-
щихся средств микропроцессорной техники – конфигу-
рируемых систем на кристалле. 

К конфигурируемым системам на кристалле (CSoC) 
относятся FPGA, в которых на определенных участках 
кристалла вместо логических ячеек реализуются уже 
существующие микропроцессорные устройства [9, 10]. 
Как правило, такими устройствами являются процессор-
ные ядра ARM. Наряду с термином «конфигурируемая 
система на кристалле» существует термин System-On-
Programmable-Chip (SoPC) [11,12], определяющий при-
менение в качестве процессора не аппаратного ядра, а 

специальную организацию программируемых ячеек 
FPGA, так называемого soft-процессора (nios soft про-
цессор для FPGA фирмы Intel, PicoBlaze и MicroBlaze 
soft процессоры фирмы Xilinx). Каждый из этих вариан-
тов обладает достоинствами и недостатками, однако 
несомненно то, что аппаратное ядро, характеристики 
которого хорошо дополняют возможности программи-
руемых ресурсов, существенно повышает привлекатель-
ность использования FPGA при реализации конечных 
устройств. В действительности такое устройство может 
рассматриваться как процессор с очень мощной про-
граммируемой периферией. C применением CSoC мож-
но строить системы, сочетающие в себе выполнение ал-
горитмически сложных задач, поддержку сетевых сте-
ков, GUI и прочих программных приложений, проще 
поддающихся реализации на процессоре. Задачи, требу-
ющие выполнения в реальном времени, такие как обра-
ботка сигналов, обработка изображений и других аппа-
ратнозависимых приложений, удобно реализовать на 
программируемых ячейках. Преимущественное исполь-
зование в качестве аппаратного процессорного ядра 
ARM архитектуры позволяет разработчикам применять 
операционную систему семейства Linux. Наряду с при-
менением операционной системы разработчику доступ-
но использование процессора в режиме «bare-metal». 
СSoC являются в настоящее время очень привлекатель-
ным вариантом для решения множества задач. Однако 
при этом необходимо обратить внимание на выбор про-
цессорного ядра, подлежащего аппаратной реализации. 
Если софт-процессоры можно перезагружать практиче-
ски неограниченно с различной конфигурацией (в опре-
деленных пределах), то с аппаратными ядрами такого 
делать нельзя. Реализуемое аппаратное ядро должно 
быть построено по актуальной современной архитектуре 
и удовлетворять потребностям как разработчика, так и 
пользователя в течение всего периода эксплуатации вы-
бранного семейства СSoC FPGA. 

TABLE I.  СЕРИИ CSOC CИСТЕМ 

Производитель 
Серии FPGA-CSoC ARM core 

Intel (Altera) 
Cyclone V ARM Cortex-A9, 1 or 2 core Arria V 
Stratix 10 SX ARM Cortex-A53, 4 core 

Xilinx (AMD) 
Zynq-7000 ARM Cortex-A9, 1 or 2 core 

Zynq UltraScale ARM Cortex-A53, 2 or 4 core 
ARM Cortex-R5F, 2 core 

Versal ARM Cortex-A72, 2 core 
ARM Cortex-R5F, 2 core 

GOWIN 
GW1NS-2 Cortex M3, 1 core 

Microchip 
SmartFusion2 Cortex M3, 1 core 

В настоящее время крупнейшими производителями 
CSoC являются фирмы Xilinx (AMD) [13, 14] и Intel 
(Altera) [15, 16]. На рынке представлен широкий ассорти-
мент различных FPGA указанных фирм. Также следует 
отметить и интенсивно развивающихся «молодых» произ-
водителей CSoC, а именно китайскую фирму GOWIN [17] 
и американскую Microchip [18]. В табл. I представлен пе-
речень серий CSoС систем различных производителей и 
используемые в них аппаратные процессорные ядра. Ука-
занные серии FPGA предназначены для решения различ-
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ного круга задач, и как следствие, обладают различной 
стоимостью, отличающейся на порядок. 

В рамках проведенного исследования на базе CSoC 
Cyclone V был реализован образец приемного устрой-
ства сигналов гидроакустической навигационной систе-
мы для автономного робототехнического комплекса. 

II. СТРУКТУРА ПРИЕМНИКА СИГНАЛА 
В данном разделе рассматривается общая структура 

приемника гидроакустических навигационных сигналов в 
составе ГАНС автономного подвижного робототехниче-
ского комплекса. Экспериментальное исследование разра-
ботанного приемника проводилось в период 2019–2021 гг. 
в акваториях дальневосточных морей. 

На рис. 1 представлена предлагаемая структура при-
емника гидроакустических навигационных сигналов для 
определения координат подводного объекта с примене-
нием конфигурируемых систем на кристалле. В состав 
приемника входят следующие элементы: фильтр, кото-
рый осуществляет предварительную фильтрацию и ре-
семплинг входного гидроакустического навигационного 
сигнала; коррелятор, который реализует многоканальную 
цифровую обработку сигналов ГАНС; блок GPS, осу-
ществляющий интеграцию приемника в систему единого 
времени ГАНС, синхронизированную с часами GPS; блок 
управления, выполняющий функции управления, кон-
троля и информационного сопряжения между основными 
элементами приемника ГАНС. Перечисленные выше 
блоки реализуются на матрице конфигурируемой логики 
FPGA CSoC. Далее рассмотрим блоки, реализуемые на 
базе аппаратного микропроцессорного ядра ARM CSoC 
системы. Блок вычисления координат применяется для 
определения позиции подводного объекта. Блок фикса-
ции данных используется для сохранения полученных 
результатов корреляционной обработки и вычисления 
координат объекта на внешнем носителе. Интерфейсный 
блок применяется для осуществления сопряжения с бор-
товой системой автономного робототехнического ком-
плекса посредством Ethernet или USART интерфейса. 
Указанные блоки реализуются в качестве программного 
кода, написанного на языке С и С++, выполняемого на 
процессоре ARM с установленной операционной систе-
мой общего назначения семейства Linux. Использование 
операционной системы общего назначения существенно 
упрощает разработку и облегчает системную интеграцию 
приемника сигналов ГАНС [19]. 

 
Рис. 1. Структура построения приемника гидроакустических навига-
ционных сигналов 

При реализации предложенного варианта приемника 
сигналов ГАНС в качестве базовых навигационных сиг-
налов предлагается использовать сигналы, манипулиро-
ванные псевдослучайными последовательностями, таки-
ми как м-последовательность и последовательность Гол-
да. В рамках работы был проведен анализ эффективно-
сти применения различных методов фильтрации для раз-
личной длины окна усреднения входного сигнала в зави-
симости от структуры и длины входного сигнала. 

При реализации блока «коррелятор» предлагается к 
использованию два алгоритма (далее алгоритм 1 и алго-
ритм 2) обработки сигнала ГАНС, позволяющие выпол-
нять определение момента прихода сигнала с учетом 
эффекта Доплера. На рис. 2 представлена схема детекти-
рования сигнала, модулированного одной псевдослучай-
ной последовательностью при реализации процесса об-
работки данных, следуя алгоритму 1. 

 
Рис. 2. Информационные структуры, используемые при реализации 
алгоритма 1  

Классический алгоритм корреляционной обработки 
подразумевает применение маски опорного сигнала для 
вычисления корреляционной функции. В случае когда 
относительная скорость между приемником и передат-
чиком равна нулю данной маски достаточно для выделе-
ния искомого сигнала. В случае взаимного перемещения 
приемника и передатчика за счет эффекта Доплера 
наблюдается разрушение принимаемого сигнала по от-
ношению к опорной маске. Алгоритм 1 представляет со-
бой модифицированный алгоритм бинарной корреляции 
[20] для которого вводятся следующие изменения. Опре-
деляется максимально возможная относительная ско-
рость взаимного перемещения приемника и передатчика. 
Итерационно с заданным заранее шагом изменения ча-
стоты входного сигнала (относительной скорости пере-
движения), соответствующим уменьшению длины сигна-
ла на 1 семпл для случая сближения приемника и пере-
датчика или увеличения длины сигнала на 1 семпл для 
случая удаления приемника от передатчика, формируют-
ся опорные маски сигналов. Уменьшение (увеличение) 
длительности опорной маски для каждого значения из-
мененной вследствие эффекта Доплера частоты происхо-
дит с учетом равномерности изменения длительности в 
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отсчетах на всем протяжении маски. При этом важным 
замечанием является то, что несущая частота сигнала 
маски всегда является постоянной и соответствует слу-
чаю, когда относительная скорость перемещения прием-
ника и передатчика равна нулю. На рис. 2, b показано, 
что в случае изменения длительности на 1 семпл проис-
ходит изменение длительности центрального символа 
последовательности на один отсчет. В случае изменения 
длительности на два семпла, то есть в этом случае часто-
та сигнала меняется на большее значение, происходит 
изменение длительности двух символов, равномерно рас-
пределенных по всей маске. В ходе математического мо-
делирования доказано, что алгоритм бинарной корреля-
ции позволяет проводить эффективное детектирование 
для случая, когда одна и та же маска используется для 
выделения сигналов, отличающихся по длительности на 
один отсчет, но при этом имеющих одинаковую структу-
ру. На рис. 2, а схематично представлен массив симво-
лов, определяющих 0 и 1 маски для случая нулевой отно-
сительной скорости, сближения и удаления приемника и 
передатчика. В процессе обработки маски формируются 
в реальном времени по бинарному образу, что позволяет 
существенно сократить объем хранящейся в FPGA опера-
тивной информации для работы. Длительность окна об-
рабатываемого сигнала изменяется в зависимости от раз-
мера маски, используемой в качестве опорной. Одновре-
менно происходит корреляционная обработка входного 
сигнала со всеми масками для всех анализируемых отно-
сительных скоростей (рис. 2, c). Признаком детектирова-
ния является максимальное значение бинарной корреля-
ционной функции, полученной по любому из каналов 
частот, превышающее заданный порог. Стоит отметить, 
что предложенный алгоритм является достаточно про-
стым при реализации на FPGA и менее требовательным к 
ресурсам, но при этом обладает меньшей чувствительно-
стью по сравнению с вариантом использования масок, 
сформированных каждой со своей частотой и примене-
нием в качестве алгоритма обработки – классической 
корреляции. 

Алгоритм 2 (рис. 3) также является модификацией 
алгоритма бинарной корреляции. Но по сравнению с 
алгоритмом 1 есть ряд принципиальных отличий. При 
выполнении данного алгоритма предлагается использо-
вать схему квадратурного гетеродина с последующим 
выделением огибающей сигнала. Идея реализации со-
стоит в том, чтобы при использовании специализиро-
ванного блока CORDIC [21] библиотеки элементов 
FPGA для каждого ожидаемого сигнала ГАНС заданной 
частоты генерировать опорный сигнал синуса и косину-
са, после чего за счет применения схемы гетеродина 
происходит смещение ожидаемого сигнала до частоты 
соответствующей относительной скорости приемника и 
передатчика равной нулю. После чего выполняется би-
нарная корреляция для каждого из сигналов. Признаком 
детектирования, так же как и в алгоритме 1, является 
максимальное значение бинарной корреляционной 
функции, полученной по любому из каналов частот, пре-
вышающее заданный порог. 

На рис. 4 приведены графики корреляционных функ-
ций, полученные при детектировании реального сигнала 
ГАНС, обработанного алгоритмами 1 и 2, а также алго-
ритмом классической корреляции. Как видно из пред-
ставленных графиков, наибольшей чувствительностью 
обладает алгоритм классической корреляции. Алгоритм 1 

обладает наименьшей чувствительностью по сравнению 
с остальными алгоритмами, но, как указывалось выше, 
данный алгоритм легко реализуется средствами FPGA и 
требует существенно меньше ресурсов. 

 
Рис. 3. Общая структура процесса выполнения корреляционной обра-
ботки с использование алгоритма 2 

 
Рис. 4. Графики корреляционной функции при реализации предло-
женных алгоритмов 

Для вычисления координат автономного робототех-
нического комплекса при условии использования разра-
ботанного приемника предлагается применять модифи-
цированный метод «линейной засечки» [22]. Для проме-
жуточных вычислений в рамках метода может использо-
ваться свободная библиотека GeographicLib-1.51 [23] 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Разработанный приемник сигналов ГАНС подразу-

мевает использование в функционально изменяемых и 
модифицируемых системах. Прежде всего в случаях ис-
пользования различных базовых гидроакустических сиг-
налов, что, как правило, приводит к изменению блока, 
осуществляющего корреляционную обработку сигналов. 
Модификация указанного блока не несет нарушение 
представленной общей структурной схемы приемника. 
Предлагаемая реализация приемника может применяться 
для построения как одномаяковых, так и многомаяковых 
гидроакустических навигационных систем. Структура и 
алгоритмы построения приемника не ограничиваются 
применением в составе гидроакустических навигацион-
ных комплексов и систем. Они также могут использо-
ваться при построении гидроакустических систем связи, 
автономных гидроакустических станций слежения и 
эхолокационных систем. В результате проведенных ис-
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следований можно однозначно сделать вывод о перспек-
тивности применения конфигурируемых систем на кри-
сталле для реализации основных модулей гидроакусти-
ческих систем. 
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Аннотация—Представлен метод, обеспечивающий 
наблюдение, распознавание, классификацию зависшего 
или движущегося малоскоростного объекта со сложным 
спектром его эхо-сигнала при квазинепрерывном ЛЧМ-
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сложный спектр эхо-сигнала, классификация объекта, 
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I. ВВЕДЕНИЕ 
При решении задач управления воздушным движени-

ем, предупреждения столкновений и в других приложе-
ниях используются стационарные и мобильные РЛС ква-
зинепрерывного излучения. В настоящее время к таким 
РЛС предъявляются требования по обеспечению обнару-
жения, идентификации параметров сигналов воздушных 
объектов (ВО), а также и по классификации обнаружен-
ных ВО вплоть до типа [1]. При этом также остаются 
актуальными и требования к оперативности решения ука-
занных задач. Ряд разнотипных ВО радиолокатора харак-
теризуются сложным доплеровским спектром, присут-
ствует множество превышений порога / частотных изме-
рений в сеансе обнаружения. В режиме излучения с вы-
сокой частотой повторения импульсов (ВЧПИ) для высо-
коскоростных ВО, как правило, обнаружение не является 
проблематичным. При этом вне зон мешающих отраже-
ний от земли выявляется фюзеляжная компонента спек-
тра ВО и во многих случаях все или большинство харак-
терных компонент сложного спектра, полезных для зада-
чи классификации ВО. Для малоскоростных ВО, завис-
ших или со «слепыми» скоростями, обнаружение обеспе-
чивается в режиме ВЧПИ с линейно-частотной модуля-
цией несущей волны в пачке импульсов (ЛЧМ) [2, 3]. 
Рассматривается малоскоростной объект с характерным 
широким сложным спектром. При ВЧПИ с ЛЧМ наблю-
дается, как правило, неполнокомпонентный, деформиро-
ванный и смещенный спектр ЛЧМ-сигнала и его класси-
фикация (до типа) является проблематичной. Основная 
прагматическая цель работы – расширение функциональ-
ности радара за счет методического обеспечения воз-
можностей наблюдения и распознавания / классификации 
(до типа) зависшего или движущегося с малой скоростью 
объекта. Предмет исследования – методы и функцио-
нальное алгоритмическое обеспечение задач:  

 идентификации параметров сигнала, соответ-
ствующего одиночному ВО со сложным ЛЧМ-
спектром;  

 классификации объекта до уровня типа – на ос-
нове выявленных компонент его ЛЧМ-спектра и 
ограниченной базы «эталонных» спектров до-
плеровского эхо-сигнала от разнотипных ВО.  

Основное внимание в работе сконцентрировано на 
процедурах приведения ЛЧМ-спектра объекта к виду, 
позволяющему эффективно использовать известные 
подходы и методы [4] к распознаванию / классификации 
спектральных портретов ВО. Представлены основные 
результаты разработки и исследования метода наблюде-
ния гипотетического ВО вертолетного типа, совмещен-
ного с опцией распознавания / классификации ВО по 
спектру объекта, восстановленному и дополненному на 
основе полных или фрагментарных дальностно-
доплеровских спектров ЛЧМ-сигнала объекта. 

II. МЕТОДЫ ИДЕНТИФИКАЦИИ И КЛАССИФИКАЦИИ 
В работе рассматривается типовой радар с квазине-

прерывным излучением и с системой микронавигации / 
ориентации (СМНО) [5] для фазового центра / осей диа-
граммы направленности, размещающийся на высоте не 
менее десяти метров. ВО обнаружен в одном дискрете 
дальности с несколькими превышениями порога в ча-
стотных фильтрах. Требуется установить принадлеж-
ность превышений порога одного объекта и классифи-
цировать его (до типа).  

A. Метод идентификации сигнала объекта 
Предлагается процедура совмещенной дальнометрии 

и идентификации сигнала ВО. За пачкой обнаружения 
следует ЛЧМ-пачка с одновременным изменением пери-
ода повторения импульсов (ППИ) на значение прираще-
ния ППИ ΔТr (2/1) и крутизны ЛЧМ, такой что |S2| ≠ |S1| и 
sign(S2) = sign(S1), где sign () – знак крутизны ЛЧМ. Изме-
нение ППИ обеспечивает измерение дальности по неодно-
значным задержкам сигнала в ППИ [3], а также позволяет 
в многоцелевой ситуации разнести сигналы ВО в разные 
дискреты дальности ППИ. Установлено [3], что в случае 
одноцелевой задачи при точечном спектре ВО в дальней 
зоне обзора наблюдается дальномерно-доплеровская 
частота (ДДЧ), которая характеризуется выражением 

Исследование выполнено при финансовой поддержке Российско-
го Научного Фонда, проект № 22-19-00058. 
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FRDF = FD + 2∙S∙R/с, где FD =2VR/λ – доплеровская часто-
та ВО; VR – скорость сближения; λ – длина волны; с – 
скорость радиоволны; S – крутизна ЛЧМ; R –дальность 
ВО. Из этого следует, что разности ДДЧ при одинаковых 
доплеровских частотах дадут близкие оценки дальности. 
Указанный факт является основой метода идентификации 
сигнала ВО, суть которого состоит в следующем: 

 определяются оценки дальностей по измеренным 
ДДЧ для двух ЛЧМ-пачек:  

R̂ (i j) = (с/2) (FRDF 1 (i) – FRDF 2 (j)) [S1 – S2]–1;  

 определяются комбинации пар ДДЧ, которые дают 
близкие оценки дальности (в пределах ошибок из-
мерения) – все они принадлежат одному объекту; 

 усреднением или другими процедурами вычис-
ляется общая оценка дальности до объекта, а за-
тем корректируется по измерению неоднознач-
ной задержки сигнала [2, 3, 6]; 

 исходя из предположения, что наибольшие ам-
плитуды характеризуют фюзеляжную компонен-
ту, определяются доплеровская частота объекта и 
радиальная скорость: 

FD = [FRDF 2(s) – (S2/S1) FRDF 1(k)] [1 – (S2/S1)]–1; 
VR = 0,5λFD. 

B. Восстановление доплеровского спектра объекта 
Принятый ЛЧМ-сигнал (Z(t)) содержит помехи при-

емника, отраженный сигнал от объекта и мешающие 
отражения от земной поверхности по боковым лепест-
кам. Последние сильно влияют на качество наблюдения 
ВО, поэтому их необходимо исключать из рассмотрения, 
чего можно добиться путем режекции определенной ча-
стотной области.  

Переход от временной области к частотной осу-
ществляется путем вычисления спектра сигнала быст-
рым преобразованием Фурье (БПФ): 

S(ω) = fft(Z(t)). 

В рассчитанном спектре режектируются значения 
действительной и мнимой части для всех отсчетов с но-
мерами доплеровских фильтров, попавших в зону ме-
шающих отражений. Расчет границ режектируемых ча-
стот осуществляется с помощью соответствующих алго-
ритмов при поддержке СМНО в части данных ориента-
ции и микронавигации. В процессе режекции вместе с 
мешающими отражениями может быть устранена и 
часть составляющих спектра вертолетного ВО. Проце-
дура классификации требует наблюдения полного спек-
тра, что в силу указанных выше особенностей проблема-
тично, требуется дополнение / восстановление допле-
ровского спектра ВО.  

Излучается дополнительная ЛЧМ-пачка (пачка клас-
сификации) с крутизной противоположной по знаку пач-
ке идентификации, но со значением, равным по модулю: 
например, если S2>0, то S3<0 и |S2| = |S3|.  

На рис. 1 и рис. 2 изображены смоделированные не-
полнокомпонентные спектры для пачек идентификации / 
классификации для зависшего ВО с одновинтовой схе-
мой построения на дальности ≈40 км при наблюдении 

передней полусферы (ППС). Красными линиями обозна-
чены границы режектируемой области. В спектрах от 
обеих пачек наблюдается фюзеляжная составляющая. На 
рис. 3 и рис. 4 – смоделированные неполнокомпонент-
ные спектры пачек идентификации / классификации за-
висшего ВО с соосной схемой построения на дальности 
≈30 км. Фюзеляжная составляющая наблюдается только 
в спектре пачки идентификации. 

 
Рис. 1. Смоделированный спектр сигнала пачки идентификации после 
режекции для ВО с одновинтовой схемой 

 
Рис. 2. Смоделированный спектр сигнала пачки для классификации 
после режекции для ВО с одновинтовой схемой 

 
Рис. 3. Смоделированный спектр сигнала пачки идентификации после 
режекции для ВО с соосной схемой 

 
 

Рис. 4. Смоделированный спектр сигнала пачки для классификации 
после режекции для ВО с соосной схемой 

Процедура восстановления / дополнения спектра до-
плеровского сигнала предполагает следующие этапы: 
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 после обработки спектра исходного сигнала (ре-
жектирования мешающих отражений) выполня-
ется переход из частотной области во временную 
с помощью обратного БПФ (ifft()): 

Zобр(t) = ifft(Sобр(ω)) 

 моделируется сигнал, обеспечивающий компен-
сацию фазового сдвига, вызванного движением 
носителя и ЛЧМ [7]: 

Z*(t) = exp(–jπS(2R̅/с)2)exp(j2πSt(2R̅/с)∙exp(j2π(2V/λ)t) × 
×exp(j2π(a/λ)t, 

где t – время; R̅ – оценка дальности, полученная на этапе 
совмещенной процедуры дальнометрии/идентификации, 
V – радиальная скорость, a – радиальное ускорение. 

V = VN∙cos(β)∙cos(ε) + VE∙sin(β)∙cos(ε)+ VH∙sin(ε); 
a = aN∙cos(β)∙cos(ε) + aE∙sin(β)∙cos(ε)+ aH∙sin(ε); 

где VN – северная составляющая скорости, VE – восточ-
ная составляющая скорости, VH – вертикальная скорость, 
aN – северная составляющая ускорения, aE – восточная 
составляющая ускорения носителя, aH – вертикальное 
ускорение, β – угол азимута направления главного луча, 
ε – угол места направления главного луча; 

 во временной области производится гетеродини-
рование сигнала: 

Zгет(t) = Zобр(t)∙Z*(t); 

 с помощью БПФ вычисляется спектр сигнала 
Zгет(t) как для пачки идентификации, так и для 
пачки классификации: 

Sгет(ω) = fft(Zгет(t)). 

На рис. 3 и 4 представлены спектры гетеродиниро-
ванных сигналов для пачек идентификации и классифи-
кации соответственно при наблюдении вертолета с од-
новинтовой схемой. 

 
Рис. 5. Спектр гетеродинированного сигнала пачки идентификации 
для ВО одновинтовой схемы 

 
Рис. 6. Спектр гетеродинированного сигнала пачки классификации 
для ВО одновинтовой схемы 

На рис. 7 и 8 представлены спектры гетеродинирован-
ных сигналов для пачек идентификации и классификации 
соответственно при наблюдении ВО с соосной схемой. 

При наличии «фюзеляжных» составляющих в обеих 
пачках и в предположении, что максимумы соответ-
ствуют «фюзеляжным» составляющим, по разности вос-
становленных доплеровских частот можно определить 
ошибку определенной дальности, а по сумме – радиаль-
ную скорость движения объекта: 

ΔR̅ = (с/2) (Fвд 1 – Fвд 2) [2|S3|]–1, 
Vц = 0,5λFд = 0,25λ[Fвд 1 + Fвд 2]; 

 производится процедура совмещения двух сме-
щенных спектров: в каждом доплеровском филь-
тре выбирается значение с наибольшей амплиту-
дой, в результате чего образуется полный вос-
становленный спектр; 

 вследствие того что амплитудный спектр при 
разных параметрах излучения может иметь раз-
ную амплитуду, и для дальнейшей унификации и 
удобства выполнения процедур сравнения спек-
тров и классификации он нормируется на макси-
мальное значение амплитуды. 

 
Рис. 7. Спектр гетеродинированного сигнала пачки идентификации 
для ВО соосной схемы 

 
Рис. 8. Спектр гетеродинированного сигнала пачки классификации 
для ВО соосной схемы 

На рис. 9 и рис. 10 изображены результаты выполне-
ния процедур восстановления спектра – восстановлен-
ный нормированный спектр по пачке идентификации и 
классификации для ВО одновинтовой и соосной схем 
построения, соответственно. 

 
Рис. 9. Совмещенный нормированный спектр для ВО одновинтовой 
схемы 
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Рис. 10.  Совмещенный нормированный спектр для ВО соосной схемы 

C. Классификация объекта 
При решении задачи классификации спектра полага-

ется, что имеется набор «эталонных» спектров, собран-
ных со стационарных и нестационарных радаров – при 
заранее известных типах наблюдаемых ВО, дополнен-
ный модельными данными. Эта задача во многом анало-
гична задаче сегментации изображений [8] в градациях 
серого. Изображения имеют характеристики: (длина) × 
(ширина) × (глубина цвета) – 1 канал для градаций серо-
го. По аналогии, для нормированного спектра можно вве-
сти данное представление, в котором (Nдд) × (Nдф) × (нор-
мированная амплитуда), где Nдд – количество дискретов 
дальности, Nдф – количество доплеровских фильтров. Для 
упрощения задачи все сводится к формату nдд × Nдф × 
(нормированная амплитуда), где nдд – номер дискрета 
дальности в котором обнаружен ВО. Для семантической 
сегментации изображений применяются сверточные 
нейронные сети, поэтому разумно их применение в зада-
че классификации ВО по ее спектру. В качестве обуча-
ющей выборки используются маркированные «эталон-
ные» спектры. Примерами сверточных нейросетей для 
семантической сегментации являются SegNet, U-Net и 
другие [9, 10]. Классификация ВО по восстановленному 
спектру предлагается на основе указанных нейросетей. 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Дальнее обнаружение ВО на фоне помех от земли 

при традиционно «слепых» скоростях сближения с рада-
ром в режиме высокой частоты повторения импульсов с 
ЛЧМ несущей обеспечивается. Но при этом наблюдается 
сложный дальностно-доплеровский спектр: деформиро-
ванный, смещенный из-за ЛЧМ, как правило, неполно-
компонентный, малоинформативный (в аспекте оценок 
фюзеляжных и винтовых доплеровских частот). В такой 
ситуации идентификация параметров сигнала объекта и 
классификация объекта (до типа) затруднена.  

Предложенный метод обеспечивает: 

 восстановление / дополнение доплеровского 
спектра объекта, фрагментарно наблюдаемого по 
компонентам спектра ЛЧМ-сигнала; 

 приведение восстановленного спектра объекта к 
формату, позволяющему классифицировать объ-
ект (до уровня «тип объекта») на основе апроби-
рованных нейросетевых технологий; 

 совмещение процедур идентификации ЛЧМ-
сигнала объекта со сложным спектром и ее клас-
сификации до типа.  
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Аннотация—Предлагается методика оптического обна-
ружения и прогнозирования движения судов по оставляемым 
ими следам на морской поверхности в условиях наличия де-
стабилизирующих факторов, из которых основным в данной 
задаче являются ветровые (гравитационные) волны, практи-
чески всегда присутствующие на морской поверхности.  
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ВВЕДЕНИЕ 
Одним из способов обнаружения в открытом море 

движущихся судов, не выходящих на радиосвязь, явля-
ется отыскание их по волновым следам, оставляемым на 
поверхности моря: волнам Кельвина и спутным волнам 
[1, 2]. Изображения наблюдаемого участка акватории 
получают, как правило, бортовыми активными или пас-
сивными средствами наблюдения. Волновой след судна 
сохраняется длительно во времени и пространстве и 
поэтому более отчетливо виден на изображении, радио-
локационном либо оптическом, чем имеющий относи-
тельно малые размеры корпус судна, которого вовсе 
может и не быть на снимке. 

Радиолокационное обнаружение спутных волн слабо 
зависит от состояния атмосферы на линии визирования, 
но затруднено наличием таких дестабилизирующих фак-
торов, как ветровое волнение морской поверхности, из-
менение ракурса съемки, а также технической сложно-
стью получения последовательности кадров с заданным 
между кадровым интервалом времени. Последнее из пе-
речисленных свойств критично для решения рассматри-
ваемой здесь задачи прогнозирования маршрута судна. 
Технология оптического зондирования обладает лучши-
ми характеристиками в сравнении с радиолокационной 
технологией по разрешению, размерам полосы обзора, 
возможностью смены длительности кадрового интервала 
[3]. Однако до сих пор не проводилось систематических 
исследований по созданию работающих в реальном вре-
мени методов и алгоритмов обнаружения и идентифика-
ции параметров движения судов по оптическим изобра-
жениям волновых следов, оставляемых ими при движе-
нии на морской поверхности. В данной работе предлага-
ется возможная методика решения указанной задачи. 

I. МЕТОДИКА ОБНАРУЖЕНИЯ И ОПРЕДЕЛЕНИЯ 
ПАРАМЕТРОВ ДВИЖЕНИЯ СПУТНЫХ ВОЛН 

Движущееся судно оставляет на водной поверхности 
два типа следов: волны Кельвина и спутный след. Вол-

ны Кельвина создаются корпусом движущегося судна. 
Они имеют относительно низкий период и гладкие 
склоны и потому невысокий контраст на изображениях, 
что затрудняет их обнаружение. Спутные волны, созда-
ваемые движителем судна, имеют турбулентный харак-
тер и сохраняются на поверхности десятки минут и ча-
сы. Поэтому обнаружение и анализ параметров движе-
ния спутных волн значительно повышают вероятность 
достоверного обнаружения факта прохождения судна и 
прогнозирования траектории его движения. Основным 
дестабилизирующим фактором, мешающим обнаруже-
нию спутных волн, являются ветровые (гравитацион-
ные) волны, практически всегда присутствующие на 
морской поверхности.  

Предлагаемая нами методика обнаружения и опре-
деления параметров движения спутных волн в условиях 
наличия ветровых волн имеет три особенности: а) ви-
деосъемка акватории интереса производится с помощью 
камеры, имеющей адаптивно изменяемый между кадро-
вый период, б) кадры изображений обрабатываются не 
по отдельности, изолированно друг от друга, а связны-
ми сериями, в частности парами, выбираемыми из кад-
ровой последовательности особым образом; в) выбран-
ные кадры совмещаются пофрагментно. 

Кадровый интервал T, отделяющий совмещаемые 
пары изображений, должен отвечать двум условиям: а) 
на интервале T должны достаточно хорошо сохраняться 
отличительные характеристик волнового следа (спутной 
волны), создаваемые движущимся судном, б) время 
жизни шумовых (ветровых) волн, должен быть заметно 
меньше длительности интервала T. То есть должно вы-
полняться условие: 

                       Tw < T < Twk,                                (1) 

где T – между кадровый интервал, Tw – радиус корреля-
ции плотности распределения времени жизни ветровых 
волн, Twk – радиус корреляции плотности распределения 
времени жизни спутной волны. 

При выполнении условия (1) турбулентный след и 
следующая за ним зона сликов как долго живущие и, 
соответственно, долго сохраняющие свои очертания 
могут быть с высокой достоверностью обнаружены с 
помощью процедуры пофрагментного совмещения 
двух последовательных кадров изображения, получен-
ных с кадровым периодом T. В то время как при по-
пытке совмещения фрагментов тех же кадров, но со-
держащих изображения ветровых волн, характеризу-
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ющиеся относительно малым временем жизни и пото-
му малой «похожестью», совмещения не произойдет. В 
результате последующего объединения фрагментов, 
совмещение для которых произошло успешно, получа-
ется псевдокадр, на котором отсутствуют изображения 
ветровых волн, но есть целостное изображение спутно-
го следа. При этом получается информация не только о 
факте наличия и координатах положения спутной вол-
ны на изображении, но также и о значениях компонент 
вектора скорости движения этой волны. Последнее 
важно для прогнозирования перемещения судна. 

Кратко становимся на особенности методики совме-
щения фрагментов двух последовательных кадров изоб-
ражения динамической сцены движущихся волн. Осо-
бенность состоит в том, что совмещаются не непосред-
ственно сами изображения, а изображения, преобразо-
ванные специальным фильтром. В простейшем случае 
фильтрация осуществляется линейным фильтром вида 

F(E(x1, x2, t) = 
D

 K(x1–s1, x2–s2) E(s1, s2, t)ds1ds2,   (2) 

где E(s1, s2) – функция распределения плотности (ярко-
сти) анализируемого изображения, проецируемого на 
плоскость изображений Os1s2 изобразительной системы; 
K(x1, x2) – функция веса (ядро) функционала (2) финитна, 
т.е. непрерывна, ограниченного изменения, дифференци-
руема почти всюду, и K(x1, x2) = 0 при (x1, x2)∈Γ(D), где 
Γ(D) – граница (без особенностей) области определения 
функционала (2) (граница фрагмента).  

Процедура совмещения итерационна. На итерациях 
используется конечное приближение производной по 
времени от функционала (2), полученной в силу уравне-
ния движения изображения. Такое конечное по времени 
приближение для случая поступательного движения 
имеет вид: 
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где E(t2) и E(t1) – плотность изображения в точке (x1, x2) в 
момент времени ti,  1,2 ;i E   – плотность изображения, 
усредненная в каждой точке по двум анализируемым 
кадрам, 

1xs  и 
2xs  – оценки значений компонент вектора 

между кадрового смещения изображения. 

На каждой итерации изображения фрагментов сбли-
жаются на величину вычисленной оценки их относитель-
ного смещения. Предложен эффективный векторный 
критерий оценки погрешности совмещения изображе-
ний, компонентами которого являются оценки покоор-
динатных ошибок совмещения.   

Эффективность методики подтверждена многочис-
ленными экспериментами (более тысячи) обнаружения 
судов по спутным следам на космических снимках, по-
лученных российскими космическими аппаратами типа 
«Ресурс» и «Аист». В экспериментах применялась 
функция веса K(x1, x2) вида «сомбреро». Применение 
такой функции ядра эквивалентно вычислению сгла-
женной второй пространственной производной функции 
плотности изображения. Пространственное разрешение 
обработанных снимков колебалось в пределах от 1 до 4 
метров на пиксель изображения. Такая вариация разре-
шения практически не сказывалась на достоверности 
обнаружения, которая составляла более 90% при нали-
чии морского волнения до шести баллов. Доля ложных 
обнаружений составляла менее 2%. 
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Аннотация—Статья посвящена разработке системы 
автоматического управления планирующей парашютно-
грузовой платформой (САУ ПГП). Разработана конструк-
ция модуля грузоподъемностью до 240 кг, а также про-
граммно-математическое обеспечение, позволяющее осу-
ществлять автоматическое наведение системы для посад-
ки в заданной точке по комплексированным данным 
инерциального модуля ГКВ-6 и ГНСС. Предусмотрена 
также дублирующая система дистанционного управления. 
Изготовлен образец САУ ПГП и проведены его летные 
испытания. 

Ключевые слова—МЭМС, ГНСС, система автоматиче-
ского управления, парашютно-грузовая платформа, инер-
циальная навигационная система, фильтр Калмана. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Одним из применений инерциальных навигационных 

систем (ИНС) на МЭМС-датчиках является использова-
ние в системах автоматического управления беспилот-
ными модулями, обеспечивающих точную доставку гру-
за, сбрасываемого с парашютом, в заданную точку. ООО 
«Лаборатория микроприборов» совместно с институтом 
НМСТ Национального Исследовательского Университе-
та МИЭТ и ООО «ПараАвис» в настоящий момент за-
нимаются инициативной разработкой управляемой пла-
нирующей парашютно-грузовой системы (УППГС), ав-
томатическое управление которой осуществляется по 
комплексированным данным ИНС ГКВ-6 и приемника 
сигнала ГНСС. 

II. ЗАДАЧА ДОСТАВКИ ГРУЗА В УСЛОВИЯХ  
СЛОЖНОГО РЕЛЬЕФА 

В условиях сложного рельефа местности зачастую 
необходимо точное наведение десантируемого груза в 
заданные координаты. Однако в процессе снижения груз 
подвергается непредсказуемым внешним воздействиям, 
главным образом ветра. Для наведения груза в заданную 
точку могут быть использованы различные подходы: 
дистанционное радиоуправление, использование радио-
маяка в точке посадки или обозначение точки посадки 
световым сигналом. Кроме того, возможно применение 
более высокотехнологичных методов: использование 
системы ГНСС или построение карты местности при 
помощи распознавания изображения камерой, установ-
ленной на десантируемом блоке. 

Каждый из данных подходов имеет свои недостатки: 
одни требуют специальной подготовки места посадки, 
другие невозможно использовать в определенных усло-
виях (невозможность работы в условиях плохой видимо-
сти для светового сигнала и системы распознавания 
изображения, невозможность работы в условиях высоко-
го уровня помех для систем под управлением ГНСС). 

III. ИСТОРИЯ СИСТЕМ ПРЕЦИЗИОННОГО 
ПАРАШЮТИРОВАНИЯ 

Практические исследования в области прецизионного 
парашютирования ведутся с 1980-х годов. 

В Советском Союзе велись разработки дистанционно 
радиоуправляемых парашютно-грузовых систем, были 
разработаны и испытаны системы УПГС-500 (рис. 1) и 
УПГС-2000 [1]. 

 
Рис. 1. УПГС-500 в уложенном виде и в полете [1] 

Первые серийные изделия, работающие в автомати-
ческом режиме, относятся к середине двухтысячных, 
когда на рынке появились первые изделия американско-
го проекта Joint Precision Airdrop System (JPADS) [2] 
(рис. 2). В качестве системы наведения в данной серии 
была использована ГНСС, в качестве дополнительного 
источника данных использовалась карта ветров, постро-
енная бортовым компьютером самолета [3]. 
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Рис. 2 Многоразовая система серии JPADS в уложенном виде [2] и в 
полете [4] 

В двухтысячных годах в США велась разработка но-
вого поколения JPADS, которая не использовала ГНСС, 
а наводилась по визуальным ориентирам [4]. 

IV. СУЩЕСТВУЮЩИЕ НА РЫНКЕ СИСТЕМЫ 
АВТОПАРАШЮТИРОВАНИЯ 

Несмотря на востребованность подобных систем, при 
анализе российского рынка было обнаружено лишь одно 
изделие такого типа – «ГОРИЗОНТАЛЬ-4000» [5]. Дан-
ная система находится на стадии испытаний и предна-
значена для доставки грузов массой от 3 до 4 тонн [6]. 

На мировом рынке существует ряд изделий различ-
ной грузоподъемности: Sherpa канадской компании 
MMIST, упомянутая серия JPADS от Airoborne Systems, 
а также немецкая SLG Sys (рис. 3). Однако все эти изде-
лия не предназначены для гражданского сектора, поэто-
му не продаются свободно. Кроме того, стоимость об-
разца такой системы составляет порядка 30-40 тыс. $ [2]. 

 
Рис. 3. УППГС SLG Sys [2] 

V. ЗАДАЧА РАЗРАБОТКИ НЕДОРОГОГО ИЗДЕЛИЯ, 
СПОСОБНОГО ВЫПОЛНЯТЬ ПОСТАВЛЕННУЮ ЦЕЛЬ 

Исходя из вышеперечисленных факторов задача раз-
работки недорогой системы, позволяющей в автоматиче-
ском режиме осуществлять доставку грузов по заданным 
координатам, является актуальной. Поэтому в 3-м квар-
тале 2020-го года ООО «Лаборатория микроприборов», 
специализирующаяся в области инерциальных навига-
ционных систем на базе сенсоров, изготовленных по 
технологии МЭМС, совместно с ООО «ПараАвис» и 
институтом НМСТ Национального исследовательского 
университета МИЭТ в инициативном порядке приступи-
ла к разработке прототипа системы автоматического 
управления парашютно-грузовой платформой (САУ 
ПГП) (рис. 4). 

 
Рис. 4. Функциональная схема САУ ПГП 

VI. ПОДХОДЫ К УПРАВЛЕНИЮ УППГС 
Наиболее простым вариантом автоматического наве-

дения УППГС на заданные координаты является приме-
нение ГНСС. При использовании данного метода систе-
ма управления имеет на входе текущие координаты па-
рашютной системы, координаты цели и путевой угол, 
определяемый по траектории движения УППГС. Однако 
вследствие воздействия ветра на планирующую плат-
форму путевой угол может значительно отличаться от 
истинного курса, что затрудняет определение необходи-
мых управляющих воздействий для приземления груза в 
заданной точке. 

В качестве дополнительного источника данных может 
быть использована карта ветров или комплексированные 
данные от двух ГНСС-приемников, что позволяет опре-
делять истинный курс. Однако наиболее эффективным 
является комплексирование данных ГНСС с ИНС, что 
позволяет на стартовом парашютном вираже в движении 
получить полное навигационное решение, то есть не 
только координаты, но также скорость и ориентацию. 

VII. АЛГОРИТМ КОМПЛЕКСИРОВАНИЯ ИНЕРЦИАЛЬНЫХ 
ДАННЫХ И ДАННЫХ ГНСС 

В целом алгоритм комплексирования данных ИНС и 
ГНСС представляет собой расширенный фильтр Калма-
на, вектор состояния которого содержит оценку: 

 кватерниона ориентации; 

 координат системы (широта, долгота, высота) по 
модели wgs84; 

 линейных скоростей в данных координатах; 

 смещений нулевого сигнала датчиков угловой 
скорости; 

 смещений нулевого сигнала акселерометров. 

Схема обработки входных данных представлена на 
рис. 5. 

Вычисление динамических параметров системы про-
исходит с частотой 100 Гц с использованием линеаризо-
ванной модели отклонений. Вычисленные отклонения 
определяют обновленные значения параметров вектора 
состояния. С частотой 10 Гц происходит корректировка 
вектора состояния с обновленными данными ГНСС. 
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Рис. 5 Схема алгоритма комплексирования данных ИНС и ГНСС, где 
w – вектор показаний датчиков угловой скорости (ДУС), a – вектор 
показаний акселерометров, Q – кватернион ориентации, v – вектор 
линейной скорости, Wbias – вектор смещения нулевого сигнала ДУС, 
Abias – вектор смещения нулевого сигнала акселерометров, t – показа-
ния датчика температуры 

VIII. КОНСТРУКЦИЯ РАЗРАБОТАННОГО ПРОТОТИПА 
Компоновка разработанного ООО «Лаборатория 

микроприборов» прототипа представлена на рис. 6. 

 
Рис. 6. Визуализация компоновки САУ ПГП: 
1 – блок управления; 2 – навигационная антенна; 3 – блок питания; 4 – 
инерциальный модуль; 5 – сервоприводы; 6 – барабан; 7 – корпус 

Конструкция изделия включает: 

 ИНС ГКВ-6, состоящую из трех осей МЭМС-
датчиков угловой скорости, трех осей МЭМС-
акселерометров, трехосного МЭМС-магнитометра, 
барометра, приемника спутникового сигнала 
ГНСС, а также вычислителя, способного на осно-
ве данных перечисленных сенсоров построить 
полное навигационное решение; 

 два мотор-редуктора с барабанами для намотки 
строп управления с обратной связью по энкодерам; 

 приемник радиосигнала для дистанционного 
управления (ДУ); 

 блок управляющей электроники; 

 регистратор показаний всех систем устройства в 
процессе полета (черный ящик); 

 кнопка сигнала раскрытия парашюта; 

 аккумулятор. 

Образец разработанной системы представлен на рис. 7. 

 
Рис. 7. Внешний вид прототипа САУ ПГП 

IX. ОБЩИЙ АЛГОРИТМ РАБОТЫ СИСТЕМЫ В РАЗЛИЧНЫХ 
РЕЖИМАХ УПРАВЛЕНИЯ 

Система имеет следующие режимы работы (рис. 8). 

A. Режим ожидания 
Приводы зафиксированы, система ожидает сигнала 

раскрытия парашюта. 

B. Режим расчековки строп 
После раскрытия парашюта стропы вытравливаются 

до положения расчековки. 

C. Режим дистанционного управления 
При наличии сигнала от пульта ДУ положение строп 

управления задается оператором вручную. 

D. Режим автоматического управления 
Если ГКВ-6 сигнализирует о нахождении навигаци-

онного решения, управляющие воздействия формируют-
ся на основании заданных координат цели, текущих ко-
ординат парашюта, а также ориентации блока. 

E. Режим «без управления» 
Левая стропа управления устанавливается в положе-

ние 20% от диапазона, после чего идет снижение пара-
шюта по спиральной траектории. 

 
Рис. 8. Общая схема алгоритма работы САУ ПГП 
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X. СХЕМА РАБОТЫ СИСТЕМЫ В ПОЛЕТЕ 

Схема работы системы при выбросе из самолета 
представлена на рис. 9. 

 
Рис. 9. Схема снижения САУ ПГП после выброса из самолета 

После выброса из самолета и раскрытия парашюта 
система переходит в режим расчековки строп управле-
ния. По завершении расчековки происходит переход в 
режим «без управления» с ожиданием сигнала о нахож-
дении навигационного решения ГКВ. 

В процессе виража внутренний вычислитель ГКВ-6 
находит навигационное решение, выдает соответствую-
щий сигнал, после чего система переходит в режим ав-
томатического управления. При этом координаты 
устройства и цели переводятся из формата LLA (в ради-
анах) в формат NED (в метрах). 

Из вычисленного направления и расстояния проис-
ходит наведение УПГС на цель. При радиусе до цели 
менее 30 м система переходит в режим «без управления» 
и снижается по спирали. 

XI. ПРИЛОЖЕНИЕ ДЛЯ ПК ДЛЯ НАСТРОЙКИ 
ПАРАМЕТРОВ РАБОТЫ БЛОКА 

Для удобства настройки параметров устройства (ко-
ординат цели, длины строп парашюта и параметров ПИД-
регуляторов приводов) было разработано GUI приложе-
ние для ПК, позволяющее настраивать эти параметры. 

 
Рис. 10. Интерфейс приложения для настройки параметров САУ ПГП 

Блок управляющей электроники подключается к ПК 
с помощью того же разъема DB-9, которым подключает-
ся к устройству ИНС ГКВ-6. 

XII. ПРЕДВАРИТЕЛЬНОЕ ТЕСТИРОВАНИЕ ПРОТОТИПА  
В ПОЛЕВЫХ УСЛОВИЯХ 

В августе 2021 года было проведено предварительное 
полевое тестирование прототипа на аэродроме Ватулино 
совместно с ООО «ПараАвис» (рис. 11–12). 

 
Рис. 11. Сброс прототипа с самолета 

Тестирование заключалось в проверке работы систе-
мы дистанционного управления и работы нахождения 
навигационного решения в процессе спуска на парашюте. 
Было проведено 6 выбросов с высоты 600 м, 4 из которых 
производились в режиме дистанционного управления, 
два – в режиме автоматического управления. 

В результате испытаний четыре спуска в режиме ди-
станционного управления прошли в штатном режиме. 

 
Рис. 12. Посадка прототипа в заданной точке 

Во время обоих спусков в режиме автоматического 
управления возникли внештатные ситуации. В первом 
случае система взяла неверный курс, была переведена в 
режим ручного управления, после чего осуществлен 
спуск в ручном режиме. Во втором случае система взяла 
неверный курс, попытка перевести ее в режим ручного 
управления была неудачна, поскольку система вылетела 
за границу дистанции управления и приземлилась на 
расстоянии 600 м от заданной точки посадки (рис. 13). 

 
Рис. 13. Заданная точка посадки и точки фактического приземления 
САУ ПГП 
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XIII. ВЫВОДЫ ПО ПРОВЕДЕННЫМ ИСПЫТАНИЯМ 
В результате анализа данных регистратора было 

выявлено, что во всех шести случаях спуска алгоритм 
комплексирования данных ИНС и ГНСС успешно 
находит навигационное решение и ГКВ-6 выдает 
корректные навигационные данные. В табл. 1 указано 
время и высота нахождения навигационного решения с 
момента раскрытия парашюта. 

ТАБЛИЦА I.   

Номер выброса 1 2 3 4 5 6 
Время с момента 
раскрытия 
парашюта до 
нахождения 
навигационного 
решения ГКВ-6, 
сек 

22,7 30,4 28,5 20,4 25,2 23,6 

Высота точки 
нахождения 
навигационного 
решения 
(барометрический 
альтиметр), м 

252 211 223 264 231 256 

 
Выявлено также, что ошибка работы системы в 

режиме автоматического управления вызвана сбоем 
модуля Flash-памяти в блоке управляющей электроники, 
в результате чего координаты цели были сброшены на 
значения по умолчанию. 

По результатам тестирования был заменен модуль 
дистанционного управления и принято решение об уста-
установке резервного модуля памяти в блоке 
управляющей электроники САУ ПГП. 

Доработанную версию прототипа планируется проте-
стировать повторно во втором квартале 2022 года для 
проверки работы системы в автоматическом режиме. 
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Аннотация—Рассматривается задача оптимальной по 
быстродействию переориентации космического аппарата 
как твердого тела произвольной динамической конфигу-
рации при произвольных граничных условиях. В классе 
обобщенных конических движений произведена модифи-
кация задачи оптимального поворота, которая позволила 
получить ее аналитическое решение. Аналитическое ре-
шение модифицированной задачи может рассматриваться 
как приближенное (квазиоптимальное) решение классиче-
ской оптимальной задачи. Доклад представляет теоретиче-
ски и численно обоснованный готовый к использованию на 
борту космического аппарата компактный аналитический 
квазиоптимальный алгоритм программного поворота, ко-
торый по результатам очень близок к оптимальному. 

Ключевые слова—космический аппарат, твердое тело, 
переориентация, оптимальное управление, квазиоптималь-
ное аналитическое решение, обобщенное коническое дви-
жение, алгоритм, произвольные граничные условия. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Построение управления пространственной переори-

ентацией космического аппарата (КА) как твердого тела 
в традиционной постановке включает задачи программ-
ного углового движения (поворота), программного 
управления и поиска управления, стабилизирующего 
программу углового движения в малом. Задача расчета 
программного углового движения и реализующего его 
управления во многих случаях решается с помощью 
методов теории оптимального управления. Аналитиче-
ское решение этой задачи для наиболее часто использу-
емых функционалов оптимизации при произвольных 
граничных условиях по угловому положению и угловой 
скорости КА не найдено даже в случае сферической 
симметрии КА, не говоря уже о его произвольной дина-
мической конфигурации. Известны лишь некоторые 
частные случаи решения задачи; в общем случае прихо-
дится рассчитывать только на приближенные численные 
методы. Между тем, аналитическое решение задачи оп-
тимального разворота КА в замкнутой форме имеет не 
только теоретический, но и большой практический ин-
терес, так как позволяет использовать на борту КА го-
товые законы программного управления и изменения 
оптимальной траектории. В еще большей степени это 
касается КА нанокласса, имеющих ограничения на вы-
числительные мощности и при этом подверженных воз-
действиям внешних возмущающих моментов, сопоста-
вимых по величине с управляющими моментами испол-
нительных устройств КА. 

В настоящем докладе в традиционной постановке 
рассматривается задача оптимального по быстродей-
ствию поворота КА произвольной динамической кон-
фигурации при произвольных граничных условиях по 
угловому положению и угловой скорости КА с ограни-
ченной по модулю функцией управления. С применени-
ем кватернионов на основании принципа максимума 
Л.С. Понтрягина получены выражения для структуры 
оптимального управления, функции Гамильтона–
Понтрягина и сопряженной системы уравнений, т.е. 
сформулирована краевая задача оптимизации. Для чис-
ленного решения краевой задачи оптимального управ-
ления использован алгоритм Левенберга–Марквардта, 
представляющий собой комбинацию модифицирован-
ного метода Ньютона и метода градиентного спуска. 

Из большого количества проведенных численных 
расчетов решения задачи об оптимальном повороте КА 
для различных граничных условий и для различных 
распределений масс в КА, что характеризуется значени-
ями главных моментов инерции, можно сделать следу-
ющие выводы: 

1) кинематические характеристики поворота КА 
(кватернион ориентации и вектор угловой скоро-
сти) в традиционной задаче слабо зависят от рас-
пределения масс в КА и в основном определяют-
ся граничными условиями задачи; 

2) управляющий момент существенно зависит от 
распределения масс в КА и граничных условий 
задачи. 

Слабая зависимость кинематических характеристик 
оптимального движения КА от его динамической кон-
фигурации обеспечивает близость решений традицион-
ной задачи оптимальной переориентации и так называ-
емой модифицированной задачи оптимального поворота 
при произвольной динамической конфигурации КА. 

В докладе представлено аналитическое решение мо-
дифицированной задачи оптимального по быстродей-
ствию поворота КА при произвольных граничных усло-
виях по угловому положению и угловой скорости КА, 
доведенное до алгоритма. В классе обобщенных кони-
ческих движений [1, 2] произведена модификация клас-
сической задачи оптимального поворота, которая позво-
лила получить аналитические решения для уравнений 
движения, содержащие произвольные постоянные и две 
произвольные скалярные функции (параметры обоб-
щенного конического движения). Относительно этих 
функций и их производных формулируется и решается 

Исследование выполнено при финансовой поддержке РНФ (проект   
№ 22-21-00218). 
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оптимизационная задача, в которой в качестве управле-
ний выступают вторые производные от этих двух функ-
ций. Найденное аналитическое решение модифициро-
ванной задачи может рассматриваться как приближен-
ное (квазиоптимальное) решение классической задачи 
оптимальной по быстродействию переориентации КА 
при произвольных граничных условиях. Получены яв-
ные выражения для вектора угловой скорости, управля-
ющего момента и траектории движения КА. Вектор 
управляющего момента получается из вектора угловой 
скорости на основе решения обратной задачи динамики 
твердого тела. Полученные результаты на основе реше-
ния обратной задачи динамики могут быть обобщены на 
случаи управления КА при наличии в постановке задачи 
различных возмущений. Следует отметить, что для слу-
чаев аналитической разрешимости традиционной задачи 
оптимального поворота при сферической симметрии 
КА, когда наложены ограничения на краевые условия 
задачи – плоский эйлеров поворот, коническое движе-
ние, аналитические решения традиционной и модифи-
цированной задач полностью совпадают. В численных 
примерах при решении традиционной и модифициро-
ванной задачи расхождение между величинами функци-
онала качества, который является определяющей харак-
теристикой задачи, составляет от долей процента до 
нескольких процентов, включая развороты КА на 180°. 

Предложенный в докладе метод решения ранее был 
успешно применен к задаче на минимум энергетических 
затрат для произвольного твердого тела с фиксирован-
ным временем переориентации [3] и задаче оптималь-
ной в смысле комбинированного функционала переори-
ентации осесимметричного КА с нефиксированным 
временем [4]. Доклад продолжает исследования, нача-
тые в [5]. 

Отметим, что в литературе известны некоторые ква-
зиоптимальные решения задачи поворота КА с исполь-
зованием обратной задачи динамики твердого тела, 
например [6, 7]. В [6] решение получено с помощью 
принципа оптимальности Р. Беллмана на основе задачи 
оптимальной переориентации КА в кинематической 
постановке, где функцией управления выступает вектор 
угловой скорости КА. Направление вектора угловой 
скорости КА при этом определяется граничными усло-
виями по угловому положению КА. В [7] решение зада-
чи получено посредством представления кватерниона 
ориентации КА полиномами и выражения вектора угло-
вой скорости через этот кватернион. Однако никаких 
гарантий (доказанных теорем или соображений из теоре-
тической механики), что на всей совокупности угловых 
движений КА при любых граничных условиях по угло-
вому положению и угловой скорости КА эти решения 
будут достаточно хорошо аппроксимировать оптималь-
ную траекторию углового движения КА, не указывается. 

II. ПОСТАНОВКА КЛАССИЧЕСКОЙ ЗАДАЧИ  
Движение КА как твердого тела произвольной дина-

мической конфигурации вокруг центра масс описывает-
ся уравнениями [8]: 

 )ω(ΛΛ t 2  

  IωωIMIω ,11    

Здесь 3322110 )(λ)(λ)(λ)(λ)( ititittt Λ  – ква-
тернион описывающий положение КА в инерциальном 
пространстве; 332211 )(ω)(ω)(ω)( iiiω tttt   – вектор 
угловой скорости, заданный своими проекциями в свя-
занной с КА системе координат; 321 ,, iii  – орты гипер-
комплексного пространства (мнимые единицы Гамильто-
на), которые можно идентифицировать с ортами трех-
мерного векторного пространства 321 ,, iii ; символ «  » 
означает кватернионное умножение, а «[·,·]» – векторное 
произведение; T

321 )](),(),([)( tМtМtМt М  – вектор 
управляющего момента, действующего на КА, матрица 
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тензор инерции. Фазовые координаты ωΛ,  и управле-
ние М  удовлетворяют требованиям задачи оптимально-
го управления [8] ( )(),( tt ωΛ  – непрерывные функции, 

)(tМ  – кусочно-непрерывная функция); кватернион 
)(tΛ  нормирован, т.е. 2 2 2 2

0 1 2 3 1        Λ . В 
динамических уравнениях Эйлера (2) 21, II , 3I  – глав-
ные моменты инерции твердого тела. 

На управляющий момент наложено ограничение 

maxMM  (3) 

Заданы произвольные граничные условия по углово-
му положению 

TT ΛΛΛΛ  )(,)0( 0  (4) 

и угловой скорости КА 

    TT ωωωω  ,0 0  (5) 

Требуется определить оптимальное управление 
)(opt tМ  системой (1), (2) при ограничении (3) и гранич-

ных условиях (3), (4), доставляющее минимум функци-
оналу 

ТJ   (6) 

III. МОДИФИЦИРОВАННАЯ ЗАДАЧА ПЕРЕОРИЕНТАЦИИ 
Движение КА по-прежнему описывается соотноше-

ниями (1)–(6), при этом начальное и конечное значения 
по угловому положению и угловой скорости КА произ-
вольны и заданны. Одной из основных проблем при 
построении аналитического решения в задаче опти-
мального поворота твердого тела является разреши-
мость классической задачи Дарбу. Проблема определе-
ния кватерниона )(tΛ  по вектору угловой скорости ω(t) 
называется задачей Дарбу в честь ученого, который 
впервые занимался ею в общей постановке. Следует 
отметить, что в своих статьях в Bulletin des Sciences 
Mathematiques Г. Дарбу свел систему дифференциаль-
ных уравнений типа (1) к обыкновенному уравнению 
Риккати и пытался решить его в общем случае. 
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Для кватернионного дифференциального уравнения 
(1), при условии что вектор угловой скорости )(tω  за-
дается выражением 

)()(cos)()(sin)()( 321 tgtgtftgtft  iiiω   (7) 

в котором )(tf  и )(tg  – произвольные функции вре-
мени, известно решение [1], удовлетворяющее началь-
ному условию (4) 

0 3 2

2 3

( ) { (0) / 2} { (0) / 2}
{ ( ) / 2} { ( ) / 2},

t g f
f t g t

  Λ Λ exp i exp i
exp i exp i
  

 
 (8) 

где символ « {.}exp » означает кватернионную экспонен-
ту [8]. Формулы (7), (8) включают в себя все известные 
точные решения классической задачи оптимального по-
ворота КА при его сферической симметрии, когда вектор 
угловой скорости на всем интервале времени движения 
твердого тела постоянен по направлению или описывает 
в пространстве круговой конус [8, 9]. Заметим [2], что 
задачу Дарбу с произвольно заданным вектором угловой 
скорости )(tω  с помощью замен переменных можно све-
сти к решению уравнения типа (1) с угловой скоростью 

))()(cos)()(sin)(()( 321 tgtgtftgtft  iiiω  

отличающейся от (7) только знаком. При этом явное 
аналитическое решение этой задачи, как и при произ-
вольном векторе )(tω , неизвестно. Другими словами, 
предлагаемая структура угловой скорости (7) хорошо 
соотносится с концепцией Пуансо, что всякое произ-
вольное угловое движение твердого тела вокруг непо-
движной точки можно рассматривать как некоторое 
обобщенное коническое движение твердого тела [2]. 

Выражение (7) и решение (8) можно обобщить, до-
бавив поворот на постоянный угол вокруг некоторой 
оси. Такой поворот задается с помощью кватерниона 
К , 1К . Тогда вектор ω  и кватернион Λ  будут 
определяться соотношениями: 

КiiiКω  ))()(cos)()(sin)((~
321 tgtgtftgtf  

0 3 2

3

{ (0) / 2} { ( ( ) (0)) / 2}
{ ( ) / 2} ,

g f t f
g t

  Λ Λ К exp i exp i
exp i К

   
 



где «~» означает сопряжение кватерниона. Будем рас-
сматривать вторые производные от функций f  и g  в 
качестве управляющих параметров. Тогда если ввести 
обозначения  

1ff   1gg   (9) 

то можно составить систему дифференциальных урав-
нений, описывающих управляемую систему: 

1ff   1gg   11 uf   21 ug   (10) 

где f , 1f , g , 1g  – фазовые координаты, 1и , 2и  – 
управляющие параметры. Ограничимся случаем, когда 
кватернион К  представляется в виде произведения: 

12 ККК   1 1 1{ / 2} К exp i  2 2 2{ / 2} К exp i  (11) 

где 1 , 2  – некоторые постоянные. Отметим, что ква-
тернионы 1К  и 2К  определяют поворот вектора ω  (7) 
вокруг осей 1i  и 2i . Поворот вокруг оси 3i  уже вклю-
чен в формулу, если учесть, что в функцию )(tg  входит 
аддитивная постоянная. 

Условия того, что выражения для ω  и Λ  (24), (25) 
удовлетворяют граничным условиям (4) и (5) с учетом 
(11), запишутся как 

 1 2 1 1 2 1

3 1 2 1 0

( (0)sin (0) (0)cos (0)
(0)) ,

f g f g
g

 
 

К К i i
i К К ω

  
 

 

 1 2 1 1 2 1

3 1 2 1

( ( )sin ( ) ( )cos ( )
( )) ,T

f T g T f T g T
g T

 
 

К К i i
i К К ω

  
 

 

 0 1 2 3 2

3 2 1

{ (0) / 2} { ( ( )
(0)) / 2} { ( ) / 2} .Т

g f Т
f g Т


 

Λ К К exp i exp i
exp i К К Λ

    
  

 

Управляющий момент, соответствующий решению 
модифицированной задачи оптимального поворота КА, 
определяется из (2) по формуле 

 ],[ IωωωIM    

Ограничение на модуль вектора М выражается как 

max
22 ],[]),[,(2)( M IωωIωωωIωIM   

Чтобы выполнить условие (16), наложим ограничение 

  uuu 2
2

2
1  

где величина u  ( 10  u ) выбирается из требования 
выполнения условия (16). 

Тогда для управляемой системы (10) можно сформу-
лировать следующую задачу оптимального управления. 
Требуется найти оптимальные управления ),(),( 21 tutи  
удовлетворяющие ограничению (17), которые за мини-
мальный промежуток времени переводят управляемую 
систему (10) из начального состояния 

 )0(ff   )0(11 ff   )0(gg   )0(11 gg   (18) 

в конечное состояние 

 )(Тff   )(11 Тff   )(Тgg   )(11 Тgg   (19) 

и удовлетворяют соотношениям (12)–(14), в которых 
1 2,   выступают как параметры, подлежащие опреде-

лению. Такую задачу оптимального управления будем 
называть модифицированной задачей оптимальной пе-
реориентации КА. 

IV. АНАЛИТИЧЕСКИЙ КВАЗИОПТИМАЛЬНЫЙ АЛГОРИТМ 
Приведем аналитический квазиоптимальный алго-

ритм пространственной переориентации, который по-
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строен на основе принципа максимума Понтрягина для 
модифицированной задачи (10)–(19). 

1. Из условий принципа максимума определяем оп-
тимальное управление  

2
42

2
31422

2
42

2
31311

)()(/)(

)()(/)(

ctсctсctсuu

ctсctсctсuu








 (20) 

Если ,03241  сссс  то 21, uи  – непрерывные пара-
метры управления и, в соответствии с (15), )(tМ  – не-
прерывная функция управления. После подстановки 
(20) в систему (10) находим общее решение для фазо-
вых координат, которое содержит 8 произвольных по-
стоянных 81 ,..., сс : 

 
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1 2 1

2 1
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2 1 2
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7 8
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1 2
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
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    

 (21) 

 
 

Если ,03241  сссс  то *2413 // tсссс   и 2, uи  – 
кусочно-постоянные параметры 

2 2
1 1 * 1 2

2 2
2 2 * 1 2

sign( ) /

sign( ) /

u с u t t с с

u с u t t с с





   

   
 (22) 

и, в соответствии с (15), )(tМ  – кусочно-непрерывная 
функция. При этом общее решение для фазовых коор-
динат имеет вид: 

2
1 * * 5 * 6

2
2 * * 7 * 8

1 1 * * 5

1 * 5

1 2 * * 7

2 * 7

2 2
1 2

( ) sign( ) / 2 ( ) ,

( ) sign( ) / 2 ( ) ,
( ) sign( ) /

/ ,
( ) sign( ) /

/ ,

.

f с u t t t t C c t t c
g с u t t t t C c t t c
f с u t t t t C c

с u t t C c
g с u t t t t C c

с u t t C c

C c c













      

      
     

   

     

   

 

 (23) 

2. По заданным граничным условиям (4), (5) из фор-
мул (11), уравнений системы (12)–(14) и выражения для 
функции Гамильтона–Понтрягина при t = T: 

1)( 221124131211  ТuсuсuсucgсfсH 

с учетом (20), (21) или (22), (23) определяются постоян-
ные 218751 ,,,,,..., сссс  и время T, а также строятся 
функции f , 1f , g , 1g . 

3. Используя формулы (11), находим компоненты 
кватерниона К . 

4. По формуле 

КiiiКω  ))()(cos)()(sin)((~
321 tgtgtftgtf  

вычисляется вектор угловой скорости КА. 

5. По формуле 

Кiexp
iexpiexpКΛΛ




}2/)({
}2/))0()(({}2/)0({

~

3

230

tg
ftfg  

вычисляется кватернион ориентации КА. 

6. Используя формулу (15) 

1 1 1 1

2 1 1 1 3 2 1 1

2 1 3 1 1 1 2 1 3 1

[ , ] ( (( ( sin cos )
( cos sin ) ) ) [ ( sin

cos ) , ( ( sin cos ) )],

u g f g g
u g f g g u f g

f g g f g f g g

    

    

   

М Iω ω Iω I К i
i i К К i

i i К I К i i i К

 
 

  



вычисляется вектор управляющего момента КА. 
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Аннотация—В настоящей работе с использованием 

кватернионного дифференциального уравнения ориента-
ции орбиты космического аппарата (КА) и принципа мак-
симума Понтрягина решена в нелинейной постановке об-
щая задача оптимальной переориентации орбиты КА и ее 
плоскости. Рассмотрен случай, когда необходимо миними-
зировать функционал, являющийся взвешенной инте-
гральной суммой затрат времени и энергии на процесс 
переориентации. В процессе переориентации орбиты ее 
форма и размеры изменяются. Управление (вектор уско-
рения от реактивной тяги) является ограниченным по 
модулю. В ходе решения задач требуется определить опти-
мальную ориентацию этого вектора в пространстве и за-
кон оптимального изменения его модуля. Частным случа-
ем изучаемой задачи является задача оптимальной кор-
рекции угловых элементов орбиты КА, имеющая большое 
значение в механике космического полета. В работе по-
строены конкретные примеры численного решения общей 
задачи оптимальной переориентации орбиты КА и ее 
плоскости для случая быстродействия и задачи на мини-
мум энергозатрат. Приведены графики изменения фазо-
вых переменных и оптимального управления. Проведен 
анализ полученных решений, выявлены их характерные 
свойства и закономерности. По сравнению с предыдущими 
исследованиями удалось получить решение в случае, когда 
отличие в ориентациях начальной и конечной орбит КА 
составляет десятки градусов. При этом комбинирование 
двух методов решения краевых задач позволило повысить 
точность численного решения краевой задачи с 0,002 до 
1E-9 безразмерных единиц. 

Ключевые слова—управление движением, космический 
аппарат, орбита, оптимальное управление, кватернион. 

I. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Предположим, что КА движется в пространстве под 

действием тяги реактивного двигателя, сообщающего КА 
вектор ускорения .p  Тогда орбита КА в процессе управ-
ления движением центра масс КА меняет свою форму и 
свои размеры, т.е. является деформируемой фигурой. 
Рассмотрим следующую задачу – требуется определить 
ограниченное по модулю управление p : 

0 ≤ p ≤ pmax < ∞ ,pp  (1) 

переводящее орбиту КА, движение центра масс которого 
описывается уравнениями [1]: 

,/ 1vdtdr   ,/ 1
232

1 pfMrrcdtdv    

(2) 

,/ 2rpdtdc   ,/2  ΩΛΛ dtd  

   


1
2 1 1

3 )(sincos 2 fMrcrrcp ii  

   ,sincoscos 3 2
1

1 i  pfMrcccp  

  cos)(/ 12 2 fMrcrcrdtd  

  ,sincos 2
1

1   pfMrcccp  

из заданного начального состояния 

,0t  ,)0( 0rr   ,)0( 0
11 vv   

(3) 
,)0( 0cc   ,)0( 0  0(0) Λ Λ  

в конечное состояние 

?,*  tt  ,)0()( 0* cctc   
(4) 

),0()( *
oror ete   .)( ** ΛΛ t  

При этом необходимо минимизировать значение 
функционала: 

   .
*

0

2
3

2
2

2
121 

t
dtpppJ  

Частными случаями этой задачи являются задача 
быстродействия (при ,11   )02   и задача миними-
зации энергозатрат (при ,01   )12  . 

Здесь r  – радиус-вектор КА, проводимый из центра 
притяжения, ,rr 1v  – проекция вектора скорости КА 
на направление его радиус-вектора; c  – модуль момента 
орбитальной скорости КА; f  – гравитационная посто-
янная, M  – масса притягивающего тела (Земли); 

,kp 3,2,1k  – компоненты вектора ускорения от тяги 
реактивного двигателя; 3322110 iiiΛ   – 
нормированный кватернион ориентации орбиты КА, 

,ki 3,2,1k  – векторные мнимые единицы Гамильтона; 
  – истинная аномалия, характеризующая положение 
КА на орбите. Исследование выполнено при финансовой поддержке РНФ (про-

ект № 22-21-00218). 
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В поставленной задаче заданы начальные значения 
фазовых координат КА ,r ,1v ,c  Λ  и эксцентриситета 
орбиты КА ,ore  вычисляемого по формуле [2, 3] 

2 -2 2 2 -2 -1 1/2
1(1  µ (    2µ )) ,ore c v c r r     ;fM  

также заданы значения компонент кватерниона .*Λ  

Конечные значения фазовых координат принадлежат 
многообразию (4). Конечное значение момента времени 

*t  не фиксируется и подлежит определению в результа-
те решения задачи. Поэтому эта задача – задача с по-
движным правым концом. Отметим, что в отличие от 
работ [4, 5] величины больших полуосей начальной и 
конечной орбит в общем случае не совпадают. То есть 
размер конечной орбиты КА может отличаться от разме-
ра начальной орбиты КА. Отметим также, что ввиду сво-
ей сложности задача о быстродействии другими автора-
ми решалась редко (можно отметить работы [6–9]).  
В основном минимизировались затраты рабочего тела 
или характеристическая скорость. 

Известно, что задача межорбитального перелета КА 
значительно упрощается, если начальная и конечная ор-
биты лежат в одной плоскости. Становится возможным 
аналитически (точно или приближенно) найти опти-
мальные траектории перехода. Этим обусловлено значи-
тельное количество публикаций в данной области. Чаще 
всего минимизировался расход рабочего тела. Отметим 
работы [10, 11]. Задачи оптимального управления реша-
ются на основе принципа максимума. Краевые задачи 
принципа максимума решаются численно методом 
стрельбы. В настоящей работе рассмотрена общая задача 
переориентации орбиты КА. На форму и размеры 
начальной и конечной орбит дополнительных ограниче-
ний не наложено. 

Четыре компоненты j  кватерниона Λ  удовлетво-

ряют условию 12
3

2
2

2
1

2
0  , поэтому краевое 

кватернионное условие в (4), эквивалентное четырем 
скалярным, заменим на условие 

* *vect ( ) ,t   Λ Λ 0  (5) 

эквивалентное трем скалярным (в (5) и далее черта свер-
ху означает сопряженный кватернион). Такая замена 
повышает эффективность численного решения задачи 
оптимальной переориентации орбиты КА. 

II. ЗАКОН ОПТИМАЛЬНОГО УПРАВЛЕНИЯ 
Поставленную задачу будем решать с помощью 

принципа максимума Л.С. Понтрягина. Для этого введем 
дополнительные переменные , ,1s ,e ,  

,MMMM 332211 iiiM    сопряженные по отно-
шению к фазовым переменным ,r ,1v ,c  .Λ  Известно 
[12], что уравнение для переменной   имеет частное 
решение 2/N3 ,(Nk 3,2,1k  – компоненты кватер-

ниона ).MΛN  В этом случае функция Гамильтона–
Понтрягина примет вид 

2 2 2 2 3
1 2 1 2 2 2 1 1
2 2

1 3 1 2

( ) (
) (N cos N sin ) / 2.

H  p p p erp v s c r
fMr p cr p



 

          
      

 

Система уравнений для сопряженных переменных 
примет вид: 

,/1 dtds  ,/2  ΩMM dtd  

(6)  ,sinNcosN
/)(2/3/

21
1

3

2
3

1
42

1



cp

eprcfMsrcsdtd  

 

3 2
1 2

2
3 1 2

/ 2 / /
N cos N sin / 2.

de dt cs r r ep
p rc

     
  

 

Закон оптимального управления (т.е. закон управле-
ния, удовлетворяющий необходимому условию опти-
мальности) находится из условий максимума функции 
Гамильтона–Понтрягина по переменной p  с учетом 
наложенного ограничения (1) и имеет вид: 

,/ nnp opto p  
,)2/()sin

cos(

32

1211
i

iin
cN

Nrers



 (7) 

где )2/( 2 noptp  при 2 max/ (2 ) p n  и maxppopt   
при .)2/( max2 pn  При этом в случае быстродействия 

.maxppopt   

Условия трансверсальности, не содержащие неопре-
деленных множителей Лагранжа, имеют вид: 

,*tt   ,0)/()( 22
1

2
1  crvrcs  

(8) 
.0MMMM 3

*
32

*
21

*
10

*
0   

Таким образом, задача оптимальной переориентации 
орбиты КА сведена к краевой задаче с подвижным пра-
вым концом траектории, описываемой системой нели-
нейных дифференциальных уравнений (2), (6), (7) пятна-
дцатого порядка и тринадцатью краевыми условиями (3), 
(4), (5), которые необходимо дополнить двумя условия-
ми трансверсальности (8) и равенством ,0* t

oH  име-

ющим место для оптимального управления op  и опти-
мальной траектории. 

III. ПРИМЕРЫ ЧИСЛЕННОГО РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ 

A. Численное решение задачи переориентации орбиты 
космического аппарата. 
Для численного решения краевой задачи оптималь-

ной переориентации орбиты КА запишем уравнения 
этой задачи в безразмерных переменных. Фазовые j  и 

сопряженные jM  переменные являются безразмерны-

ми. Безразмерные переменные ,br bt  и компоненты без-
размерного управления b

kp  связаны с размерными пере-
менными ,r t  и управлениями kp  соотношения-

ми: ,bRrr  ,bTtt  b
kk ppp max ),3,2,1( k  где R  – 

характерное расстояние (в его качестве принималась 
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величина, близкая к длине большой полуоси орбиты 
управляемого КА); ,V  T  – характерные скорость и вре-
мя соответственно, определяемые соотношениями: 

,)( 2/1fMRV  RVC   и ./VRT   Здесь C – характер-
ная секторная скорость. 

Отметим, что при переходе к безразмерным перемен-
ным в уравнениях для фазовых и сопряженных перемен-
ных появляется характерный безразмерный параметр 

./ 23
max CRpN b   

Алгоритм численного решения задачи реализует ком-
бинацию метода Рунге–Кутта 4-го порядка точности и 
двух методов решения краевых задач: модифицированно-
го метода Ньютона и метода градиентного спуска [13]. 

Величины, характеризующие форму, размеры орбиты 
КА, начальное и конечное положения КА на орбите, 
начальную и конечную ориентации орбиты КА, полага-
лись равными [14] ( ora  – большая полуось орбиты): 

,8257.0ore  м,759737936238  .aor    

рад,2.9550    ,м/сек1019.0 2
max  p   ;35.0bN  

для начального положения КА: 0.679417,0
0   

0.245862,0
1   0.539909,0

2   0.353860;0
3   для 

конечного положения КА вариант 1 (малое отличие в 
ориентациях орбит КА): 0.678275,*

0   

0.268667,*
1   0.577802,*

2   0.366116;0
3   ва-

риант 2 (большое отличие в ориентациях орбит КА): 
0.440542,*

0   0.522476,*
1   0.125336,*

2   

0.719189.0
3    

Значения выбранных масштабирующих множителей 
равны: м, 37000000.0R  м/сек, 83282.22073 V  

,м/сек 061214421673 2C с. 11272.856T Указанные 
значения этих величин отвечают значениям декартовых 
координат и проекций вектора скорости центра масс КА, 
приведенным в [15]. При этом начальные значения соот-
ветствующих безразмерных переменных равны: 

1.729360,r  0.268527,1 v  0.571134.c  

Ориентации начальной и конечной орбит КА харак-
теризуются параметрами Эйлера 0

j  и .*
j  Если в вари-

анте 1 эти значения близки (отличие ориентаций орбит 
по долготе восходящего узла, наклону, угловому рассто-
янию перицентра от узла составляет единицы градусов: 

,30.3 u ,51.1 I  59.1  ), то в вариан-
те 2 они существенно отличаются (отличие ориентаций 
орбит в угловой мере составляет десятки градусов: 

,00.32 u ,57.117 I 96.39  ). 

При малом отличии в ориентациях начальной и ко-
нечной орбит КА (вариант 1, задача быстродействия) 
длительность процесса переориентации орбиты КА со-
ставила 0,565439 безразмерных единиц или 1,771 ч. За-
метим, что при 0,296730t   резко меняются законы из-
менения компонент оптимального управления (со сме-
ной знака). До этого момента времени модуль момента 

орбитальной скорости КА практически линейно увели-
чивался, а затем он начинает уменьшаться. Напротив, 
эксцентриситет орбиты КА вначале линейно уменьшает-
ся, а после 0.296730t  начинает увеличиваться, дости-
гая своего первоначального значения в конце движения. 
Компоненты кватерниона ориентации орбиты КА явля-
ются медленно изменяющимися переменными. 

При большом отличии в ориентациях начальной и 
конечной орбит КА (вариант 2, задача быстродействия) 
длительность процесса переориентации орбиты КА со-
ставила 5.112605 безразмерных единиц или 16.009 ч. 
Заметим, что при .9337291t  орбита КА близка к кру-
говой. Затем эксцентриситет орбиты начинает увеличи-
ваться. Максимальное значение эксцентриситета (близ-
кое к единице) больше его начального значения. Также 
при .9337291t  модуль момента орбитальной скорости 
КА достигает своего максимального значения. В этой же 
точке фазовые переменные ,0 2 имеют локальные 
экстремумы, а ,1 3  меняют знак. 

При решении задачи на минимум энергозатрат для ва-
рианта 1 длительность процесса переориентации орбиты 
КА составила 0.652198 безразмерных единиц, или 2.042 ч. 
Отметим, что 003.021  pp  при .333101.0t  До это-
го момента времени модуль момента скорости КА уве-
личивался, а затем он начал уменьшаться. И наоборот, 
эксцентриситет орбиты КА сначала уменьшался, а при 

.3331010t  начал увеличиваться, достигнув своего 
первоначального значения в конце движения. 

B. Численное решение задачи о переориентации плос-
кости орбиты космического аппарата 
Также нами был рассмотрен случай, когда в конеч-

ный момент движения задана лишь ориентация плоско-
сти орбиты КА относительно инерциальной системы 
координат. При этом конечное положение орбиты в ее 
плоскости не фиксировано. Тогда кватернионное краевое 
условие (4) в постановке краевой задачи принимает вид: 

,tan
3210

2031*



u  .cos 2
3

2
2

2
1

2
0

* I  

Также к условиям (7) нужно добавить следующее 
условие трансверсальности 

.0)tan(M)tan(M
)tan(M)tan(M

*
123

*
032

*
301

*
210




uu

uu  

Расчеты были проведены для случая быстродействия, 
когда конечное положение плоскости орбиты КА 

,25.215* u
8.64* I  соответствует ориентации ор-

битальной плоскости одного из спутников отечествен-
ной группировки ГЛОНАСС. 

При этом начальное положение КА на орбите задано 
так (вариант 3, малое отличие в ориентациях орбит КА): 

,0.2120 u ,0.630 I  ;0.00   0.235019,0
0   

0.144020,0
1   0.502258,0

2   0.819610;0
3   (вари-

ант 4, большое отличие в ориентациях орбит КА) 
,0.2400 u ,0.450 I  ;0.00   0.461940,0

0   

0.191342,0
1   0.331414,0

2   0.800103.0
3   
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При малом отличии в ориентациях начальной и ко-
нечной орбит КА (вариант 3) длительность процесса 
переориентации орбиты КА составила 1.315802 безраз-
мерных единиц или 4.120 ч. Заметим, что при 

0.655400t  компоненты оптимального управления 
,2p 3p  меняют знак. Компонента 3p  (влияет на измене-

ние ориентации орбиты) меняется приблизительно по 
линейному закону. При этом компонента 1p  близка к 
нулю во все время движения КА. До указанного момента 
времени модуль момента орбитальной скорости КА уве-
личивался, а затем он начинает уменьшаться. Напротив, 
эксцентриситет орбиты КА вначале уменьшается, а по-
сле 0.655400t  начинает увеличиваться, достигая свое-
го первоначального значения в конце движения. Долгота 
восходящего узла до 0.655400t  увеличивается (пре-
вышая требуемое конечное значение), а затем уменьша-
ется. Наклонение орбиты изменяется приблизительно по 
параболическому закону, точка 0.655400t  – вершина 
параболы, ветви параболы направлены вверх. Компонен-
ты кватерниона ориентации орбиты КА являются мед-
ленно изменяющимися переменными. 

При большом отличии в ориентациях начальной и 
конечной орбит КА (вариант 4) длительность процесса 
переориентации орбиты КА составила 3.5480769 безраз-
мерных единиц или 11.110 ч. Заметим, что при .751t  
все компоненты оптимального управления близки к ну-
лю, а компоненты 2p  и 3p  меняют знак. До этого мо-
мента времени эксцентриситет орбиты уменьшался, а 
затем он начинает увеличиваться. Максимальное значе-
ние эксцентриситета больше его начального значения. 
Также при .751t  модуль момента орбитальной скоро-
сти КА достигает своего максимального значения. На 
всем промежутке активного движения КА эксцентриси-
тет орбиты и модуль момента орбитальной скорости КА 
имеют по одному локальному минимуму и одному ло-
кальному максимуму соответственно. В этой же точке 

.751t  компоненты кватерниона ориентации орбиты 
КА имеют локальные экстремумы. Долгота восходящего 
узла в точке .751t  имеет локальный максимум (мень-
ше начального значения). Наклонение орбиты изменяет-
ся приблизительно по параболическому закону, точка 

.751t  – вершина параболы, ветви параболы направле-
ны вниз. 

Отметим выявленную неединственность численного 
решения краевой задачи оптимальной переориентации 
орбиты КА (и ее плоскости), связанную с нелинейностью 
дифференциальных уравнений задачи. При одних и тех 
же граничных условиях в постановке краевой задачи оп-
тимального управления получены различные решения для 
законов движения, управления и поведения сопряженных 
переменных. Из них было выбрано то, которое соответ-
ствует меньшему значению функционала качества .J  

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе построены конкретные примеры численного 

решения общей задачи оптимальной переориентации 

орбиты КА и ее плоскости для случая быстродействия и 
задачи на минимум энергозатрат. Проведен анализ полу-
ченных решений, выявлены их характерные свойства и 
закономерности. По сравнению с предыдущими иссле-
дованиями удалось получить решение в случае, когда 
отличие в ориентациях начальной и конечной орбит КА 
составляет десятки градусов. При этом комбинирование 
двух методов решения краевых задач позволило повы-
сить точность численного решения краевой задачи с 
0.002 до 10–9 безразмерных единиц.  
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Аннотация—Разработаны способы управления косми-
ческим роботом-манипулятором при замене топливных 
баков электрической двигательной установки с одновре-
менной стабилизацией углового движения робота, состы-
кованного с геостационарным спутником связи. 

Ключевые слова—геостационарный спутник связи, смена 
топливных баков, управление космическим роботом. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В перспективных геостационарных информацион-

ных платформах техническое обслуживание геостацио-
нарных спутников связи (ГСС) обеспечивается с помо-
щью космических роботов-манипуляторов (КРМ) [1, 2]. 
При продлении срока службы ГСС важнейшей является 
проблема дозаправки топливом их электрореактивных 
двигательных установок (ЭДУ). В статье изучаются 
проблемы управления КРМ при дозаправке ЭДУ на ос-
нове смены топливных баков. Здесь пространственное 
движение связки КРМ и ГСС стабилизируется с помо-
щью следующих приводов: (i) ЭДУ на основе 8 катали-
тических электрореактивных двигателей (ЭРД) с ши-
ротно-импульсной модуляцией тяги, которая способна 
создавать векторы силы и момента произвольного 
направления [3]; (ii) силового гироскопического класте-
ра (СГК) на основе 4 гиродинов (ГД) с цифровым 
управлением, рис. 1. Предполагается, что КРМ и ГСС 
жестко состыкованы, а смена топливных баков реализу-
ется в автоматическом режиме.  

Применяемая стратегия использует такие действия: 
пустые баки последовательно перемещаются манипуля-
тором из контейнеров ГСС в контейнеры КРМ, а запол-
ненные топливом баки – наоборот, из контейнеров КРМ 
в контейнеры ГСС. Установка баков в контейнеры за-
вершается их автоматической механической фиксацией; 
включение/отключение системы подачи топлива от бака 
к ЭДУ выполняется роботизированным мехатронным 
модулем, встроенным в каждый контейнер ГСС. Пред-
полагается, что система управления движением (СУД) 
робота имеет бесплатформенную инерциальную нави-
гационную систему (БИНС) с коррекцией сигналами от 
спутников ГЛОНАСС/GPS и звездных датчиков. 

Целями статьи являются выбор схемы манипулято-
ра, расчет потребных параметров его электромеханиче-
ских приводов и рабочей зоны манипулятора; анализ 
динамических характеристик СУД при угловой стаби-
лизации связки КРМ и ГСС в процессе смены баков. 

 

 
 

Рис. 1. Схема СГК на основе 4 ГД и область вариации его КМ 

II. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ И ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Применяются (i) экваториальная инерциальная си-

стемы координат (ИСК) I  с началом в центре Земли; 
(ii) система координат B  )(O xyz  с началом в полюсе 
O,  которая совпадает со связанной с КРМ системой 
координат rrrrO zyx (ССК); (iii) орбитальная система 
координат (ОСК) O  )O( ooo zyx  с ортами oo ,r  и ,on  

которая имеет такие направления осей: ось oxO  
направлена по орту радиали or , ось ozO  – по нормали 

on  к плоскости орбиты, а ось oyO  – по трансверсали 
o  (см. рис 2), где представлена также система коорди-

нат ttttO zyx , связанная с ГСС (target). Используются 

обозначения ),(col}{   ),(line][   ],[  t)(  и ~,  для 
векторов, матриц и кватернионов, а также i][  для мат-
рицы поворота вокруг i -ой оси, 313,2,1 i . 

Столбец )(hh)( gg pp  hhH  представляет век-
тор кинетического момента (КМ) СГК, где ,1|| ph  

41p , рис. 1. При цифровом управлении гиродинами 
)},(u{)( gg tt pkk u gg u)(u pkpk t  ),[ 1 kk ttt , uk kTt   

с периодом ,uT ...),3,2,1,0[N0 k  вектор }M{ gg
iM  

управляющего момента СГК формируется в виде 

               );())((h)( g
hg

g ttt kk uAM   )()( g tt ku ,   

где }p  и матрица Якоби   )()(h hA .  

Схема состыкованных КРМ и ГСС показана на рис. 2, 
где все размеры указаны в метрах. Здесь для компактно-
сти отображения сложной конструкции не представлены 
панели солнечных батарей.  

Работа поддержана РФФИ, грант 20-08-00779.
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Рис. 2. Схема управления манипулятором в его рабочей зоне при смене топливных баков 

 

 
Рис. 3. Кинематическая схема манипулятора 

 
На рис. 3 представлена кинематическая схема борто-

вого манипулятора антропоморфной структуры с 4 зве-
ньями )414,...2,1( i  и 6 степенями свободы, кото-
рым соответствуют координаты ,sq  .61s  Здесь 
указаны концы звеньев манипулятора в точках А, B и C, 
а также точка D ключа замкового механизма. Последний 
шарнир обеспечивает вращение ключа открытия/ закры-
тия замка вокруг продольной оси бака, а остальные – 
совмещение точки С с заданной точкой в рабочей зоне 
при произвольной ориентации последнего звена. 

Ориентация CСК в OСК O  определяется углами 
рыскания 1 , крена 2  и тангажа 3  в последовательно-

сти 132, а также матрицей 113322
o ][][][ C  коорди-

натного перехода от ОСК к ССК. Ориентация ССК в 
ИСК определяется кватернионом ),(     }.{ i  

Кинематические уравнения для вектора or  располо-
жения КРМ и кватерниона   имеют вид: 

                2,;oooo     vrrr                  (1) 

где вектор   представляет угловую скорость КРМ и 
применяется обозначение )(   локальной производной. 

При моделировании движения состыкованных КРМ 
и ГСС применяется векторная форма классических 
уравнений Эйлера–Лагранжа [4].   

В ССК xyzO  с полюсом O  векторы i , 41i  
определяют положения центров масс ic  звеньев мани-

пулятора с массами im  и собственными тензорами 
инерции c

iJ , а векторы 0r  и t  – положения цен-
тров масс rO  и tO  робота (индекс r ) и цели (индекс t ) 
с массами и собственными тензорами инерции c

rr ,m J  и 
c
tt ,m J  соответственно. Положение центра масс C  связ-

ки КРМ и ГСС (робот, манипулятор с 4 звеньями, цель, 
рис. 2) общей массы tr mmmm  i  определяется 
вектором },,{ cccc zyx  и вектором статического мо-
мента .mmmm ttrrc   iiL  Тензор инерции 
J  механической системы в полюсе O  вычисляется как 

,|||| o
t

oo
r JJJJ  iijJ  где при единичном тензоре 

инерции E  применяются соотношения c
r

o
r JJ  ; 

);(m ttco
iiiiiii    EJJ ).(m ttco

iiitttt    EJJ  

При векторе ov  скорости полюса O  поступательное 
движение связки КРМ с ГСС описывается векторным 
уравнением  

       
,))2(m(

)(m
gre

o

FP

LLv





iiii 


         (2) 

где ;ooo vvv    ))/(( ssisi qq   ;  

))/()/(( 2
skikssis qqqqi    , 

векторы eP  и grF  представляют силы тяги ЭДУ, цен-
трированной в полюсе O , и гравитации. При обозначе-
нии i  вектора угловой скорости i -го звена манипуля-
тора производная этого вектора по времени имеет вид 
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.iii    Поэтому вращательное движение связ-
ки твердых тел описывается векторным уравнением 

      
,)(

)(
greg

oo

MMMRJ

vLJvL





H


    (3) 

где )(( ooo
iiiiiiii   JJJR   
))2)((m iiiii   , 

векторы HgM  и MM e  представляют управляю-
щие моменты СГК и ЭДУ на основе 8 каталитических 
ЭРД, а вектор grM  – гравитационный момент. Вектор-
ные уравнения Эйлера (2), (3) дополняются стандарт-
ными уравнениями Лагранжа по степеням подвижности 

sq  манипулятора, где в правых частях наряду с обоб-
щенными силами sQ  (моментами электромеханических 
приводов) имеются крутящие моменты [4], которые 
обусловлены движением связки КРМ с ГСС. 

В статье решаются следующие задачи: 
(i) обоснование кинематической схемы, параметров 

манипулятора и его рабочей зоны; 

(ii) синтез законов наведения схвата манипулятора;  

(iii) оценка характеристик приводов манипулятора; 

(iv) компьютерный анализ динамики СУД. 

III. ПАРАМЕТРЫ МАНИПУЛЯТОРА И ЕГО РАБОЧАЯ ЗОНА 
Манипулятор закреплен на корпусе КРМ стойкой 

(master) в начале mO  его системы координат ,O mmmm zyx  
положение mO  задано вектором }6.0,1,2.0{m r  м 
(см. рис. 2) с контейнерами a, b и центрами крышек в 
точках }1.0,75.1,55.0{   м и }1.0,35.1,55.0{   м. 

Положение центра масс ГСС относительно полюса 
O  определяется вектором }0,8.2,0{t   м. Пустой (за-
меняемый) бак f в системе координат ГСС ttttO zyx  
имеет координаты центра крышки }0,1,0{  м. Расстояние 
от контейнера a КРМ до бака в контейнере f ГСС со-
ставляет 6.5  м. Из простых геометрических расчетов 
следует, что для суммы длин первых двух звеньев ма-
нипулятора должно выполняться условие 3.321  ll  м. 
Этим условиям удовлетворяет манипулятор с кинемати-
ческой схемой на рис. 3 при длинах звеньев 21 l  м, 

5.12 l  м, 5.03 l  м и рабочей зоной в виде полусферы 
с радиусом 3 м, выделенной на рис. 2 голубым цветом, 
при следующих ограничениях на угловые координаты: 

.63,0, 21  iqqq i   (4) 
Созданная модель манипулятора включает аналитиче-
ские решения прямой и обратной задач кинематики [5]. 

IV. ЗАКОНЫ НАВЕДЕНИЯ И УПРАВЛЕНИЕ ПРИВОДАМИ 
Синтез законов наведения схвата манипулятора при 

переходах между его состояниями с заданными краевы-
ми условиями по каждой из координат sq  включает два 
аспекта: (i) расчет значений времени начала it  (initial), 
завершения ft  (final) и длительности mT  каждого этапа 
и (ii) формирование зависимостей углов )(tqs , скоро-

стей )(tqs  и ускорений )(tqs  при ограничениях на углы 
(4), а также на модули скоростей и ускорений  

             qtqqtq ss  |)(|,|)(|   ],[ fim ttTt        (5) 

при заданных параметрах q  и q . Здесь каждый этап 
перемещения бака включает участки разгона, движения 
с постоянной скоростью и торможения. При цифровом 
управлении электроприводами манипулятора применят-
ся адаптивно-робастные алгоритмы с эталонной моде-
лью наведения [6].  

В алгоритме управления ориентацией КРМ приме-
няются отфильтрованные значения векторов углового 
рассогласования и угловой скорости для вычисления 
вектора управляющего момента СГК, который далее 
распределяется между 4 гиродинами по аналитическим 
соотношениям [7] с формированием вектора цифрового 
управления ГД )()(g ttk u  с фиксацией ),[ 1 kk ttt . 

V. ОЦЕНКА МОМЕНТНЫХ СВОЙСТВ ПРИВОДОВ  
Для простейшей оценки моментных характеристик 

электромеханических приводов манипулятора вычис-
ляются обобщенные силы – крутящие моменты на вы-
ходных валах его приводов, когда их нагрузка пред-
ставлена только силами инерции при движении звеньев, 
а разнообразные моменты сил сопротивления такому 
движению не учитываются. Тогда вектор обобщенных 
сил }{ sQQ  вычисляются как ),,()( qqbqqAQ    где 

)(qA  – симметричная матрица инерции и ),( qqb  – век-
тор центробежных и кориолиссовых сил, приведенных к 
выходным валам приводов в шарнирах манипулятора. 

VI. АНАЛИЗ ДИНАМИКИ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ  
Анализ динамики СУД при смене топливных баков 

ЭДУ выполнен на основе методов и средств компью-
терной имитации для следующих значений инерцион-
ных параметров механической системы твердых тел 

кг;2800mr       ;мкг}4,3,5{diag10 23c
r J  

  кг;3500m t   ,мкг}13,18,20{diag10 23c
t J  

когда массы первых трёх звеньев манипулятора равны 
50, 35 и 15 кг; масса 4-го звена составляет 10 кг (с 
пустым баком) или 90 кг (с заполненным баком), а 
сцепка КРМ и ГСС со всеми топливными баками имеет 
массу кг.6800m  Было принято, что период управления 
СГК 4uT  с, каждый ГД имеет собственный КМ 

30h g   Нмс, а приводы манипулятора имеют ограниче-
ния -1c025.0q  и .c0125.0 -2q  

 
  

Рис. 4. Траектория схвата манипулятора при замене первого бака ЭДУ 
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Рис. 5. Изменение угловых координат манипулятора при замене первого топливного бака 
 

 
Рис. 6. Оценки потребных моментов на выходных валах приводов манипулятора при замене топливного бака 
 

 
Рис. 7. Изменение вектора управляющего момента СГК при замене первого топливного бака 
 

 
Рис. 8. Изменения угловых скоростей гиродинов при замене первого топливного бака 
 
 

При смене баков манипулятор выполняет типовые 
действия, поэтому далее кратко приводятся результаты 
компьютерной имитации замены только первого топ-
ливного бака, когда (i) схват переводится из положения 

}0,0,0{D r  сначала к контейнеру ГСС с пустым баком f 
(рис. 4), который затем перемещается в пустой контей-
нер a КРМ, и (ii) схват переходит к контейнеру b КРМ и 
далее перемещает полный бак b в контейнер f ГСС.  

На рис. 5 и 6 представлены изменения выходных ко-
ординат приводов при замене топливного бака. Здесь 
потребные моменты не превышают 10 Нм, поэтому при 
передаточном отношении редукторов 1:400 можно при-
менять электродвигатели с максимальными значениями 
момента 0.025 Нм и скорости 100 об/мин. Изменения 
вектора управляющего момента СГК и угловых скоро-
стей гиродинов представлены на рис. 7 и 8.  

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Кратко представлены методы управления космиче-

ским роботом-манипулятором при смене топливных 
баков электрореактивной двигательной установки гео-
стационарного спутника связи. Установлены требования 

к приводам манипулятора и представлены результаты 
компьютерной имитации динамических процессов при 
смене баков с одновременной стабилизацией связки 
робота и спутника в орбитальной системе координат.  
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Аннотация—Представляются методы автономного 

наведения и управления ориентацией геостационарного 
спутника связи при длительной консервации. 

Ключевые слова—геостационарный спутник, автоном-
ное управление ориентацией, длительная консервация. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В перспективных геостационарных информацион-

ных платформах [1] предусмотрено их обслуживание с 
помощью космических роботов-манипуляторов (КРМ). 
Здесь имеются проекты двух типов: 1) создание КРМ 
для общего обслуживания геостационарных спутников 
связи (ГСС), рис. 1; 2) создание космического буксира, 
который сцепляется с ГСС и удерживает его на геоста-
ционарной орбите (ГСО) с помощью своей электрореак-
тивной двигательной установки (ЭДУ). Уже появились 
практические результаты проектов второго типа как 
более простого: космический буксир MEV-1 (Mission 
Extension Vehicle) компании Northrop Grumman был 
реализован для продления срока службы ГСС, у кото-
рых закончилось топливо. 

Очень важная проблема состоит в дозаправке топли-
вом ЭДУ спутников связи на основе смены топливных 
баков [2], которые КРМ должен своевременно доставить 
в окрестность расположения ГСС. Однако из-за органи-
зационно-технических рисков выведение КРМ с топлив-
ными баками может задержаться на несколько месяцев, 
поэтому предусмотрен режим длительной консервации 
ГСС с длительностью не менее 1 года. Сущность кон-
сервации состоит в пассивном полете ГСС с обеспечени-
ем положительного баланса его системы электроснабже-
ния и эпизодическим включением системы управления 
движением (СУД) для удержания ГСС в окрестности 
заданной точки его стояния на ГСО.  

В СУД используются кластер 4 двигателей-маховиков 
(ДМ) по схеме General Electric (GE), ЭДУ на основе как 
плазменных, так и 8 каталитических электрореактивных 
двигателей (ЭРД) [3] и электромеханический привод па-
нелей солнечных батарей (СБ). Измерение координат 
ГСС реализуется бесплатформенной инерциальной нави-
гационной системой с коррекцией сигналами от спутни-
ков GPS/ГЛОНАСС и звездных датчиков. 

 
Рис. 1. Российский геостационарный спутник связи Express-AM5/AM6 

В статье кратко представляются стратегия наведения 
и управления ГСС в режиме длительной консервации и 
результаты компьютерной имитации этого режима для 
ГСС с крупногабаритными панелями СБ (см. рис. 1). 

II. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ И ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Применяются геоцентрическая инерциальная система 

координат (ИСК), связанная с ГСС система координат 
(ССК) ),O( xyzB  орбитальная система координат (ОСК) 

),O( ooo zyxO  где ось oxO  направлена по радиали ,or  ось 
ozO  – по нормали on  к плоскости орбиты и ось oyO  – 

по трансверсали o , а также система координат панелей 
СБ (ПСК) )O( pppp zyxP . Орт s  направлен от Земли к 

Солнцу, а нормаль pn  – к плоскости панелей СБ по оси 
ppO x  ПСК. Положение ГСС на ГСО определяется век-

тором )(tr  и истинной аномалией ),(t  а положение 
панелей СБ в ССК – углом   Вектор угловой скорости 
орбитального движения ГСС o o( ) ( )t t  n  (рис. 2). 

Применятся обозначения )(line][),(col}{   для 
векторов со скалярным ,,  векторным )(   и диадным 

][    произведениями, ,)( t ][  для матриц и ◦, ˜·для ква-
тернионов, )4/(tg}{  ei  для вектора модифици-
рованных параметров Родрига (МПР) с ортом Эйлера e  
и углом   собственного поворота, а также i][  для 
матрицы поворота вокруг i -й оси, 313,2,1 i .  

Ориентация ГСС в ИСК определяется кватернионом 
),(     },{ i  а в OСК – углами рыскания 1 , 

крена ,2  тангажа 3  и матрицей 113322
o ][][][ C  

координатного перехода от ОСК к ССК.  
Работа поддержана РФФИ, грант 20-08-00779.
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Рис. 2. Системы координат при работе ГСС в штатном режиме 

  
Рис. 3. Системы координат при работе ГСС в режиме консервации 

ССК B  имеет орты ,ib  направленные по соответ-
ствующим осям. Вводится центральная связанная си-
стема координат (ЦССК) )O( cccc zyxB  с ортами c

ib  по 
главным центральным осям тензора инерции |||| ijJJ  
ГСС. В ЦССК этот тензор имеет диагональное представ-
ление ),(diag cc

iJJ  углы ,c
i 31i  в той же последо-

вательности определяют ориентацию ЦССК в ОСК.  

ГСС считается твердым телом, при стандартных обо-
значениях [3–5] модель его движения имеет вид:  

           
.;

;2/;
derde MMMGJFPv

vrrr











m
         (1) 

Здесь ;vvv    H JG  с вектором кинети-
ческого момента (КМ) кластера ДМ hH  A}{ iH , мат-
рица A  составлена из ортов осей ДМ, столбец },{ ph  h   

;41p  вектор управляющего момента кластера rM  

,}M{ r mAA   hi  где };m{ pm  векторы ee,MP  и 
dd ,MF  представляют управляющие воздействия ЭДУ и 

внешние возмущающие силы и моменты, а )(   – символ 
локальной производной по времени.  

При известных кватернионе ,d  векторах угловой 
скорости d  и ускорения d  требуемого углового дви-
жения ГСС погрешность его ориентации определяется 
кватернионом ,~),( d

0   eΕ e  где },{ iee  матрицей 
,][2 t

e3
e QeIC   где ],[03e  eIQ e  векторами МПР 

/4)(tg)1(/}{ ee
0

ee  ee ei  и  e
ii  

угловой ошибки. Вектор погрешности по угловой скоро-
сти вычисляется по соотношению .de C  

В штатном режиме ГСС стабилизируется в ОСК, но 
особенность его стандартной конструкции представляет-
ся важным соотношением ,331122 JJJJJJ zxy   
что приводит к проблеме устойчивости (см. рис. 2). Эта 
особенность сохраняется также для главных централь-
ных моментов инерции, а именно .ccc

zxy JJJ   

При пассивном полете ГСС его угловое движение за-
висит в основном от моментов сил солнечного давления 
(ССД) и гравитационных моментов, обусловленных вли-
янием гравитационных полей Земли, Луны и Солнца.  

Задача состоит в разработке стратегии автономного 
управления ГСС при длительной консервации и провер-
ке этой стратегии методами  компьютерной имитации. 

III. СТРАТЕГИЯ КОНСЕРВАЦИИ 
Разработанная стратегия консервации основана на 

следующих последовательно выполняемых действиях:  

 при штатной ориентации ГСС в ОСК приведение 
панелей СБ в парковое положение, когда угол 

0  (рис. 2); 

 разворот корпуса ГСС в ОСК в положение, когда ось 
ЦССК с максимальным моментом инерции направ-
лена по нормали on , а ось с минимальным момен-
том инерции – по радиали or  (рис. 3). Такой разво-
рот выполняется с помощью кластера ДМ и эталон-
ной модели наведения для вектора МПР [4, 5]; 

 разгон вращения ГСС вокруг оси ,O cy  располо-

женной вблизи нормали ,on  до заданной скорости 
d  (см. рис. 3) с последующей ее стабилизацией с 

помощью кластера ДМ и сигналов эталонной мо-
дели наведения; 

 торможение ДМ моментами естественных пас-
сивных сил и стабилизация вращения корпуса 
ГСС с заданной скоростью с помощью ЭДУ на 
основе каталитических ЭРД при широтно-
импульсной модуляции их тяги; 

 выключение СУД и пассивный орбитальный по-
лет ГСС, стабилизированного вращением [6], на 
временных интервалах длительностью до 3 меся-
цев, которые повторяются при кратковременном 
включении СУД для коррекции орбиты ГСС и 
возвращения его расположения в окрестность за-
данной точки стояния на ГСО. 

IV. АВТОНОМНОЕ НАВЕДЕНИЕ И УПРАВЛЕНИЕ 
Будем считать, что при отсутствии внешних момен-

тов ),( de 0M0M   СУД спутника сбалансирована по 
вектору G  общего КМ, что соответствует тождеству 

0JGG   Ho  и математической модели 

;,)1( 2
1

2
12

4
1   .r1 uMJ     (2) 

Применяется эталонная модель автономного наведе-
ния [4] с векторами МПР  , угловой скорости   и уско-
рения u , где векторы u  и   ограничены по модулю, т.е. 

;u)(|)(| m tutu ,)(|)(| m tt  0um   и .0m   
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Рис. 4. Изменение углов ориентации ГСС при его развороте в ОСК 

 
Рис. 5. Управляющие моменты ДМ при завершении разворота ГСС  

 

Рис. 6. Кинетические и управляющие моменты ДМ при развороте ГСС и разгоне его вращения вокруг орта c
2b  

 

Рис. 7. Векторы угловой скорости   и   при развороте ГСС и разгоне его вращения вокруг орта c
2b   

При диадном произведении ][ ba   трехмерных век-
торов a  и b  кинематическое уравнение в (2) и обратное 
ему имеют вид  )(B  и ,)(  D  где 

;])[]([)1(()(
2
1

3
2

4
1   IB  

).())σ(1/8()()( t221  BBD     

Вторая производная вектора МПР получается диффе-
ренцированием в виде uBbv )(),(    с функци-
ей .2]))([]))(([(),( / BBb   Согласно 
методу линеаризующей обратной связи [5] сначала для 
линейной системы v  синтезируется закон управле-
ния ,( )   kkv  который затем представляется в 
дискретном виде: 

              ).)((}v{ kk
d

k
d

kk kk  Bv    

Здесь при заданном времени регулирования rT  и 

0  коэффициенты dk  и dk  вычисляются по явным 
соотношениям:  

)/(3* rT ; ;)1(, 2/1
**

  
),cos()exp(21 uu TTa  )2exp(2 uTa  ; 

).2/()3(,/)1( 21
2

21 u
d

u
d TaakTaak    

Явный закон управления )),()((),(~  bvDu   
представляется в дискретном виде: 

).)),()(((),(~
k

d
kkk

d
kkkk kk    bDu  (3) 

При окончательном формировании вектора цифрово-
го управления }{),( ikkkk uu  в моменты времени kt  
с периодом uT  учитываются ограничения на модули век-
торов u  и   по следующему простому алгоритму A:  
1) по значению цифрового управления ku~  (3) в момент 
времени kt  вычисляется прогнозное значение вектора 
угловой скорости ukk

q
k Tuωω ~ , достигаемое в конце 

интервала времени длительностью uT , и если m|| q
kω , 

то принимается ;/))/(~ m
uk

q
k

q
kk Tωωu   2) далее, если 

,u~|~| m kk uu  то ,~/~um
kkk uuu   иначе kk uu ~ . 

Дискретные алгоритмы автономного наведения и 
управления ориентацией ГСС основаны на аналитиче-
ских соотношениях, связывающих требуемые координа-
ты спутника с измеренными координатами его углового 
перемещения. Такие разработанные авторами соотноше-
ния подробно представлены в статьях [4] и [5]. 
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V. РЕЗУЛЬТАТЫ КОМПЬЮТЕРНОЙ ИМИТАЦИИ 
Исследовались динамические процессы при консер-

вации ГСС с массой 3500 кг и тензором инерции 
|||| ijJJ  в стандартной размерности. В ЦССК этот тен-

зор имеет преставление ),,(diag c
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Расчет моментов ССД выполнялся по известным ана-
литическим соотношениям с учетом различий в значени-
ях коэффициентов отражения и поглощения светового 
потока для основной и тыльной сторон панелей СБ.  

На рис. 4 приведены изменения углов рыскания ,1  
крена ,2  тангажа 3  и угла e  при развороте ГСС 
в его устойчивое положение на интервале времени 

]940 0,[t  с, а рис. 7 представляет цифровые управля-
ющие моменты ДМ при завершении такого разворота.  

 

 

Рис. 8. Изменение углов ориентации орта c
2b  относительно осей орбитальной системы координат  

 
Рис. 9. Угловые отклонения ГСС от заданного положения в ОСК по поперечным осям  

 
Рис. 10. Изменение ориентации ГСС  по поперечным осям и значений cos  в течение 2 суток 

На рис. 6 и 7 приведены некоторые результаты ими-
тации работы СУД при подготовке ГСС к пассивному 
полету с длительностью до 3 месяцев. Здесь выполняют-
ся следующие этапы: 

 ] 2944,940[t  c – угловая стабилизация ГСС в 
устойчивом положении, бортовая оценка момен-
тов ССД;  

 ]3944 2944,[t  c – разгон вращения ГСС кла-
стером ДМ до заданной скорости 1.0d   град/с  
и последующая ее стабилизация; 

 ]4944 3944,[t  c – разгрузка КМ кластера ДМ с 
помощью ЭДУ на основе 8 каталитических ЭРД;  

 ]8444 944,4[t  c – стабилизация заданной ско-
рости вращения ГСС с помощью ЭДУ с каталити-
ческими ЭРД, остановка вращения всех 4 ДМ при 

их торможении моментами трения; выключение 
СУД при 8444 t  с. 

Исследована динамика консервации ГСС на всех се-
зонных участках его пассивного полета длительностью  
96 суток, а именно по 48  суток относительно центров 
этих участков в особые даты – весеннего и осеннего рав-
ноденствия, летнего и зимнего солнцестояния.  

На рис. 8 и 9 приведены результаты имитации пас-
сивного движения ГСС на участке Весна длительностью 
96 суток.  

На рис. 10 представлены компоненты вектора   уг-
лового отклонения по поперечным осям от заданного 
положения в ОСК в течение 2 суток. Здесь также имеет-
ся информация об изменении cos  который определяет 
эффективность бортовой системы электроснабжения  
геостационарного спутника. 
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VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Разработана стратегия автономного управления ори-
ентацией геостационарного спутника связи при его дли-
тельной консервации с эпизодическим включением си-
стемы управления. Новизна стратегии основана на пас-
сивном вращении спутника вокруг главной центральной 
оси его тензора инерции. Представлены результаты ими-
тации режима длительной консервации спутника с круп-
ногабаритными панелями солнечных батарей. 
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Аннотация—Рассматривается задача разработки алгорит-
ма группового наведения беспилотных летательных аппа-
ратов (БПЛА), обеспечивающего одновременное наведение
на цель. На первом этапе используется децентрализованное
мультиагентное управление с применением алгоритма кон-
сенсуса. Целью первого этапа является достижение равных
измеряемых параметров, заданных относительной дально-
стью до цели и углом между вектором скорости БПЛА и
линией визирования цели. На втором этапе каждый БПЛА
наводится на цель независимо с помощью модифицирован-
ного алгоритма пропорционального трехмерного наведения.

Ключевые слова—3D алгоритм наведения, беспилотные ле-
тательные аппараты, рой БПЛА, двухэтапный алгоритм
наведения, алгоритм консенсуса, информационный граф с
переключаемой топологией.

I. ВВЕДЕНИЕ

Развитие БПЛА различных конструкций, а также зна-
чительное количество исследований в области мультиа-
гентного управления позволяют увеличить вероятность пе-
рехвата цели одновременным использованием нескольких
БПЛА. В подобной задаче важной оказывается необходи-
мость точной оценки времени достижения цели, поскольку
требуется не только перехватить цель, но и сделать это
единовременно. В последние годы множество научных
работ были посвящены этому вопросу. В работах [1],
[2] предлагается использовать двухэтапный алгоритм, в
котором целью управления на первом этапе является вы-
равнивание времени достижения цели каждого аппарата
с другими БПЛА, входящими в группу. Это достигается
использованием алгоритмов консенсуса [3]. Когда такое
выравнивание будет выполнено, то далее БПЛА уже неза-
висимо наводятся на цель, используя традиционные ме-
тоды наведения [4]. Другим вариантом организации син-
хронного наведения БПЛА является метод согласования
их дальности до цели и угла между линией визирования
и вектором скорости БПЛА [5], [6]. Здесь также применя-
ется двухэтапный алгоритм – выравнивание по начальным
условиям и автономное наведение на втором этапе. Цель

Работа выполнена в организации БГТУ «ВОЕНМЕХ» при финансовой
поддержке Министерства науки и высшего образования Российской Фе-
дерации (доп. соглашение от 09.06.2020 № 075-03-2020-045/2 на выпол-
нение базовой части государственного задания «Разработка фундамен-
тальных основ создания и управления группировками высокоскоростных
беспилотных аппаратов космического и воздушного базирования и груп-
пами робототехнических комплексов наземного базирования»).

настоящей работы – разработка двухэтапного алгоритма
группового наведения БПЛА, обеспечивающего одновре-
менный перехват цели. На первом этапе используется про-
токол консенсуса для согласования начальных условий для
второго этапа наведения. На втором этапе используется
трехмерный алгоритм пропорционального наведения [7].
Работоспособность полученных алгоритмов была подтвер-
ждена компьютерным моделированием различных сцена-
риев.

II. ОСНОВНАЯ ИНФОРМАЦИЯ ОБ АЛГОРИТМЕ

КОНСЕНСУСА

Граф G можно представить как некую пару (V, E), где
V = 1, . . . , n – множество узлов графа, а E ∈ V×V – набор
его ребер. Причем каждое ребро показывает, как между
собой связана пара различных узлов. Например, ребро
(i, j) может показывать способность узла j получать ин-
формацию от узла i. Граф называют неориентированным,
если каждому (i, j) ∈ E соответствует (j, i) ∈ E . Путь от
узла i1 до узла il – это упорядоченная последовательность
ребер (ik, ik+1), k = 1, ..., l − 1. Неориентированный граф
– связный, если для любого i ∈ V , существуют пути до
всех прочих вершин.

Пусть граф G содержит n узлов. Матрица смежности
A = [aij ] ∈ Rn×n определяется как: aii = 0, aij = 1, если
(j, i) ∈ E , иначе aij = 0. Матрица Лапласа L = [lij ] ∈
Rn×n формируется следующим образом: lii =

∑N
j=1 aij и

lij = −aij , i 6= j.
Пусть коммуникационный граф G является неориен-

тированным и связным. Предположим, что ξi ∈ R и
ζi ∈ R содержат информацию о состоянии i агента. Для
информационных состояний с динамикой второго порядка
следующий фундаментальный алгоритм консенсуса был
предложен Реном и Аткинсом в [8]:

ξ̇i = ζi

ζ̇i = ui
(1)

где ui ∈ R имеет следующий вид

ui = −
n∑

j=1

aij
(
γ0 (ξi − ξj) + γ1 (ζi − ζj)

)
, (2)

где γ0 > 0, γ1 > 0 коэффициенты усиления.
Для (1) и (2) предполагается, что консенсус достигается

асимптотически среди всех агентов, если для любых ξi(0)
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и ζi(0) верно, что ‖ξi(t)− ξj(t)‖ → 0 и ‖ζi(t)− ζj(t)‖ →
0, для всех i 6= j при t → ∞. В случае, когда ξ̇i и ζ̇i
представляют положение и скорость движущегося агента,
выражение (2) определяет его ускорение. Для неориенти-
рованного графа G необходимым условием является содер-
жание остовного дерева графа.

A. Информационный граф с переключаемой топологией

Рассмотрим бесконечную последовательность непу-
стых, ограниченных и непрерывных временных интерва-
лов [tk, tk+1), k = 0, 1, ..., при t0 = 0 и tk+1 − tk ≤
τ для некоторой постоянной τ > 0. Предположим (
[9], [10]), что в каждом интервале [tk, tk+1) существу-
ет последовательность непересекающихся подынтервалов
[t0k, t

1
k), ..., [t

m
k , t

m+1
k ), ..., [tmk−1

k , tmk

k ) с t0k = tk и tmk

k =
tk+1, удовлетворяющих tm+1

k − tmk > τs > 0, 0 ≤
m ≤ mk − 1. Предполагается, что в каждом подынтер-
вале [tmk , t

m+1
k ) граф связи Gs(t) фиксирован и обознача-

ется Gkm
. Полагаем, что в течение каждого подынтервала

[tk, tk+1), некоторые или все Gkm
,m = 0, 1, ...,mk могут

быть несвязными, однако необходимо, чтобы объединен-
ный граф ∪mk

m=0Gkm был связным и содержал направ-
ленное остовное дерево на каждом интервале [tk, tk+1).
При этом алгоритм (2) позволяет добиться консенсуса для
системы (1) с информационным графом с переключаемой
топологией.

III. АЛГОРИТМ НАВЕДЕНИЯ ОДИНОЧНОГО БПЛА

Для математического описания задачи наведения БПЛА
в настоящей работе используется кинематическая модель
5-го порядка [7]:

Ṙ = −V cos θM cosφM ,

λ̇y =
V

R
sin θM ,

λ̇z = −V
R

cos θM sinφM ,

θ̇M =
az
V

+
V

R
cos θM sin2φM tan θL +

V

R
sin θM cosφM ,

φ̇M =
ay

V cos θM
− V

R
sin θM sinφM cosφM tan θL + ...

...+
V

R cos θM
sin2θM sinφM +

V

R
cos θM sinφM ,

(3)

где V – вектор скорости БПЛА, R – расстояние от БПЛА
до цели вдоль линии визирования, θL и φL – углы на-
клона линии визирования в вертикальной и горизонталь-
ной плоскостях соответственно, σ – угол между вектором
скорости БПЛА и линией визирования, θM и φM – углы
отклонения вектора скорости цели от линии визирования в
двух перпендикулярных плоскостях, λ̇y , λ̇z – компоненты
скорости вращения линии визирования; ay, az – ускоре-
ния БПЛА, являющиеся сигналами управления. На рис. 1
показаны системы координат.
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Рис. 1. Системы координат алгоритма наведения

В работе [7] были предложены следующие алгоритмы
наведения:

ay = −NV λ̇y sin θM sinφM +NV λ̇z cos θM ,

az = −NV λ̇y cosφM ,
(4)

базовый алгоритм наведения в 3D и модифицированный
алгоритм:

ay = −(1 + NM

cos θM cosφM
)V λ̇y sin θM sinφM + ...

...+ (1 +
NM

cos θM cosφM
)V λ̇z cos θM ,

az = −(1 + NM

cos θM cosφM
)V λ̇y cosφM ,

(5)

где N и NM навигационные постоянные. Заметим, что
модифицированный закон наведения не требует измерения
дополнительных сигналов. Анализируя (5), можно заме-
тить, что по сравнению с (4), при приближении значений
углов θM , φM к 90 градусам должны возрастать значе-
ния управляющих ускорений, а при приближении этих
углов к нулю модифицированный закон приближается к
классическому методу пропорционального наведения. Эта
особенность должна обеспечивать более быстрый разво-
рот БПЛА на цель, что способствует меньшему времени
перехвата цели и поддержанию заданного направления
движения при возникающих отклонениях из-за внешних
условий и манёвров цели.

IV. АЛГОРИТМ НАВЕДЕНИЯ ГРУППЫ БПЛА

Применение алгоритмов (4)-(5) для группы БПЛА не
позволит получить одновременное наведение на цель, по-
скольку в общем случае у них будут разные начальные
условия по дальности, направлению полета и высоте. Для
решения подобной задачи одновременного наведения, в
работе [5] предложен двухэтапный алгоритм. На первом
этапе достигается выравнивание начальных условий для
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каждого аппарата из группы. Для этого используется ал-
горитм консенсуса (1)-(2). На втором этапе используются
автономные алгоритмы наведения для каждого БПЛА. За
счет выравнивания начальных условий на первом этапе,
второй этап позволит получить близкие результаты по
времени наведения аппаратов группы на цель. В [5] пред-
полагается, что цели стационарные.

A. Первый этап группового наведения БПЛА

Используя алгоритм консенсуса можно организовать ко-
ординированное движение группы БПЛА и регулировать
параметры полета каждого аппарата. Однако данный алго-
ритм разработан только для линейных объектов управле-
ния вида (1), а для нелинейных обоснован только для част-
ных случаев, поэтому требуется преобразовать исходную
нелинейную систему (3). Предлагается заменить исходную
модель эквивалентной линейной на основе метода лине-
аризации обратной связью [11]. В качестве переменных,
по которым будет выполняться синхронизация, выберем
дальность R и угол между вектором скорости БПЛА и
линией визирования цели, который определяется следую-
щим образом:

σ = arccos(cos θM cosφM ), (6)

Введем две вспомогательных переменных:

ηi =
Ri

V
, µi = − cosσi, (7)

где i = 1, 2, ..., n номер БПЛА в группе, а n - количество
аппаратов. Продифференцируем переменные (7) с учетом
(3) и (6) :

η̇i = − cos θM,i cosφM,i = − cosσi,

µ̇i =
az
V

sin θM cosφM +
ay
V

sinφM + ...

...+
V

R

(
sin2θM + cos2θM sin2φM

)
,

(8)

Введем виртуальное управление

ui =
az
V

sin θM cosφM +
ay
V

sinφM + ...

...+
V

R

(
sin2θM + cos2θM sin2φM

)
,

(9)

Тогда с учетом (6)-(9) получаем линейную систему:

η̇i = µi,

µ̇i = ui,
(10)

Полученная система уравнений (10) является линейной,
поэтому для достижения консенсуса по переменным ηi и
µi можно использовать алгоритм (2) с небольшой моди-
фикацией:

ui = −
n∑

j=1

aij (γ0 (ηi − ηj) + γ1 ( µi − µj)) + γ2(µi − µd),

(11)

где γ2 > 0, а параметр µd ∈ (−1, 0). Как и в системе (1)-
(2), управление (11) позволит добиться для системы (10)
выполнения следующих целей:

lim
t→∞

|ηi − ηj | = 0, lim
t→∞

|µi − µd| = 0. (12)

Реальные управляющие сигналы, при известных значени-
ях ui, могут быть получены из (9) в виде следующих
выражений:

ay,i =
uiV k

sinφM,i
− V 2

Ri
sinφM,i,

az,i =
uiV (1− k)

sin θM,i cosφM,i
− V 2

Ri
sin θM,i cosφM,i,

(13)

где параметр k ∈ (0, 1).

B. Второй этап группового наведения БПЛА

Второй этап наведения начинается когда в результате
применения алгоритмов управления (11) и (13) будут до-
стигнуты заданные параметры выравнивания начальных
значений положения всех БПЛА относительно цели:

lim
t→∞

|ηi − ηj | ≤ ε1, lim
t→∞

|µi − µj | ≤ ε2, (14)

где ε1 > 0, ε2 > 0 задают требуемую точность. После до-
стижения требуемой точности происходит переключение
алгоритмов и далее наведение осуществляется каждым
БПЛА независимо. В отличие от работ [5], [6], где ис-
пользовался алгоритм (4), в настоящей работе предложено
использовать модифицированный алгоритм наведения (5).
Результаты моделирование показали, что данный алгоритм
позволяет получить более точные результаты наведения, а
также может использоваться не только для стационарных
целей, но и для движущихся, но не маневрирующих.

V. МОДЕЛИРОВАНИЕ

Полученные алгоритмы управления были промоделиро-
ваны в системе Matlab/Simulink для различных вариантов
задания начальных условий.

A. Исходные данные

Далее представлены результаты моделирования для сле-
дующих условий: число БПЛА в рое 10, скорости движе-
ния 300 m/c, скорость цели 20 m/c (цель не маневрирует),
дистанции до цели в диапазоне 15-17 км, предельные уско-
рения БПЛА 50 m/c2. Задавались задержки в моментах
начала наведения части БПЛА. Для трех БПЛА была за-
держка в 2 c, для трех 1 c, а остальные без задержки. Граф
информационного обмена данными между БПЛА в группе
задавался следующим образом: на каждом интервале в 0.2
c между собой обмениваются информацией 5 пар БПЛА,
на следующем интервале 0.2 c пары меняются таким
образом, что по истечению интервала две секунды каждый
аппарат был связан со всеми остальными аппаратами (как
пример - система туров в круговом спортивном турнире).
На рис. 2 (a) показан один из графов связей на интервале
0.2 c и объединение всех таких графов (b). Очевидно,
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Рис. 2. Примеры информационных графов для группы из 10 БПЛА:
один из 9 графов для подынтервалов взаимодействия (a) и полный граф
полученный объединением графов всех подынтервалов (b)

что для объединенного графа выполняются все условия
описанные в секции 2. Подобная структура снижает объем
информационного обмена в группе, а также позволяет
сохранить работоспособность группы в случае выхода из
строя одного или нескольких БПЛА.
Динамика автопилота и динамика БПЛА, одинаковые для
каждого аппарата группы, задавались в виде:

Wc(p) =
kc

Tcp+ 1
, Wa (p) =

ka
T 2
a p + 2ξaTp+ 1

, (15)

где Tc = 0.3 c и Ta = 0.1 c – постоянные времени,
kc = 1, ka = 1, ξa = 0.8 – коэффициент демпфирования.

B. Параметры алгоритмов

Для алгоритма первого этапа наведения задавались сле-
дующие параметры: γ0 = 0.5, γ1 = 1, γ2 = 0.5, µd =
−0.5, k = 0.5. Переключение на алгоритм второго этапа
задавалось параметрами ε1 = 0.2, ε2 = 0.2. На втором эта-
пе наведения задается только навигационная постоянная
NM = 4 для алгоритма (5).

C. Результаты моделирования

Полученные результаты представлены на рис. 3 и рис. 4.
Время достижения цели 69.05 c, переключение на ал-
горитм второго этапа произошло на 17.04 c, интервал
времени, в течение которого все БПЛА последовательно
достигли цели 0.07 c.

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Получены алгоритмы управления, позволяющие реали-
зовать одновременное наведение группы БПЛА на цель с
помощью двухэтапного алгоритма. Результаты моделиро-
вания показали хорошую работоспособность выбранного
подхода и алгоритмов управления.
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Аннотация—В данной работе рассматриваются осо-

бенности движения относительно центра масс аэродина-
мически стабилизированных наноспутников формата Cu-
beSat 6U. Анализируется возможность возникновения ре-
зонансных режимов движения, обусловленных присущим 
им форм-фактором прямоугольного параллелепипеда и 
наличием малой инерционно-массовой асимметрии. В от-
личие от формата CubeSat 1U-3U с равными боковыми 
гранями у CubeSat 6U размеры боковых граней отличают-
ся. Это приводит к отличиям в выражении для аэродина-
мического момента и, как следствие, к необходимости от-
дельного изучения резонансных режимов движения.  
В работе изучена взаимосвязь между компонентами асим-
метрии, особенностями формы и резонансными соотноше-
ниями частот. Даны рекомендации по предотвращению 
возможности появления резонансных режимов движения. 

Ключевые слова—наноспутник формата CubeSat 6U, 
аэродинамический момент, пространственный угол атаки, 
угол собственого вращения, резонансный режим 
движения, малая асимметрия. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Благодаря развитию и миниатюризации электронной 

компонентной базы за последние годы наноспутники (НС) 
прочно заняли свою нишу среди космических аппаратов. 
Наибольшей популярностью среди них пользуется стан-
дарт CubeSat, который позволяет создавать полноценные 
спутники при сравнительно невысоких материальных за-
тратах. Постоянное усложнение и комбинирование задач, 
решаемых такими аппаратами, постепенно увеличивает и 
их размеры. Так, на смену НС формата CubeSat 1U-3U 
приходят НС формата CubeSat 6U и более [1–3].  

Ввиду малых размеров и ограничений на запас энер-
гии на борту для обеспечения требуемой ориентации 
НС чаще всего используют пассивные или комбиниро-
ванные системы стабилизации [4–7]. Следует отметить, 
что угловое ускорение НС, обусловленное аэродинами-
ческим моментом, значительно выше, чем у спутника с 
большими размерами и массой (при одинаковых значе-
ниях относительного запаса статической устойчивости и 
объемной плотности) [8]. Это расширяет диапазон высот, 
на которых аэродинамический момент, действующий на 
НС, является значимым и его можно использовать для 
пассивной аэродинамической стабилизации [8–11]. 

При изучении движения аэродинамически стабили-
зированного НС относительно центра масс важно учи-
тывать возможность возникновения резонансных режи-
мов движения, которые проявляются в резком измене-

нии амплитуды колебаний по пространственному углу 
атаки, когда линейная целочисленная комбинация часто-
ты колебаний пространственного угла атаки и средней 
частоты собственного вращения оказывается близкой к 
нулю. Учет возможности возникновения резонансных 
режимов движения позволит повысить эффективность 
работы системы ориентации НС при решении им целе-
вых задач на низких орбитах.   

Изучению резонансных режимов движения осесим-
метричных космических аппаратов с малой инерционно-
массовой и геометрической асимметрии, посвящено 
большое количество работ отечественных и зарубежных 
авторов [12–14]. Однако НС формата CubeSat имеют 
форму прямоугольного параллелепипеда, поэтому в 
отличие от аппаратов осесимметричной формы аэроди-
намический момент зависит не только от простран-
ственного угла атаки, но и от угла собственного враще-
ния. В этом случае возникновение резонанса возможно 
за счет формы аппарата, даже без малой асимметрии [8]. 
Резонансные режимы движения аэродинамически ста-
билизированных НС формата CubeSat 1U-3U, обуслов-
ленные формой аппарата и малой инерционно-массовой 
асимметрией при полете на низких круговых орбитах, 
были рассмотрены авторами ранее [15–17]. 

В отличие от НС формата CubeSat 1U-3U, у которых 
все боковые грани равны, у НС CubeSat 6U боковые 
грани отличаются в два раза, следовательно, и выраже-
ние для аэродинамического момента отличается. Кроме 
того, в большинстве своем такие НС являются динами-
чески несимметричными, что также может приводить к 
возникновению резонанса. Рассмотрению данных во-
просов посвящена настоящая статья. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 
Изучение резонансных режимов движения прово-

дится в соответствии с алгоритмом, изложенном в [17], 
с учетом отличий, обусловленных особенностями фор-
мата 6U. Связь между траекторной и связанной систе-
мами координат (СК) определяется с помощью углов 
Эйлера: α – пространственный угол атаки, ψ – угол пре-
цессии, φ – угол собственного вращения. 

Тензор инерции НС в связанной СК (центральная 
СК, оси которой параллельны ребрам НС) имеет вид: 

x xy xz

xy y yz

xz yz z

I I I
I I I I

I I I

  
    
   

,                   (1) 
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где xyI , xzI , yzI  – центробежные моменты инерции, 

которые являются малыми, xI , yI , zI  – осевые момен-

ты инерции ( xI  – наименьший момент инерции).  

В связи с тем что на рассматриваемых высотах обте-
кание НС принято считать свободномолекулярным и 
удар молекул газа абсолютно неупругим, то аэродина-
мическое угловое ускорение НС формата CubeSat 6U в 
связанной СК определяется выражением 

  
 

1( , , ) ( ) | cos | sin 3 | sin | 1,5 | cos |

sin ( sin cos )cos ,

M H m H

x y z
          

       
 

(2) 

где 1 0( ) ( ) /x nm H c S q H I  ; xS  – характерная площадь 
НС (площадь наименьшей грани, перпендикулярной про-
дольной оси); x  – смещение центра масс относительно 
геометрического центра (центра давления) вдоль про-
дольной оси; ,y z   – смещение центра масс от продоль-
ной оси ( ,y x z x      ); 0c  = 2,2 – коэффициент 
лобового сопротивления;  2( ) ( ) ( ) / 2q H H V H    
скоростной напор; ( ) / ( )EV H R H     скорость 
полета; Н  высота полета, ( )H   плотность атмосферы; 

( ) / 2n y zI I I    поперечный момент инерции НС;   – 

гравитационный параметр Земли; ER  – радиус Земли.  

С целью выделения малой составляющей, обуслов-
ленной отличием формы НС от осесимметричной, раз-
ложим в выражении (2) сумму  3 | sin | 1,5 | cos |    в 
ряд Фурье по углу собственного вращения, ограничив-
шись слагаемыми до cos4  включительно: 

  9 2 63 | sin | 1,5 | cos | cos2 cos4
5

      
  

. (3) 

В отличие от соотношения (3) у НС формата CubeSat 
1U-3U коэффициенты, стоящие перед | sin |  и | cos | , 
одинаковые (боковые грани равны), и в результате в 
разложении в ряд Фурье отсутствует слагаемое, содер-
жащее cos2 . Наличие данного слагаемого в разложе-
нии для НС CubeSat 6U увеличивает количество резо-
нансов, что будет показано ниже. 

С учетом разложения (3) аэродинамическое угловое 
ускорение (2) можно представить в виде двух слагае-
мых, одному из которых в силу его малости приписан 
малый параметр  : 

( , , ) ( , ) ( , , ),M H M H H           (4) 

где 
1

9( , ) ( ) | cos | sin sin ,M H m H x
         

 (5) 

 

2
1

1

2 6( , , ) ( ) cos2 cos4 sin
5

( ) | cos | sin (3 | sin | 1,5 | cos |)
( sin cos )cos .

H m H x

m H
y z



             
       

     

 (6) 

Для проведения приближенного анализа параметров 
движения зависимость (5) допустимо аппроксимировать 
синусоидальной зависимостью по углу атаки: 

1( , ) ( ) sin ,nkM H m H x m       (7) 

где 
2

4 24
3nkm  
 

.  

Используя подход, изложенный в [12], с учетом 
представления аэродинамического углового ускорения 
НС в виде (4) и пренебрегая орбитальной угловой ско-
ростью и гравитационным моментом, угловое движение 
НС на низких круговых орбитах относительно тра-
екторной СК можно описать следующими уравнениями: 

( , ) ( , , ) ( , , , , ),IF H H H R G            
2/ ( cos )cos / sin ( , , , ),xR I G R H R G         

2( cos ) / sin ,G R      
( , , ),RR H     

( , , , ),GG H R     
2 ( , ) ( ) ( ) / ( , , ) ,x HH q H V H g H          

3( , ) ( cos )( cos ) / sin ( , ),F H G R R G M H          

  

2 2 2

0

( , , , , ) ( sin cos )( sin )

( cos sin ) sin

21 ( sin sin 2 cos2 )

( ) | cos | sin 3 | sin | 1,5 | cos |

sin ( cos2 sin 2 )
1 ( sin cos2 sin 2 ).
2

I
xy xz

xy xz

yz
x

i yz

i

H R G I I R

I I

RI
I

m H

I

R

         

      

 
        
 

       

      

      



 

 

 

 

(8) 

Здесь: 
  0( , ) | cos | sin 3 | sin | 1,5 | cos | /x с S m           – 

баллистический коэффициент; m  – масса НС;  
,x xR I  cos ( sin cos )siny zG R       – отнесен-

ные к поперечному моменту инерции nI  проекции векто-
ра кинетического момента на продольную ось НС и на 
направление скорости центра масс; /x x nI I I ; 

/xy xy nI I I ; /xz xz nI I I ; /yz yz nI I I ; ( ) /i z y nI I I   ; 

величины xyI , xzI , yzI , i  полагаются малыми порядка 

 ; , ,x y z    – проекции вектора угловой скорости на 
оси связанной системы координат;  

 2/ ( )E E Eg g R R H  ; Eg  – ускорение свободного паде-
ния на поверхности Земли;  

( , , , )G H R    – медленно меняющаяся функция, которая 
равна нулю при нулевых значениях центробежных момен-
тов инерции и динамической симметричности ( i  = 0); 

( , , )R H    – медленно меняющаяся функция, которая 
равна нулю при отсутствии асимметрии. 

В зависимости от соотношения величин R и G реали-
зуются различные типы прецессионного движения. При 
выполнении условия R G  реализуется «обратная» 
прецессия, при G R  – «прямая» прецессия [18]. 
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III. РЕЗОНАНСНЫЕ РЕЖИМЫ ДВИЖЕНИЯ 
Аналогично исследованию, проведенному в [17], ис-

ходная система (8) была приведена к форме, позволяю-
щей выделить медленно изменяющиеся и быстрые пе-
ременные типа быстро вращающихся фаз. В результате 
была получена система с двумя вращающимися фазами, 
изучение которой позволило определить соотношения 
частот колебаний по углам атаки и собственного враще-
ния, которые приводят к появлению резонанса. 

В табл. 1 приведены резонансные соотношения ча-
стоты колебаний по углу атаки ( ) и средней частоты 
по углу собственного вращения (  ) для случаев «пря-
мой» и «обратной» прецессий и указаны виды инерци-
онно-массовой асимметрии, вносящие вклад в данное 
соотношение. Итого для случая «прямой» прецессии 
получено 19 соотношений частот, соответствующих 
резонансу. Для случая «обратной» прецессии получено 
7 резонансных соотношений.  

ТАБЛИЦА 1. РЕЗОНАНСНЫЕ СООТНОШЕНИЯ ЧАСТОТЫ КОЛЕБАНИЙ 
ПРОСТРАНСТВЕННОГО УГЛА АТАКИ И СРЕДНЕЙ ЧАСТОТЫ СОБСТВЕННОГО 

ВРАЩЕНИЯ 

Соотношение частот 
resk    Обуславливающий фактор 

для «прямой» прецессии 

0   
форма,  

xyI , 
xzI , 

yzI , 
i , ,y z   

1
6

     
yzI , 

i  

1
5

     ,y z   

1
4

     форма, 
yzI , 

i  

1
3

     
yzI , 

i , ,y z   

2
5

     ,y z   

1
2

    форма, 
yzI , 

i ,  

для «прямой» и «обратной» прецессий 

3
5

    ,y z   

2
3

    ,y z   

3
4

    форма, 
yzI , 

i  

    
форма,  

xyI , 
xzI , 

yzI , 
i , ,y z   

3
2

    форма, 
yzI , i  

2    
xyI , 

xzI , 
yzI , i , ,y z   

3    xyI , 
xzI , 

yzI , i , ,y z   

По сравнению со случаем CubeSat 1U-3U [17] у НС 
CubeSat 6U влияние формы проявляется для большего 
количества резонансных соотношений частот. Для слу-
чая «прямой» прецессии – 7 соотношений по сравнению 
с 5, для случая «обратной» – 3 соотношения по сравне-

нию с 1. Кроме того, для соотношений частот 1
4

     

и 3
4

    добавилось влияние таких факторов, как yzI , 

i , что обусловлено наличием ненулевого коэффици-
ента перед cos2  в разложении аэродинамического 
ускорения в ряд Фурье (3). 

Выражения для определения критического значения 
продольной угловой скорости НС, при котором выпол-
няются условия возникновения резонансного движения, 
имеют вид [17]: 

 

2

2 2
,11 1

4

a
xkr

x x

d
I d I


 

  
 (9)  

где 1( )a nkm H x m     ; 2 1 0resd k    в случае 
«прямой» прецессии; 2 1 0resd k    в случае «обрат-
ной» прецессии; resk  – коэффициент, стоящий в резо-
нансных соотношениях частот перед   в табл. 1. 

IV. ПРИМЕРЫ РЕЗОНАНСНЫХ РЕЖИМОВ ДВИЖЕНИЯ   
С использованием полученных в работе выражений 

были вычислены критические значения продольной уг-
ловой скорости НС CubeSat 6U и проведено численное 
моделирование с использованием полной модели дви-
жения, в которой учитывается влияние гравитационного 
момента и орбитальной угловой скорости. 

Для примера на рис. 1 показано резонансное изменение 
пространственного угла атаки НС CubeSat 6U с парамет-
рами: xI  = 0,025 кг.м2, yI  = 0,065 кг.м2, zI  = 0,05 кг.м2, 

0xy xz yzI I I   , x  = 0,05 м, y z    = 0, при следу-
ющих начальных условиях движения высота полета  

0H  = 309 км, угол атаки 0  = 20°, угол собственного вра-
щения 0  = 0, угол прецессии 0  = 0, компоненты угло-
вой скорости 0x  0,17°/с, 0y  0,066°/с, 0z  0,3°/с.  
В данном примере начальное движение соответствует 
«прямой» прецессии G R  и имеет место резонансное 
соотношение частот / 3   . Данное резонансное из-
менение пространственного угла атаки возникает в связи 
с динамической несимметричностью НС. 

 
Рис. 1. Резонансное изменение пространственного угла атаки в случае 

«прямой» прецессии (соотношение частот / 3   ) 
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Для предотвращения резонансных режимов движе-
ния, обусловленных инерционно-массовой асимметри-
ей, рекомендуется максимально уменьшать данную 
асимметрию. Однако полностью убрать инерционно-
массовую асимметрию НС ввиду неточности ее опреде-
ления не представляется возможным. Кроме того, НС 
формата CubeSat 6U практически невозможно изгото-
вить динамически симметричным ввиду различного 
расстояния от боковых граней до продольной оси. Так-
же часть резонансных соотношений обусловлена только 
формой аппарата. Поэтому предлагается задавать 
ограничения на величину продольной угловой скорости 
при отделении от пускового устройства, а также 
заблаговременно включать систему стабилизации с 
целью достижения рассогласования резонансного 
соотношения частот.  

Таким образом, в данной работе выполнен анализ 
возможности возникновения резонансных режимов 
движения по углу атаки для НС формата CubeSat 6U. 
Показана взаимосвязь компонентов асимметрии, а так-
же формы аппарата с различными резонансными соот-
ношениями частот. Получены соотношения для опреде-
ления критических значений продольной угловой ско-
рости НС, при котором выполняются условия возникно-
вения резонансного движения. Проведение поверочных 
расчетов по пространственной модели движения НС 
относительно центра масс подтвердило правильность 
полученных результатов. 
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Аннотация—В статье приводятся результаты исследова-
ния одноосного алгоритма управления для поддержания ин-
спекционного движения. В качестве номинальной инспекци-
онной траектории выбран модифицированный эллипс Хил-
ла. В роли инспектирующего космического аппарата (КА) 
рассматривается гравитационно-стабилизированный нано-
спутник (НС). Объектом инспекции может быть космиче-
ский мусор или другой КА. Инспекционное движение рас-
сматривается в орбитальной системе координат, начало 
которой связано с центром масс объекта инспекции. Осо-
бенностью предложенного алгоритма является то, что после 
приложения корректирующего импульса НС переводится 
на новую инспекционную траекторию, которая в малой 
степени подвержена возмущающему воздействию, вызван-
ному нецентральностью гравитационного поля Земли. Ис-
следования показали, что предложенный алгоритм обеспе-
чивает поддержание инспекционного движения гравитаци-
онно-стабилизированного наноспутника при использовании 
радиальных корректирующих импульсов с учетом навига-
ционных погрешностей и погрешностей в величине и 
направлении корректирующего импульса. 

Ключевые слова—гравитационно-стабилизированный 
наноспутник, инспекционное движение, модифицирован-
ный эллипс Хилла, одноимпульсная коррекция.  

I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время с развитием функциональных воз-

можностей наноспутников (НС) и использованием мик-
родвигателей расширяется область задач их применения, 
для которых требуется поддерживание требуемого отно-
сительного движения на заданном временном интервале.  

Необходимость активного поддержания формации вы-
звана тем, что возмущения, действующие на НС, изменяют 
их орбитальные траектории, вследствие чего изменяется 
относительное расстояние между НС и происходит разру-
шение группировки. Для борьбы с возмущениями рас-
сматриваются различные средства и алгоритмы коррекции. 
Например, в работе [1] рассматривается применение энер-
гии солнечного давления для поддержания группировки 
космических аппаратов (КА), а в работах [2, 3, 4] для этих 
же целей предлагается использовать остаточную атмо-
сферу на низких околоземных орбитах. 

Традиционно для поддержания относительного рас-
стояния между КА используются двигательные установ-

ки (ДУ). В зависимости от возможностей ДУ применя-
ются различные подходы при разработке стратегии 
управления. В работе [5] используется импульсный ме-
тод коррекции для формирования замкнутой траектории 
движения одного КА относительно другого. В работе [6] 
приводится сравнение двух методов борьбы с возмуще-
нием гравитационной природы, вызванных нецентраль-
ностью гравитационного поля Земли – импульсная кор-
рекция и непрерывное управление. Показано, что сум-
марный импульс, затрачиваемый на решение одной и 
той же задачи меньше при использовании импульсной 
коррекции, однако при непрерывном управлении точ-
ность конечного результата выше. В статье [7] описыва-
ется применение SDRE-метода, основывающегося на 
представлении нелинейной математической модели от-
носительного движения в виде квазилинейной возму-
щенной модели, в которой коэффициенты уравнений 
Риккати являются функциями отклонений фазовых пе-
ременных от номинальных значений. 

Стоит отметить, что КА при групповом полете могут 
располагаться как в одной [5], так и в разных [4, 8] орби-
тальных плоскостях.  

В работах [9–11] авторами данной работы исследова-
лись вопросы устойчивости инспекционного движения и 
возможности обеспечения условий группового полёта 
наноспутников. Под инспекционным движением пони-
мается траектория наноспутника-инспектора относи-
тельно объекта инспекции (ОИ). В качестве ОИ может 
выступать как другой КА, с которым НС решает общую 
целевую задачу, так и космический мусор, который 
необходимо исследовать. 

В данной работе предлагается использование одноос-
ного алгоритма управления инспекционным движением 
гравитационно-стабилизированного наноспутника, име-
ющего двигательную установку для проведения коррек-
тировки движения. Особенностью разработанного алго-
ритма является то, что он учитывает возможность фор-
мирования только радиальных корректирующих импуль-
сов, что обусловлено ограниченными возможностями 
наноспутников по управлению движением относительно 
центра масс. При оценке эффективности алгоритма учи-
тывается требование обеспечения безопасного относи-
тельного движения (избежание столкновения НС и ОИ), а 
также ограничение на максимальное удаление НС и ОИ. 
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II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Гравитационно-стабилизированный НС совершает 

инспекционное движение относительно ОИ. Инспекци-
онное движение рассматривается в орбитальной системе 
координат (ОСК), ее начало находится в центре масс 
ОИ, ось OY направлена по радиус-вектору ОИ, ось OX 
направлена в сторону его орбитального движения, ось 
OZ дополняет систему координат до правой. На рис. 1 
иллюстрируется связь ОСК OXYZ с абсолютной геоцен-
трической системой координат (АГСК) OГXГYГZГ.  

 
Рис. 1. Связь АГСК и ОСК 

Обозначения, принятые на рис. 1:     ГОИ ГОИ ГОИ

T
X Y Z   r     

и     ГОИ ГОИ
T

ГОИX Y Zr  – вектор скорости и радиус-вектор 

ОИ в АГСК;      Tx y zρ  – радиус-вектор НС в ОСК.  
В качестве номинальной инспекционной траектории 

выбирается замкнутая траектория, которая возможна 
только в предположении центрального поля притяжения 
и отсутствии каких-либо возмущений. Принято допуще-
ние о круговой орбите ОИ, с которым связывается орби-
тальная система координат, и о компланарности орбит 
НС и ОИ. Наиболее предпочтительным для инспекцион-
ной миссии является эллипс относительного движения, у 
которого большая полуось аи в два раза больше малой bи. 
Такое движение обеспечивается с помощью выбора не-
обходимых начальных параметров движения НС в ОСК 
из условия равенства орбитальных энергий обоих тел: 

 00 0 0 0, ,0, , ,0 Tx y x yk   , (1) 

где 0 0 0 0,, ,x y x y   – начальные координаты и проекции 
скорости НС относительно ОИ. 

Выбор проекций скорости НС в ОСК осуществляет-
ся в зависимости от его положения относительно ОИ, 
которые задают размеры номинального инспекционного 
эллипса: 
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Далее определяются координаты XГНС, YГНС, ZГНС и 
радиус-вектор НС RНС в АГСК: 
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где ОСК
АГСКM  – матрица перехода из ОСК в АГСК [12]. 

Так как орбита ОИ является круговой, то можно 
определенно утверждать, что при максимальном значе-
нии координаты у=bи НС будет находиться в апогее rа 
своей орбиты относительно Земли, а при минимальном 
значении координаты у= –bи – в перигее rп. Тогда можно 
определить величины этих радиусов: 

rа =r+bи, rп =r–bи. 

Из интеграла энергии для текущего положения НС на 
орбите и, например, радиуса перигея найдем его величи-
ну скорости V в АГСК: 
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где   2п а п а пr rV r r   – скорость в перигее орбиты 

НС, μ – гравитационный параметр Земли. 

С помощью интеграла площадей, записанного для 
текущего положения НС, найдем нормальную Vn и ради-
альную Vr составляющие вектора скорости НС: 
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где α – угол между вектором скорости и местным гори-
зонтом. 

Определим текущий аргумент широты НС θ: 

tg ,
sin ( cos sin )

Z
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где i – наклонение ОИ, Ω – долгота восходящего узла ОИ. 

С помощью полученных параметров можно 
определить проекции вектора скорости НС на оси АГСК: 
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Теперь можно определить искомые проекции скоро-
сти НС, которые обеспечат замкнутую инспекционную 
траекторию: 
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где x , y , z  – проекции орбитальной угловой скорости 
ОИ в АГСК, АГСК

OСКM  – матрица перехода из АГСК в ОСК.  

При рассмотрении инспекционного движения в не-
центральном гравитационном поле инспекционная тра-
ектория деформируется. В данной работе в качестве 
возмущающего фактора учитывается влияние гравита-
ционного ускорения, вызванного J2. Учет влияния воз-
мущений от J2 проводится с помощью методики, пред-
ложенной в работе [10]. На рис. 2 показано смещение 
инспекционной траектории под действием возмущений. 

 
Рис. 2. Смещение инспекционной траектории 

Цветовые обозначения, принятые на рис. 2: красная 
пунктирная линия – номинальная инспекционная траек-
тория, синяя линия – возмущенная инспекционная тра-
ектория. Изменение возмущенной траектории определя-
ется с помощью критерия деформации: 

maxa


   .                              (3) 

Интервал времени, на котором выполняется условие (3), 
при 

max ≤0,05a называется временем технической устойчи-
вости t* – интервал времени нахождения НС в малой 
окрестности номинального инспекционного эллипса. 

В предыдущих работах авторов было установлено, что 
на t* оказывают существенное влияние неизбежные ошиб-
ки в формировании начальных параметров движения НС. 

Исходя из вышесказанного, для поддержания ин-
спекционного движения на протяжении всей миссии 
необходимо проводить коррекцию движения НС. В дан-
ной работе рассматривается возможность поддержания 
инспекционного движения с помощью одноосного алго-
ритма. При его использовании учитывается ограничение 
на направление корректирующего импульса, который 
прикладывается только вдоль оси OX ОСК. Это ограни-
чение обусловлено тем, что у рассматриваемого грави-
тационно-стабилизированного НС сопла ДУ направлены 
в зенит и надир и совпадают с осью ОХ ОСК. Схематич-
ное изображение НС приведено на рис. 3. 

 
Рис. 3. Схематичное изображение НС 

Для поддержания инспекционного движения предла-
гается одноосный алгоритм, который учитывает особен-
ности НС и позволяет сохранить инспекционную траек-
торию в допустимой окрестности относительно номи-
нального инспекционного эллипса. 

III. ОДНООСНЫЙ АЛГОРИТМ УПРАВЛЕНИЯ 
В работе [10] было установлено, что использование оп-

тимального аргумента широты opt , в качестве начального 
параметра ОИ при формировании инспекционного движе-
ния, позволяет существенно уменьшить влияние возмуще-
ния от J2 и увеличить время технической устойчивости. 
Учитывая этот факт, в данной работе предлагается при-
кладывать корректирующий импульс ΔV после нарушения 
критерия деформации (3) в момент времени t, когда аргу-
мент широты ОИ принимает оптимальное значение: 

 
 

1arcsin
3 sin

optt
i

 
       

.                (4) 

На каждом витке ОИ существуют два положения, ко-
торые соответствуют 1 2,opt opt  , и размер нового инспек-
ционного эллипса будет зависеть от выбора, в какой из 
точек будет приложен ΔV. Для перехода на новый ин-
спекционный эллипс в точке приложения ΔV по форму-
ле (2) рассчитывается скорость VН, которая обеспечивала 
бы движение НС по замкнутой инспекционной траекто-
рии в центральном поле притяжения. Корректирующий 
импульс рассчитывается по формуле 

T Н  -V V V , (5) 

где VТ – скорость НС в точке приложения корректирую-
щего импульса до момента его приложения. 

В качестве примера на рис. 4 и 5 демонстрируется 
процесс поддержания инспекционного движения, при 
котором корректирующий импульс ΔV прикладывается в 
момент времени, когда аргумент широты ОИ принимает 
одно из оптимальных значений 1 2,opt opt  . Исходные дан-
ные для моделирования: высота орбиты ОИ Н0=400 км, 
i0=51,9°, θ0=52,9°, Ω0=0° k0=(5 км, 0, 0, 0, –11,32 м/с, 0)T, 
количество корректирующих импульсов ΔV – 10. Про-
цесс поддержания инспекционного движения реализован 
следующим образом: при нарушении критерия деформа-
ции (3) определяется точка приложения и величина ΔV 
(5), далее проводится коррекция движения НС, и цикл 
повторяется сначала. 

На рис. 4 и 5 черным цветом показана исходная ин-
спекционная траектория, а красными цветом – точки 
приложения корректирующих импульсов ΔV.  

 
Рис. 4. Приложение ΔV при   1

optt     
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Рис. 5. Приложение ΔV при   2

optt    

Из рис. 4 и 5 видно, что приложение ΔV при 
  1

optt    приводит к уменьшению инспекционной тра-
ектории относительно номинальной, в то время как при 
коррекции движения НС, когда   2

optt   , происходит 
обратный процесс. Таким образом, выбирая определен-
ным образом точку приложения ΔV, можно поддержи-
вать инспекционную траекторию в окрестности номи-
нальной. 

Приведенное выше моделирование проводилось без 
учета каких-либо погрешностей, которые неизбежно 
возникают в реальной космической миссии.  

Для дальнейших расчетов принято, что k0, θopt (в силу 
погрешности навигации), ΔV являются случайными ве-
личинами, распределенными по нормальному закону с 
моментными характеристиками, приведенными в табл. 1. 
Влияние возмущающего ускорения от J2 на внеплос-
костное движение НС не учитывается. 

ТАБЛИЦА 1. МОМЕНТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

Параметр 
Моментные харак-

теристики и раз-
мерность 

Величина 

k0 

 0M x , км  5 

 0M y , км 0 

 0x , км 0,01 

 0y , км 0,01 

 0M x , м/с 0 

 0M y , м/с –11,083 

 0x  , м/с 0,033 

 0y  , м/с 0,033 

θopt 
 M  , град рассчитывается по (4) 

   , град 1,7·10–3 

ΔV 

 xM V , м/с рассчитывается по (5) 

 xV  , м/с 0,01 

yM V   , м/с 0 

yV    , м/с 0,01 

 
Анализ поддержания инспекционного движения пока-

зал, что при учете вышеуказанных погрешностей возни-
кают ситуации, когда расстояние между ОИ и НС начина-
ет стремительно изменяться. Это может привести к опас-
ному сближению ОИ и НС или к разлету на такое рассто-
яние, при котором уже невозможно будет выполнять це-

левую задачу космической миссии. Для исключения воз-
никновений таких ситуаций вводятся два критерия: 

 критерий опасного сближения ОИ и НС: 

                            minНa a , min 00,8a a  ; (6) 

 критерий допустимого разлета ОИ и НС: 

                            maxНa a , max 01,2a a   (7) 

где a0 – большая полуось номинальной инспекционной 
траектории, которая задается изначально; aН – большая 
полуось нового инспекционного эллипса, на который НС 
переходит после приложения корректирующего импуль-
са ΔV; amin, amax – граничные значения для aН, которые 
определяют допустимую область нахождения НС в 
окрестности номинальной инспекционной траектории. 

Численное моделирование показало, что при нару-
шении условия (7) целесообразно прикладывать коррек-
тирующий импульс ΔV в момент пересечения возму-
щенной траектории с осью ОХ ОСК в ее положительном 
направлении (рис. 2, точка M). Это приводит к одно-
значному уменьшению размера эллипса. 

Учитывая все вышесказанное, предлагается одноосный 
алгоритм для поддержания инспекционного движения. 

1. Определение момента нарушения критерия де-
формации (3). 

2. Определение возможных точек приложения кор-
ректирующего импульса ΔV и расчет новых ин-
спекционных траекторий, им соответствующих 
(таких траекторий будет три). 

3. Проведение выбора новой инспекционной траек-
тории, на которую после проведения коррекции 
перейдет НС в зависимости от текущей ситуа-
ции. Если оба критерия (6) и (7) не нарушаются, 
то выбирается одна из двух новых инспекцион-
ных траекторий, которые соответствуют прило-
жению корректирующего импульса ΔV при 
  1

optt    или   2
optt   . Предпочтение отдается 

той траектории, которая в меньшей степени от-
личается от предыдущей, по которой совершал 
движение НС до приложения ΔV. Если наруша-
ется критерий (7), то корректирующий импульс 
ΔV прикладывается в точке M. Если нарушается 
критерий (6), то считается, что произошло опас-
ное сближение НС и ОИ. 

4. Пункты 1–3 повторять до момента, пока не 
нарушится (6) или не закончится запас характе-
ристической скорости на борту НС. 

IV. ИССЛЕДОВАНИЕ ОДНООСНОГО АЛГОРИТМА 
УПРАВЛЕНИЯ ИНСПЕКЦИОННЫМ ДВИЖЕНИЕМ 

Для исследования одноосного закона управления 
поддержания инспекционного движения было проведено 
статистическое исследование. Исходные данные: 
Н0 = 400 км, i0 = 51,9°, θ0 = 52,9°, Ω0 = 0° k0 = (5 км, 0, 0,0, 
- 11,32 м/с, 0)T, в качестве исходной номинальной траек-
тории выбирается инспекционный эллипс, имеющий 
малую и большую полуоси, соответственно 5 км и 10 км. 
Запас характеристической скорости на борту НС состав-
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ляет 50 м/с. Результаты моделирования приведены в ви-
де функций распределения вероятности на рис. 6–9. 

 
Рис. 6. График функции распределения вероятности общего времени 
поддержания инспекционного движения 

 
Рис. 7. График функции распределения вероятности среднего значе-
ния корректирующего импульса 

 
Рис. 8. График функции распределения вероятности среднего значе-
ния периодичности проведения коррекции 

 
Рис. 9 График функции распределения вероятности количества при-
ложенных корректирующих импульсов 

Из рис. 6–9 можно сделать выводы: предложенный 
одноосный алгоритм позволяет поддерживать инспекци-
онное движение с вероятностью 0,9 на протяжении бо-
лее 30 суток; ДУ НС должна обладать ресурсом на 110 

включений и способна формировать корректирующие 
импульсы в диапазоне от 0,35 до 2,6 м/с; коррекцию ин-
спекционной траектории необходимо проводить в сред-
нем один раз в сутки. 
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Аннотация—Анализируются современное состояние и 

планы разработки и построения в России тяжелых 
экранопланов нового поколения. Формулируются задачи 
навигации и управления полетом экранопланов разных 
размеров, требующие решения. Производится сравнение 
возможных затрат на построение больших экранопланов, 
оценивается эффективность их возможного применения 
при ассистировании горизонтального взлета и посадки 
воздушно-космического самолета. Рассматриваются вари-
анты стыковки и расстыковки двух указанных крылье-
вых аппаратов вблизи поверхности. 

Ключевые слова—большой экраноплан, мореходность, 
навигационное обеспечение, управление полетом, датчики 
высоты, стоимость постройки, проблемы разработки. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Эффективным способом удешевления космических 

запусков и посадок является обеспечение многоразово-
сти всех ступеней и отдельных элементов космической 
техники. Несомненно, в будущем будет создан односту-
пенчатый воздушно-космический самолет (ВКС), кото-
рый, как и обычный гиперзвуковой самолет, не будет 
терять ни одной детали, кроме топлива, при каждом 
взлете и посадке. Однако пока обычно рассматривают 
двухступенчатые ВКС с крыльями на каждой ступени и 
с шасси. Однако требуемую мягкую посадку каждой 
ступени на аэродром реализовать сложно. Использова-
ние только одного аэродрома для взлета и посадки пер-
вой ступени ВКС с крыльями возможно только при пре-
одолении ДКА двойного расстояния. Вариант с двумя 
аэродромами дорог и резко сужает набор направлений 
движения при запуске. Поэтому перспективы решения 
проблемы связаны с построением двухкомпонентной 
транспортной системы, содержащей, помимо ВКС, еще 
и подвижный разгонный блок, а при посадке – подвиж-
ный десантный модуль. Предлагается использовать тя-
желый экраноплан, способный успешно дополнить ВКС 
при выполнении этих задач. 

Посадка ВКС на экраноплан фактически включает 
стыковку с летящим экранопланом на завершающем 
этапе снижения до высоты полета экраноплана – около 
10 м со скоростью около 350-400 км/ч [1]. Доклад по-
священ особенностям такой стыковки, требованиям к 
системам абсолютной и относительной навигации, ме-
тодам обеспечения требуемой точности и надежности 
относительной навигации при погрешности позициони-
рования 30 см на завершающем этапе сближения и сты-
ковки. Считается необходимым построить трехуровне-
вую систему взаимного позиционирования: на основе 

абсолютной навигации ВКС и экраноплана, системы 
относительной навигации ВКС и экраноплана и отдель-
ной скоростной системы позиционирования элементов 
стыковки на борту экраноплана. Всего должно быть три 
стыковочных элемента, но только носовая часть должна 
иметь отдельную высокоточную высокоскоростную 
систему позиционирования. Для увеличения полезной 
нагрузки ВКС все атрибуты, необходимые для стыков-
ки, должны быть размещены на борту экраноплана. 

Анализируются следующие варианты стыковки ВКС 
с экранопланом. 

1. При выполнении космических полетов на орбите 
все топливо для двигателей ВКС израсходовано и со-
здание управляющих воздействий на двигатели ВКС 
невозможно. ВКС движется в режиме планирования и 
может кратковременно сбрасывать вертикальную ско-
рость, управляя закрылками. 

2. Возможно использование тяги двигателей ВКС 
для продления сроков стыковки и даже повторной по-
пытки стыковки. Естественно, второй вариант более 
надежен в реализации. Этот вариант очень похож на 
решение проблемы сближения двух самолетов для доза-
правки, хотя конструкция стыковочных элементов нуж-
на совсем другая. Однако избыток топлива возможен 
только за счет снижения полезной нагрузки. В связи с 
этим преимущества варианта 1 или 2 не очевидны и 
требуют исследования по различным критериям. 

Значительная часть доклада посвящена системе 
навигации и управления экранопланом [2]. Решаются 
как частные задачи обеспечения устойчивости и без-
опасности полета экраноплана, так и задача планирова-
ния его маршрута для своевременного прибытия в рай-
он посадки космического корабля. Экраноплан находит-
ся на береговой базе, но должен вовремя прибыть в ука-
занный для высадки ВКС район океана. К моменту сты-
ковки экраноплан должен иметь плоскопараллельную с 
ним траекторию движения. 

Экраноплан не должен изменять высоту полета над 
средним невозмущенным уровнем океана, но может 
немного контролировать свою путевую скорость, мак-
симально долго выравнивая ее со скоростью ВКС. Это 
потребует комбинированного управления тягой двига-
телей экраноплана, закрылков и других органов управ-
ления экраноплана. При этом прецизионный контроль 
системы ВКС происходит при заходе на посадку и в 
процессе стыковки, что заставляет рассматривать инте-
грированную систему «ВКС + Экраноплан» как слож-
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ную многоаспектную многоконтурную цифровую си-
стему управления [1–6]. На завершающем этапе стыков-
ки основным источником информации о взаимном рас-
положении двух крылатых аппаратов является оптико-
электронная система, включающая три видеокамеры. 
Также необходима инерциальная система и СНС, осо-
бенно на начальном этапе сближения. 

Траектория и график движения экраноплана после 
получения первой информации, а также время и место 
«посадки» ВКС (может быть постепенно уточнено) 
должны быть оптимизированы с учетом плохой манев-
ренности тяжелого экраноплана. Слишком раннее при-
бытие в заданный район не поощряется, так как дли-
тельное пребывание в штормовом океане может приве-
сти к снижению технических возможностей экранопла-
на. Но задержка абсолютно недопустима. Возникает 
проблема вероятностной оценки успеха операции «Де-
сант» с учетом всех факторов риска. 

II. АЛГОРИТМ ОПТИМАЛЬНОГО МАНЕВРИРОВАНИЯ ЭК 
ПЕРЕД СТЫКОВКОЙ С ВКС. 

Решение задачи посадки ВКС на ЭК следует начи-
нать с расчета графика программной траектории спуска 
ВРУ с низкой орбиты на водную поверхность до встречи 
с ЭК. В результате такого расчета траектории спуска 
ВРУ определяются ожидаемые координаты подвижной 
точки встречи ВРУ с ЭК, курс этой точки и время сты-
ковки ВРУ и ЭК. После определения всех параметров 
программной траектории назначается момент начала 
маневра снижения и приземления. При спуске из-за дей-
ствия возмущений ВРУ может отклоняться от про-
граммной траектории спуска и состояние ВРУ в момент 
стыковки смещается. Чтобы обеспечить гарантирован-
ную посадку, необходимо повторно решать задачу про-
гнозирования параметров встречи при спуске. В резуль-
тате этого прогноза происходит медленный дрейф мо-
мента стыковки и состояния момента ВРУ и уточняются 
параметры подвижной точки встречи с ЭК. Предполага-
ется, что эта информация используется для корректиров-
ки требуемого конечного состояния ЭК. 

Рассмотрим процесс управления ЭК при спуске ВРУ. 
В процессе управления ЭК должен гарантированно при-
быть в заданную точку пространства в заданный момент 
времени и двигаться в этот момент с заданной скоростью 
и курсом. Отметим, что эта задача аналогична задаче 
разделения потока самолетов по времени захода на по-
садку в условиях плотного графика посадки.  

В принципе, время прибытия можно контролировать, 
изменяя скорость полета, длину траектории или и то и 
другое. Вопросы формирования управления самолетом 
при одновременном изменении скорости и длины пути, а 
также закономерности управления скоростью по заданной 
траектории подробно изучались ранее [1]. В то же время 
при выполнении отдельных задач, в том числе при манев-
рировании ЭК в разрешенной зоне, недопустимо измене-
ние скорости и высоты полета в значительных пределах. 

Для известного графика изменения скорости полета 
V(t) задача нахождения траектории, обеспечивающей 
необходимое время прибытия Т, сводится к синтезу тра-
ектории заданной длины: 

T

0

d t(tS )V .   

Определение параметров траектории заданной длины, 
соединяющей две точки плоскости, вообще говоря, не 
имеет однозначного решения, так как таких траекторий 
много. Это обстоятельство позволяет учесть дополни-
тельные факторы. С точки зрения удобства пилотирова-
ния рационально выбирать траекторию простейшей 
структуры, например, состоящую из последовательности 
разворотов и участков с постоянным путевым углом. 
Структура траектории выбирается произвольно или опре-
деляется конфигурацией разрешенной зоны маневрирова-
ния. Важнейшим этапом полета является участок непо-
средственно перед стыковкой ЭК с ВКС. Желательно, 
чтобы в этой области внимание экипажей и средства ав-
томатики использовались исключительно для коррекции 
относительного движения. Этого можно добиться только 
программным движением, соответствующим полету по 
прямой. По этой причине последний участок перед сты-
ковкой должен быть максимально длинным и прямым. В 
этом случае полет по криволинейной траектории осу-
ществляется только на начальном участке траектории и 
заканчивается за кратчайшее время, затем с подходом к 
контрольной точке на прямолинейном участке траектории 
формируются наиболее благоприятные условия, чтобы 
экипаж следил за ходом полета и готовился к следующе-
му этапу. При решении задачи выявляется ряд других 
положительных свойств построения траектории по этому 
принципу. Поскольку полет по криволинейной траекто-
рии осуществляется только на начальном участке траек-
тории и заканчивается за кратчайшее время, то с подхо-
дом к ЭК на прямолинейном участке траектории для эки-
пажа складываются наиболее благоприятные условия сле-
дить за ходом полета и готовиться к следующему этапу. 
При решении задачи выявляется ряд других положитель-
ных свойств построения траектории по этому принципу.  

Таким образом, задача оптимизации траектории ЭК 
перед стыковкой с ВКС разбивается на два этапа: 

 на первом этапе необходимо как можно быстрее 
вывести ЭК на конечную линию стыковки; 

 при прямолинейном полете из-за вариаций ско-
рости полета необходимо добиться максималь-
ной точности прибытия в точку встречи с реаль-
ными внешними возмущениями и относитель-
ными погрешностями измерений. 

В данной статье в основном рассматривается первый 
этап управления траекторией как наиболее сложный этап. 

Пусть в начальный момент времени ЭК находится в 
точке с координатами х0, у0 и имеет траекторный угол 0  
(рис. 1). 

 
Рис. 1. Расчет оптимального маневра 
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Необходимо выйти на конечную ось (ось x) и прийти в 
начало координат в момент времени T. Обозначим через 
∆S разность двух величин S и A0: ΔS= S – A0, где A0 – про-
екция линии пути на ось x. 

Тогда мы можем записать: 

0

1 d
T

S ( )( cos )V t t                            (1) 

или 
k

k

t T

0 t

1 d 1 dV tS ( cos ) ( cos )V t,                  (2) 

где tk  – время выхода ЭК на ось х. 

Для интервала времени от tk до T,  =0 и cos =1, 
поэтому второй член в уравнении (2) равен нулю, а само 
уравнение (2) принимает вид: 

kt

0

1 dS ( )( coV t s ) t .                            (3) 

Кинематические уравнения движения ЭК в горизон-
тальной плоскости записываются следующим образом: 

dt

dt
g

dt

dx V cos ;  

dz V sin ;

d tg ,
V

  

  


  

                              (4) 

где   – эквивалентный угол крена, изменение которого 
управляет разворотом ЭК; g – ускорение свободного па-
дения. 

При маневрировании эквивалентный угол крена и, 
следовательно, радиус поворота ограничены, т.е. 

t max( ) .                                       (5) 

Требование выхода ЭК на конечную прямую за крат-
чайшее время математически формулируется cc-
минимизацией функционала: 

kt

0

d tJ .                                    (6) 

Задача представляет собой задачу максимальной ско-
рости с изопериметрическим ограничением (3) и ограни-
чением (5). Воспользуемся известной методикой [7, 8] 
для решения задачи максимальной скорости без допол-
нительных ограничений. Поскольку x(tk) свободен, мы 
опускаем первое уравнение системы (4), обозначая инте-

грал 
kt

0

1 d( )( cos )V t t   через (x1+ S ), и введем допол-

нительное уравнение 

1d 1
dt
x V( cos )                               (7) 

при граничных условиях 

1 1 k0 0x ( ) S,   x ( t ) .    

Для сокращения записи используем безразмерные 
значения: 

1 1
1 1 1

1 1

max

t tg,     u=- ,     x=  x ,    z=  z ,
T T V T V


 


 

откуда 1 g max

VT .
tg


 

 

Тогда уравнение (7) и два последних уравнения си-
стемы (4) перепишем так: 

1d
1

d

d

u
d

x (t)
( cos (t) );  

dz(t) sin (t);

d (t) (t),

  


 






                        (8) 

где и (т )должно удовлетворять ограничению 

u 1(t) .                                     (9) 

Начальные и конечные условия определяются выра-
жениями: 

0
1 0 0

1 1

zSx (0)=- ,   z(0)=- ,   (0)=   (- ),
T V T V


        (10) 

1x (T)=z(T)=0,   (T)=2 n     , n – целое число. 

С учетом введенных обозначений задачу можно 
сформулировать следующим образом: по заданной си-
стеме дифференциальных уравнений (8) при начальных 
и конечных условиях (10) с допустимым управлением, 
удовлетворяющим неравенству (9), получить оптималь-
ный закон управления, optu (t )  – минимизация функцио-
нала качества (6). 

Используя принцип максимума Понтрягина, получа-
ем, что оптимальное управление optu (t )  должны удо-
влетворять равенствам 

opt 3signu (t ) ( )                           (11) 

и 1 1 2 3 opt1 u 0cos( ) sin( )           , 

где 1 2 3, ,     являются решениями сопряженных диф-
ференциальных уравнений 

1

2

3 1 2

0

0

;

;

sin( ) cos( )

 

 

      





               (12) 

и неявными функциями начальных условий 10 0 0x , z , .     

Если 3 =0 только в определенные моменты времен-

ного интервала (0, Т), то optu (t )  определяется выраже-

нием (11). Если 3 ≡ 0 в течение некоторого времени, то 
задача становится вырожденной [16] и принцип макси-
мума не дает информации об экстремальном управлении. 
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На участке траектории, где 3 =0, согласно уравнени-
ям (12) имеем: 

2

1

tg .


  


 

Значения 1  и 2  постоянны для этих начальных 
условий, поэтому   – величина постоянная и в силу 
уравнений (8) экстремальное управление на вырожден-
ном интервале тождественно равно нулю. Следователь-
но, optu может принимать значения +1; 0; –1, которые 
соответствуют дугам окружностей и отрезкам прямых в 
плоскости x0z. 

Для полной характеристики оптимальной структуры 
управления необходимо определить возможные экстре-
мальные траектории, количество необходимых управля-
ющих переключений и суммарный угол поворотов для 
каждой траектории. Из экстремальных траекторий про-
сто выбирается единственная оптимальная траектория с 
простейшей структурой. Начинается с разворота от точ-
ки старта, отрезка прямой, второго разворота с выходом 
на конечную прямую до точки F1. 

На рис. 2 показана такая траектория SP F1 DP. Кроме 
того, из этого рисунка видно, что любые дополнитель-
ные повороты сокращают время конечного прямолиней-
ного участка до выхода на конечную прямую (см. траек-
торию SP AB), а значит, функционал (6) будет увеличи-
ваться. Минимизация времени выхода ЭК на конечную 
прямую обеспечивает максимальный запас полетного 
времени по прямолинейному участку от точки F1 до 
точки стыковки ДП. 

 
Рис. 2. Сравнение оптимальной и одной из крайних траекторий 

После однозначного определения структуры опти-
мального маневра, координат и курса, координат 
начальной и конечной точек, графика изменения скоро-
сти можно рассчитать промежуточные точки места (ПМ) 
для занесения их в бортовой компьютер. Мы покажем 
это на примере. 

III. ОТНОСИТЕЛЬНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ ВО ВРЕМЯ 
СТЫКОВКИ 

Система относительной навигации принимает после-
довательность входных изображений с разрешением по-
рядка 640х480 пикселей и выше, с глубиной цвета 8 бит 
(265 цветов). Необходимо не только конструктивно 
предотвратить выход из строя видеокамер из-за высокой 

температуры при аэродинамическом торможении, но и 
обеспечить многоразовость их использования. 

Эффективным средством измерения параметров от-
носительного движения и расстояний является также 
технология PMD, заключающаяся в измерении времени 
прохождения световым сигналом расстояния между ка-
мерой и отражающей свет поверхностью, находящейся в 
поле зрения прибора. Для этого камеры освещают сцену 
модулированным инфракрасным светом, который излу-
чается с определенной частотой модуляции мод. Инфра-
красный свет отражается от объектов сцены и измеряет-
ся светочувствительной матрицей камеры PMD. Должны 
быть задействованы и специальные радиотехнические 
системы ближней навигации. 

Система управления абсолютным движением ЭК 
должна обеспечивать его заданную траекторию и улуч-
шать динамические свойства ЭК как объекта управле-
ния, особенно в отношении продольной устойчивости 
[9]. Нелинейный характер связей между отдельными 
каналами этой системы, интенсивные ветрово-волновые 
возмущения, необходимость особого режима диверген-
ции с надводными препятствиями и многие другие осо-
бенности придают специфику задаче оптимизации си-
стемы и повышают роль компьютерного моделирования 
в ее решении, хотя в постановке задачи используются 
обычные для теории автоматического управления кате-
гории. Большая инерционность тяжелого катамарана ЭК 
при маневрировании по ходу заставляет заблаговремен-
но выводить его на заданную линию прямолинейного 
движения и активно управлять только продольной ско-
ростью. Высота полета ЭК при посадке ВКС должна 
быть жестко стабилизирована. Тогда сближение АС и 
ВРУ по высоте и компенсация бокового смещения будут 
происходить при активной роли ВКС, а их сближение в 
продольной плоскости можно регулировать маневриро-
ванием скорости ЭК. 

При сближении необходимо совмещать управление 
отклонением с управлением возмущением [7–9]. 

Чтобы запустить ВКС, ЭK должен сделать следующее: 

1) доставить ВКС в выбранную точку пуска, для чего 
совершить с ним перелет длиной в сотни километров и 
даже иногда в несколько тысяч километров; 

2) заправить ВКС топливными компонентами по его 
криогенной технологии непосредственно перед пуском; 

3) сообщить ВКС начальную скорость порядка 
М=0,5–0,6 на высоте около 10 м; 

4) открыть 3 стыковочных элемента (носовой – по-
следний) и отправить АСП в самостоятельный полет. 

Обобщенная схема многомерной системы автомати-
ческого управления взаимным движением при стыковке 
представлена на рис. 3. Процесс стыковки должен осу-
ществляться в комплексе управления движением, вклю-
чающем замкнутые схемы управления абсолютным 
движением ВКС и ЭК с матрицами контролируемых 
значений DВКС, поэтому замкнутая схема управления 
относительным движением с матрицами контролируе-
мых значений DАСП-DЭК и дополнительный разомкну-
тый канал локального перемещения стыковочного эле-
мента вдоль и поперек посадочной палубы с матрицей 
выходных координат Dd. Этот канал местного смещения 
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стыковочного элемента должен быть очень точным и 
уменьшать погрешность до 20 см. Траектория ВКС 
априори определяется синтезатором и описывается за-
данной функциональной матрицей данных D(t). Навига-
ционная система ВКС генерирует оценку фактической 
траектории DВКС (t). Матрица DASP(t) используется в 
законе управления. Оптимизация позволяет снизить 
норму матрицы D(t)-DВКС(t) и обеспечить высокую 
точность удержания траектории посадки. На завершаю-
щем этапе захода ошибки взаимного позиционирования 
могут быть в пределах 2-3 м, а локальное позициониро-
вание сопряженных элементов (особенно носового эле-
мента) позволяет уменьшить ошибки до 20 см. 

 
Рис. 3. Обобщенная блок-схема комплекса управления 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе проанализированы пути и достижения по 

снижению стоимости доставки грузов и пассажиров на 
околоземную орбиту за счет обеспечения многоразово-
сти большинства элементов космических систем запуска 
и посадки. Несмотря на интенсивные исследования и 
разработки в разных странах по снижению удельной 
стоимости перевозки Земля – околоземная орбита – зем-
ля (или океан), до сих пор удавалось снизить ее на де-
сятки процентов, но не в разы, что могло бы сделать 
экономически выгодным освоение ближнего и даже 
дальнего космоса, в том числе развитие там нанопроиз-
водства для наземных нужд. Предпочтение по-прежнему 

отдается не столько новизне, сколько надежности, без-
опасности и более быстрой экспериментальной отработ-
ке. Ни одна из существующих систем не имеет явных 
преимуществ – все доказали свою надежность. 

Значительный промежуточный прогресс в совершен-
ствовании средств горизонтального спуска и посадки 
может быть достигнут при использовании катамарана 
ЭК со взлетной массой около103 тонн в качестве бустера 
и подвижной посадочной платформы для 10-местного 
ВКС. Возможность реализации этой прогрессивной идеи 
добавления полезной ступени на месте приземления 
ВКС (а также при ее начальном разгоне) заключается в 
отработке надежной стыковки двух крыльевых лета-
тельных аппаратов после их сближения и выравнивания 
скоростей. Результаты моделирования процесса сближе-
ния и стыковки продемонстрировали высокую точность 
систем автоматического управления обоих аппаратов и 
еще более высокую точность систем управления их от-
носительным движением. Исходные системы были син-
тезированы с использованием принципа оптимальности 
Понтрягина. Здесь представлены постановка задачи син-
теза и описание особенностей ее решения, а также обос-
нование требований к системам управления ЭК и ВКС.  
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Аннотация—Рассматривается задача синтеза системы 
автоматического управления движением по критерию 
минимума максимальной ошибки управления. Дается 
определение максимальной ошибки управления. Задача 
особенно актуальна для управления посадкой самолетов, 
широкого круга задач наведения, управления полетом в 
режиме следования рельефу местности, в режиме стабили-
зации малой высоты полета WIG-аппарата. Максимальная 
возможная величина динамической ошибки строго оцени-
вается по заданным максимальным значениям нескольких 
производных задающего воздействия. Эти числовые данные 
легко найти экспериментально или на основе априорного 
теоретического исследования. Рассматривается максималь-
ная величина ошибки управления углом тангажа самолета 
с помощью астатического автопилота при ограничении 
задающего воздействия и его производных. 

Ключевые слова—управление движением, максимальная 
ошибка управления. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
При решении задачи синтеза системы автоматическо-

го управления движением по точностному критерию 
предполагается, что заданы класс рассматриваемых си-
стем, свойства желаемой траектории движения, свойства 
погрешности навигационного измерителя, а также ос-
новные показатели качества управления, которые требу-
ется ограничить некоторой приемлемой величиной. Объ-
ем известной информации о свойствах воздействий дол-
жен позволять производить вычисление показателя ка-
чества или хотя бы его оценку сверху для всех рассмат-
риваемых вариантов системы. Для линейных систем 
обычно возможна аналитическая оценка для каждого 
варианта передаточной функции системы, для нелиней-
ных систем приходится использовать математическое 
моделирование.  

В настоящее время при решении задач динамической 
фильтрации, как правило, применяются методы, исполь-
зующие среднеквадратичный критерий точности при 
полном спектрально-корреляционном описании всех 
воздействий. Такой подход прекрасно методически от-
работан и используется во многих вариантах так называ-
емых посткалмановских фильтров [1–4]. 

С практической точки зрения данный подход имеет 
два существенных недостатка: 

 спектральные и корреляционные характеристики 
воздействий как правило точно не известны, для 
их описания приходится рассматривать их пре-
дельно упрощенные модели в виде экспоненци-
ально-корреляционного шума;  

 на практике важно ограничивать не среднеквадра-
тичную, а максимальную величину ошибки; это 

особенно важно при посадке самолета, стыковке 
аэрокосмических аппаратов и других задачах. 

При синтезе робастных динамических систем и отка-
зе от применения спектральных моделей воздействий 
применяются числовые характеристики данных воздей-
ствий и их производных. Основными характеристиками 
являются максимальные значения самого воздействия и 
его производных, что создает условия для использования 
максимальной ошибки управления при исследовании 
самой системы управления. В этом случае максимальная 
ошибка будет являться наиболее объективной характе-
ристикой точности управления. 

Максимальная ошибка – строго определенная вели-
чина, получаемая при наиболее неблагоприятном вход-
ном задающем воздействии на систему. Для определения 
величины максимальной ошибки управления достаточно 
рассмотреть задающее воздействие с ограничением од-
ной производной, порядок которой совпадает с порядком 
астатизма рассматриваемой системы [5]. Для статиче-
ских систем можно задать только максимальное значе-
ние задающего воздействия. 

Для точного вычисления максимальной ошибки фак-
тически нужно подобрать наиболее неблагоприятную 
комбинацию воздействий, максимизирующую ошибку. 
Это не стохастическая, а вполне детерминированная за-
дача, для решения которой спектрально-корреляционные 
характеристики бесполезны. Но какая-то априорная ин-
формация о воздействиях должна быть известна. Можно 
утверждать, что наиболее достоверными и полезными 
числовыми данными о свойствах задающего воздействия 
g(t) являются максимальные значения нескольких его 
производных, обычно двух или трех, т.е. максимальные 
величины перемещения, скорости и ускорения, входя-
щих в неравенства 

( )
M( ) ,  , ,  0i ig t g i K N K N    .       (1) 

Как уже было отмечено, чаще всего 0,K   2,N   
0,2i  . 

Прежде чем ставить задачу синтеза системы автома-
тического управления, соответствующей заданным тре-
бованиям к точности, необходимо убедиться, что имею-
щейся априорной информации о свойствах внешних воз-
действий достаточно для оценки точности для всех рас-
сматриваемых вариантов системы. И желательно, чтобы 
вывод численного значения для принятого показателя 
точности производился достаточно просто или, по край-
ней мере, легко алгоритмизировался. 

Целью работы является анализ существующих мето-
дов определения максимальной ошибки управления при 
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ограничении нескольких производных задающего воз-
действия и их усовершенствование при решении содер-
жательных задач аэрокосмической направленности. 

II. ОЦЕНКА МАКСИМАЛЬНОЙ ОШИБКИ УПРАВЛЕНИЯ 
Рассматриваются линейные системы с частотными 

передаточными функциями разомкнутого контура: 

   
     

1
1 1

1
1

1 ...
...

n
n

k k n
k k n

b j b j
W j

a j a j a j








   
 

     
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Параметры передаточной функции      1

1
, 0,

nn
i jk

a b

   

считаются постоянными и известными. 

При единичной главной обратной связи передаточная 
функция замкнутой системы H(j) и передаточная функ-
ция по ошибке He(j) будут иметь вид: 

    1

e 1H j W j


      ,               (3) 

      1
1H j W j W j


       .            (4) 

Пусть динамическая система описывается следую-
щей передаточной функцией: 

( ) ( ) ( )eE p H p G p  ,                  (5) 

где G(p) – образ Лапласа входного воздействия (управ-
ления), E(p) – образ Лапласа выходного значения систе-
мы (ошибки системы), He(p) – передаточная функция 
ошибки системы. 

Применяя теорему свертки, получаем 

  
0

( ) ( ) ( )
T

e T h T g d      ,   (6) 

где h() – импульсная функция системы, являющаяся 
исходным образом He(p) и определяемая из обратного 
преобразования Лапласа 

   1( ) ( )eh t L H p .    (7) 

Для точного определения максимальной ошибки 
управления необходимо найти наиболее неблагоприят-
ное задающее воздействие gn(t). Такое воздействие 
должно обеспечить максимизацию подынтегральной 
функции (6). С учетом ограничений на производные за-
дающего действия до K-го порядка 

( ) ( )
M( ) ,  0K Kg t g K N                  (8) 

соответствующая астатизму системы K-я производная 
задающего действия определяется как 

 ( ) ( )( ) ( )K K
н Mg t g sign h T t   .           (9) 

Тогда максимальная ошибка системы: 

( ) ( )

0 0

( ) ( ) ( )
T T

K K
gmK н Me h g T d g h t dt         .   (10) 

Ограничению (8) принадлежит воздействие вида 

( 1) 1 ( )
0 M

0 0( ) ...
( 1)! !

K K K Kg t g tg t g g t
K K

 

    


 .       (11) 

При задающем воздействии (11) ошибка в устано-
вившемся режиме будет изменяться по закону 

( 1) ( )
1 M

0 1
( )( ) ( ) ( ) ...

( 1)! !

K K
K Kс g t с ge t с g t с g t

K K


    


 ,   (12) 

где ic  – коэффициенты ошибок, определяемые следую-
щим образом: 

0

( ) ,  0,
i

e
i i

s

d H sc i K
ds 

  .                 (13) 

Так как описываемое (11) воздействие и его младшие 
производные могут иметь бесконечно большие началь-
ные значения или неограниченно нарастать со временем, 
то необходимое условие конечности ошибки – равенство 
нулю коэффициентов ошибок (13) при 0, 1i K  . Т.е. 
система должна обладать астатизмом K-го порядка и 
выше. В противном случае постановка задачи о вычис-
лении максимальной ошибки лишена смысла. 

III. ПРИМЕР 
Рассматривается пример исследования системы 

управления углом тангажа самолета с помощью астати-
ческого автопилота с различными передаточными чис-
лами. Данная система управления обладает астатизмом 
первого порядка. 

Структурная схема системы управления углом тан-
гажа самолета с помощью астатического автопилота 
представлена на рис. 1. 

 
Рис. 1. Структурная схема системы управления углом тангажа 
самолета с помощью астатического автопилота 

Вид сигнала, представляющего наиболее неблаго-
приятное воздействие при наложенном ограничении на 
данное задающее воздействие, представлен на рис. 2. 

 
Рис. 2. Наиболее неблагоприятное задающее воздействие при нало-
женном ограничении на это задающее воздействие 
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Максимальная ошибка управления при указанном за-
дающем воздействии представлена на рис. 3. 

 
Рис. 3. Максимальная ошибка управления при наиболее неблагопри-
ятном задающем воздействии при наложенном ограничении на это 
задающее воздействие 

При наложении ограничений на первую производную 
задающего воздействия с порядком, совпадающим с 
астатизмом системы, т.е. K=1, вид наиболее неблагопри-
ятного задающего воздействия будет иметь пилообраз-
ную форму, как показано на рис. 4. 

 
Рис. 4. Наиболее неблагоприятное задающее воздействие при нало-
женном ограничении на 1-ю производную этого задающего воздействия 

Максимальная ошибка управления при наложении 
ограничений на первую производную задающего воз-
действия представлена на рис. 5. 

 
Рис. 5. Максимальная ошибка управления при наиболее неблагопри-
ятном задающем воздействии при наложенном ограничении на 1-ю 
производную этого задающего воздействия 

Как видно из представленных графиков, при ограни-
чении производных задающего воздействия с порядком 
K=1 максимальная ошибка управления системы умень-
шается. С увеличение порядка производной максималь-
ная ошибка управления также уменьшается.  

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Проведено исследование методов определения мак-

симальной ошибки управления для систем с астатизмом 
K-го порядка на примере системы управления углом тан-
гажа с помощью астатического автопилота.  

При исследовании системы проводилась оценка мак-
симальной ошибки управления для двух случаев нало-
жения ограничений: в первом случае ограничения 
накладываются на задающее воздействие, во втором 
случае – на задающее воздействие и его производную 
первого порядка, соответствующую астатизму системы. 
Проведено сравнение результатов, полученных для двух 
случаев наложения ограничений на задающее воздей-
ствие и его производные. Из полученных результатов 
видно, что увеличение порядка ограничиваемой произ-
водной приводит к уменьшению максимальной ошибки 
управления. Таким образом, можно утверждать, что при 
синтезе системы достаточно ограничить только задаю-
щее воздействие. При исследовании не учитывались 
внешние возмущения, накладываемые на систему. 

Имея оценку величины максимальной ошибки, мож-
но аналитически или численно решать задачи синтеза 
линейных систем с заданной точностью и максимальной 
простотой, а также задачи оптимизации системы по кри-
терию минимума максимальной суммарной ошибки. При 
этом синтез оптимальных систем по данному критерию 
дает системы с более узкой полосой пропускания. 
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Аннотация—В данной статье проведены анализ и 

оценка современных разработанных систем автоматиче-
ской парковки автомобиля. Рассмотрены перспективные 
интеллектуальные системы, основанные на теории функ-
циональных систем П.К. Анохина, которые могут быть 
использованы для управления автомобилем при парковке. 
Выделена структура интеллектуальной системы парковки 
автомобиля, основанная на функциональной схеме интел-
лектуальной системы. 

Ключевые слова—автомобиль, система автоматиче-
ской парковки, интеллектуальная система, функциональ-
ная система П.К. Анохина, акцептор действия. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Постоянный рост мирового населения и бурное раз-

витие экономики, науки и технологий привели к резкому 
увеличению количества транспортных средств в городе, 
а парковочные места в городе становятся все более 
плотными и узкими. В сложной городской парковочной 
среде даже опытные автомобилисты столкнутся с труд-
ностями при парковке. Поэтому парковка автомобиля 
считается одним из наиболее сложных маневров.  

Достижения в кибернетике, информатике и, в частно-
сти, искусственном интеллекте привели к решению 
сложной проблемы парковки автомобиля. Не так давно в 
современные автомобили стала устанавливаться система 
автоматической парковки. И способность автоматиче-
ской парковки автомобиля является самой популярной 
среди различных способностей беспилотных автомоби-
лей. Конечная цель интеллектуальной системы парковки 
автомобиля – дать людям возможность достичь «свобо-
ды последней мили». 

II. СИСТЕМА АВТОМАТИЧЕСКОЙ ПАРКОВКИ АВТОМОБИЛЯ 
Система автоматической парковки автомобиля 

(САПА) – это система маневров, которая автоматически 
припаркует автомобиль на месте без участия водителя.  

САПА позволяет: минимизировать время поиска сво-
бодного места для стоянки, оптимизировать занятое про-
странство в паркинге, что дает возможность большему 
количеству автомобилей использовать данную область, и 
уменьшить время самого маневра парковки, при этом 
сводя к минимуму создаваемые помехи для движения и 
угрозы для жизни водителей и пешеходов [9]. 

Существуют различные технологии управления ав-
томатической парковкой, в основном включая техноло-
гию нечеткого управления, технологию управления бай-
есовским программированием, технологию планирова-
ния траектории и отслеживания пути, а также техноло-
гию искусственного интеллекта [10–12]. 

В технологии нечеткого управления парковкой раз-
работка нечеткого регулятора основана на опыте экспер-

тов и постоянной наладке, а для этого требуется много 
времени. В этой технологии исходное положение пар-
ковки, а также длина и ширина парковочного места 
имеют большее влияние на качество автоматической 
парковки. 

В технологии управления байесовским программиро-
ванием, а также в технологии планирования траектории 
и отслеживания пути парковка осуществляется по опре-
деленной траектории, полученной при помощи матема-
тической модели поворота автомобиля. 

Наиболее распространенным вариантом математиче-
ского описания поворота автомобиля является «велоси-
педная модель», которая представлена на рис. 1 [13].  

 
Рис. 1. «Велосипедная модель» поворота автомобиля 

Система уравнений, описывающая зависимость ко-
ординат и ориентации автомобиля от его скорости и угла 
поворота рулевых колес имеет следующий вид： 

cos θx v


 , 

(1) sin θy v


 , 

θ γtan
v

L




 , 

где v – скорость автомобиля; θ


– угловая скорость; L – 
расстояние между центрами задней и передней осей;  – 
угол поворота рулевого колеса. 

Тогда выражение для проекции скорости автомобиля 
относительно системы координат {O} на ось y системы 
координат {V} имеет вид: 

cos θ sin θ 0y x 
 

   
(2) 

что описывает неголономное ограничение, присущее 
данному виду автомобиля. 
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Определенный путь означает ограничения. Хотя си-
стема проста в реализации, она предъявляет строгие тре-
бования к начальному положению парковки и размеру 
парковочного места, а также недостаточно гибка или 
интеллектуальна. 

Существующие системы автоматической парковки 
автомобиля включают в себя блок сбора данных об 
окружающей среде, блок управления и исполнительные 
устройства. Вышеуказанный блок сбора данных об 
окружающей среде обычно состоит из системы получе-
ния изображений и системы определения расстояния, 
установленной на транспортном средстве (с помощью 
ультразвуковых датчиков или радиолокационных систем 
миллиметрового диапазона). 

В зависимости от конструкции всего различают два 
основных вида систем автоматической парковки: полно-
стью автоматический и полуавтоматический [14].  

Полностью автоматическая система позволяет исклю-
чить участие автомобилиста. Система сама найдет место и 
выполнит все маневры. Автомобилист даже может выйти 
из машины и наблюдать за процессом со стороны, запус-
кая и отключая систему с пульта управления (например, 
мобильный телефон или умные часы). Также можно в 
любой момент перейти в полуавтоматический режим. 

Полуавтоматическая система требует участия авто-
мобилиста. Автомобилисту нужно регулировать ско-
рость автомобиля педалью тормоза. В процессе парковки 
рулевое управление и система курсовой устойчивости 
находится под контролем блока управления. На экране 
информационного дисплея появляются подсказки для 
автомобилиста о необходимости остановиться или пере-
ключить передачу для движения вперед или назад.  

Работу системы автоматической парковки автомоби-
ля можно разделить на два этапа: поиск свободного пар-
ковочного пространства и собственно выполнение ма-
невра [15]. При поиске свободного парковочного про-
странства системе автоматической парковки нужно осу-
ществлять идентификацию типа парковочного места: 
перпендикулярный или параллельный. 

На рис. 2 представлена схема процесса парковки ав-
томобиля с САПА. При запуске САПА система позволя-
ет измерять расположение автомобиля, парковочного 
места и препятствий с помощью датчиков ультразвука и 
изображения. Далее система парковки может планиро-
вать траекторию движения автомобиля для парковки. 
Затем в соответствии с режимом, автоматическим или 
полуавтоматическим, система парковки выбирает и кон-
тролирует скорость и направление движения автомоби-
ля. Т.о., реализуется автоматическая парковка. 

В настоящее время система автоматической парковки 
у разных производителей имеет индивидуальные наиме-
нования, используются следующие названия: 

 Фольксваген – Park Assist, а также Park Assist Vi-
sion; 

 Тойота и Лексус – Intelligent Parking Assist System; 

 Опель – Advanced Park Assist; 

 Форд и Мерседес Бенц – Active Park Assist; 

 БМВ – Remote Park Assist System и другие. 

 
Рис. 2. Схема процесса парковки автомобиля с САПА 

III. ИНТЕЛЛЕКТУАЛЬНАЯ СИСТЕМА ПАРКОВКИ АВТОМОБИЛЯ 
На основе анализа вышесказанных разработанных 

систем автоматической парковки автомобиля можно 
обнаружить, что подобные системы предъявляют стро-
гие требования к расположению, направлению и размеру 
парковочного места, и они не справляются со сложными 
условиями лучше, чем опытные автомобилисты. 

Достижения в кибернетике, информатике и искус-
ственном интеллекте привели к появлению некоторых 
новых средств моделирования, управления и оптимиза-
ции сложных нелинейных систем управления. На стыке 
современной теории управления, искусственного интел-
лекта, нейрофизиологии и микроэлектроники, активно 
формируется и развивается область исследования и раз-
работок – интеллектуальное управление [1, 2].  

Искусственный интеллект уже давно использовался в 
теории и практике управления различными динамиче-
скими объектами, в частности автомобилями. Теперь 
многие производители разрабатывают беспилотные ав-
томобили с применением искусственного интеллекта. 

В настоящее время нет типовой архитектуры интел-
лектуальных систем управления. Довольно признавае-
мым является определение: интеллектуальная система 
управления должна иметь способность воспринимать 
информацию о процессах, возмущениях и условиях 
функционирования, выводить заключения и обучаться 
[3, 4].  

Одним из перспективных направлений синтеза ин-
теллектуальных систем (ИС) является симбиоз динами-
ческих экспертных систем, принятия решений, акцепто-
ра действия, адаптивного управления и оценивания, объ-
единенных в рамках функциональных систем [5]. 

Основными преимуществами использования теории 
функциональных систем П.К. Анохина для теории и 
практики ИСУ, являются универсальная архитектура 
функциональных систем, а также отточенные эволюцией 
механизмы функциональных систем [6–8].  
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Функциональная схема ИС представлена на рис. 3. 

 
Рис. 3. Функциональная схема интеллектуальной системы 

В блоке синтеза цели на основе памяти и мотивации, 
информации о внешней среде, собственном состоянии ИС 
осуществляется формирование цели функционирования 
системы. Далее сигнал поступает в динамическую экс-
пертную систему (ДЭС) и систему принятия решений. На 
основе этой информации вырабатывается управление. 

Результаты воздействия управления на объект посту-
пают в акцептор действия. Акцептор действия, являю-
щийся основой функционирования ИСУ, включает в 
себя алгоритм построения прогнозирующих моделей, 
прогноза параметров будущих состояний и сопоставле-
ния прогнозируемых результатов с результатами, полу-
ченными в реальности. 

Затем информация о соответствии результатов дей-
ствия и прогноза передается в ДЭС и блок синтеза цели. 

Таким образом, при несоответствии результатов дей-
ствия и прогноза вырабатывается новое управляющее 
воздействие или новая цель. Если же результаты дей-
ствия соответствуют прогнозу, то цель ИС выбрана пра-
вильно и управление реализуется эффективно. 

Подобная структура ИС является универсальной и 
может служить основой при синтезе систем управления 
различными динамическими объектами, в том числе и 
автомобилем.  

Таким образом, в этой статье предлагается новая ин-
теллектуальная система парковки автомобиля (ИСПА) – 
система, которая разработана на основе теории функци-
ональных систем П.К. Анохина. 

Структура ИСПА представлена на рис. 4. С помощью 
применения датчиков ультразвука и изображения можно 
производить поиск и идентификацию расположения пар-
ковочного места, автомобиля и препятствия. Затем на ос-
нове данных расположения ИСПА определяет целевое 
место стоянки автомобиля, а именно формулируется цель 
ИСПА. Далее эти данные поступают в ДЭС и систему 
принятия решений. На основе этих данных ДЭС позволя-
ет: строить карты парковочного места с помощью метода 
SLAM, т.е. одновременной локализации и построения 
карты; вырабатывать траекторию движения с использова-
нием «велосипедной модели» поворота автомобиля. 

В акцепторе действия ИСПА происходит формиро-
вание прогнозирующей модели на основе результатов 
действия и осуществляется прогноз дальнейшего изме-
нения параметров расположения автомобиля. Затем, по 
истечении некоторого времени, прогноз периодически 
сравнивается с реальным состоянием автомобиля, ситуа-
ция оценивается посредством экспертной системы, ан-

самбля критериев. На основе этой информации прини-
мается решение о дальнейшем управлении автомобилем. 

 
Рис. 4. Структура интеллектуальной системы парковки автомобиля: 
АПР – алгоритм поиска и идентификации расположения объекта 

Нужно отметить, что в случае возникновения внеш-
них изменений (движения других автомобилей и людей) 
необходимо постоянно адекватную модель движения, ее 
приходится строить заново или корректировать имею-
щуюся модель движения. 

ИСПА представляет собой измерительный комплекс, 
снабженный соответствующим программным обеспече-
нием. 

В ИСПА в качестве базовой измерительной системы 
использована ультразвуковая измерительная система 
(УИС). Система изображения, GPS и другие измери-
тельные системы применяются в качестве дополнитель-
ных внешних датчиков информации с целью повышения 
точности выходной информации. Структура измери-
тельного комплекса ИСПА представлена на рис. 5. 

 
Рис. 5. Структура измерительного комплекса ИСПА 

На рис. 5 введены следующие обозначения: 
1 – базовая измерительная система, т.е. ультразвуковая 
система измерения дальности; 2, …, N – датчики и изме-
рительные системы внешней информации; z – измери-
тельные данные; БО – блок оценивания;  – истинная 
информация о местоположении; x – погрешности УИС; 
x  – оценки погрешности УИС; x  – ошибка оценивания; 
x
  – прогноз погрешностей УИС; БКС – блок комплекси-
рования и сравнения; АПМ – алгоритм построения мо-
дели; АП – алгоритм прогноза. 

В БКС определяются степени наблюдаемости, фор-
мируются измерения для алгоритмов оценивания и по-
строения прогнозирующих моделей, а также проводится 
сравнение текущей апостериорной информации с ре-
зультатами прогноза.  

В АПМ математическая модель получается на основе 
проведенных измерений, которая используется в алгорит-
ме оценивания для определения состояния ИСПА, а также 
в критерии селекции. Когда автомобиль едет по подзем-
ной стоянке и свет тусклый, для построения прогнозиру-
ющей модели применяют алгоритм самоорганизации.  
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Результаты обработки информации позволяют опре-
делить наилучший состав ИСПА. В процессе функцио-
нирования проводятся измерения, вычисляются значения 
критерия селекции при использовании каждого внешнего 
датчика совместно с УИС, проводится построение моде-
ли, прогноз и сличение прогноза с результатом действия, 
оценивается вектор состояния, включающий погрешно-
сти УИС, осуществляется коррекция погрешностей УИС, 
определяется оптимальная структура ИСПА, которая 
будет использована на интервале прогнозирования. 

БО реализуется посредством алгоритма оценивания, 
например модификации фильтра Калмана. С выхода ал-
горитма оценивания оценка погрешности поступает в 
выходную информацию комплекса ИСПА. Таким обра-
зом, происходит коррекция информации местоположе-
ния автомобиля. 

В данной статье предложенная ИСПА позволяет зна-
чительно увеличивать точность построения карты пар-
ковочного места, устойчивость и безопасность парковки 
автомобиля в сложных условиях. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Исследованы существующие системы автоматиче-

ской парковки автомобиля и интеллектуальные системы 
парковки автомобиля, основанные на теории функцио-
нальных систем П.К. Анохина. Представлен принцип 
работы систем автоматической парковки автомобиля. На 
основе сравнения САПА и ИСПА сделан вывод о пре-
имуществе ИСПА. Таким образом, разработана интел-
лектуальная система парковки автомобиля, основанная 
на теории функциональных систем П.К. Анохина. 
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Аннотация—Статья посвящена вопросу определения 
координат и углов ориентации автономного необитаемого 
подводного аппарата относительно высокочастотной гид-
роакустической системы ближнего радиуса действия. За-
дача навигации предполагает маневрирование аппарата, 
что приводит к формированию зон с различной акустиче-
ской видимостью излучателей приемными элементами 
аппарата и необходимостью последовательного решения 
задачи навигации с уменьшением получаемой информа-
ции и использованием результатов, полученных на 
начальных этапах приведения. 

Ключевые слова—автономный необитаемый подводный 
аппарат, гидроакустическая навигационная система, 
ближнее поле, задача приведения. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Целью работы является решение задачи навигации с 

использованием высокочастотной гидроакустической 
системы приведения ближнего радиуса действия в ин-
тересах решения задачи стыковки автономного необита-
емого подводного аппарата (АНПА) к причальному 
устройству [1–3]. 

Гидроакустическая система приведения включает 
две приемные антенны, которые размещаются под ки-
лем АНПА в кормовой и носовой части, а также четыре 
излучателя, устанавливаемые по краям причального 
устройства (нос, корма, левый и правый борт) и осу-
ществляющие периодическое ненаправленное излуче-
ние сигнала (рис. 1). Следует отметить, что при работе 
гидроакустической системы неизбежно появление силь-
ной реверберационной помехи, как следствие, при излу-
чении маяками используются тональные сигналы одной 
частоты с разнесением по времени излучения таким обра-
зом, чтобы по периоду обнаружения сигнала можно было 
однозначно идентифицировать источник излучения. 

 
Рис. 1. Навигация АНПА в ближнем поле 

Задача приведения АНПА предполагает маневриро-
вание аппарата и последовательное приближение к при-
чальному устройству, что приводит к необходимости 
решения задачи определения координат и углов ориен-
тации относительно причального устройства при раз-
личной акустической видимости излучателей приемны-
ми элементами антенн. 

При маневрировании АНПА можно выделить три 
зоны видимости приемниками различных излучателей: 

 зона 1 – в зоне видимости каждой антенны нахо-
дятся все четыре излучателя; 

 зона 2 – в зоне видимости каждой антенны нахо-
дятся три излучателя; 

 зона 3 – в зоне видимости каждой антенны нахо-
дятся по одному излучателю. 

Для успешного решения задачи приведения АНПА к 
причальному устройству необходимо обеспечить ошиб-
ку позиционирования аппарата в момент стыковки (в 
зоне 3) в пределах нескольких сантиметров. Решение 
становится возможным при использовании информации 
по оценке времени излучения маяками при прохожде-
нии АНПА в зоне 1 и в зоне 2. 

В работе приводятся результаты натурной апроба-
ции разработанного алгоритма оценки координат и уг-
лов ориентации на макете АНПА и макете причального 
устройства, полученные в испытательном бассейне АО 
«Концерн «ЦНИИ «Электроприбор». 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ  
Для решения задачи навигации при нахождении 

АНПА в зоне 1 предварительно выполняются следую-
щие действия: 

1) обнаружение сигналов от маяков причального 
устройства. Пусть ̂ݐ௜ – это оценка времени полу-
чения сигнала на входе ݅ приемника (݅ ∈ 1: 10); 

2) идентификация маяков согласно временной диа-
граммой последовательности излучений. Пусть 
௜ݐ̂
௝– это оценка времени получения сигнала ̂ݐ௜ 	с 

учетом идентификации излучения сигнала от ма-
яка ( ݅ ∈ 1: 10, ݆ ∈ 1: 4) . При этом координаты 
,ݔ) ,ݕ  ௝ и последовательность времен излучения(ݖ
маяков считаются известными.  

Требуется разработать метод (1ݒܽ݊ܨ), осуществля-
ющий преобразование множества оценок времен приня-
тых на антенны аппарата сигналов от маяков в коорди-
наты (ݔ෤, ,෤ݕ ,෤ߙ) углы ориентации АНПА ,(ݖ̃ ,෨ߚ  ෤) и времяߛ
излучения от первого маяка (̃ݐଵ): 
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௜ݐ̂〉
௝, ,ݔ) ,ݕ ௝〉௜∈ଵ:ଵ଴,௝∈ଵ:ସ(ݖ

ி௡௔௩ଵ
ሱ⎯⎯⎯ሮ ,෤ݔ) ,෤ݕ ,ݖ̃ ,෤ߙ ,෨ߚ ,෤ߛ  .(ଵݐ̃

Тогда при нахождении АНПА в зоне 2, задача нави-
гации определяется как 

௜ݐ̂〉
௝, ,ݔ) ,ݕ ௝(ݖ , ଵ〉(௜,௝)ݐ̃

ி௡௔௩ଶ
ሱ⎯⎯⎯ሮ ,෤ݔ) ,෤ݕ ,ݖ̃ ,෤ߙ ,෨ߚ ,෤ߛ  ,(ଵݐ̃

где пары (݅, ݆) ∈ {(1: 5, 1), (1: 5, 3: 4), (6: 10, 2: 4)}  опре-
деляют область видимости излучателей приемными 
элементами антенн АНПА. 

Тогда при нахождении АНПА в зоне 3 задача нави-
гации определяется как 

௜ݐ̂〉
௝, ,ݔ) ,ݕ ௝(ݖ , ଵ〉(௜,௝)∈{(ଵ:ହ,ଵ),(଺:ଵ଴,ଶ)}ݐ̃

ி௡௔௩ଷ
ሱ⎯⎯⎯ሮ ,෤ݔ) ,෤ݕ ,ݖ̃ ,෤ߙ ,෨ߚ  .(෤ߛ

III. МЕТОД РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ НАВИГАЦИИ 

A.  Метод решения при нахождении АНПА в зоне 1 
Определим следующий двухэтапный алгоритм ре-

шения задачи навигации. На первом этапе найдем 
окрестность координат и углов ориентации АНПА, на 
втором этапе найдем оценку времени излучения первого 
маяка. Разберем данное решение более подробно. 

Этап 1 – поиск окрестности координат и углов ори-
ентации. Воспользуемся подходом на основе метода 
обучения с учителем, где в качестве признаков будут 
следующие значения: 

 ൫ݐ௔
௝ − ௕ݐ

௝൯
௝∈ଵ:ସ

 – разница времен приема сигнала 
между парами максимально разнесенных прием-
ных элементов (ܽ, ܾ)  на фиксированном маяке 
(очевидно, что разница времен между сигналами, 
принятыми на приемные элементы, входящие в 
одну антенну, менее информативна); 

 ൫ݐ௜௔ − ௜௕൯௜∈ଵ:ଵ଴ݐ  – разница времен приема сигнала 
между парами маяков (ܽ, ܾ)  на фиксированном 
приемном элементе. 

В качестве искомых значений зададим сетку воз-
можных значений координаты и углов ориентации 
АНПА. Стоит обратить внимание, что сетку координат 
стоит задавать с переменным шагом для увеличения 
эффективности решения задачи навигации. 

Предлагается использовать метод K-ближайших со-
седей с использованием метрики 1ܮ. 

Этап 2. Уточнение решения навигационной задачи и 
определение времени сводится к решению системы ал-
гебраических уравнений с использованием метода дове-
рительного региона [4, 5], где в качестве ограничений и 
начального значения задаются координаты и углы ори-
ентации, полученные на первом этапе. 

Следует обратить внимание, что главной целью ре-
шения системы алгебраических уравнений является 
нахождение оценки времени излучения сигнала первым 
маяком ̃ݐଵ. Полученная оценка используется для оценки 
дистанции в решении задачи навигации при нахождении 
АНПА в зоне 2 и в зоне 3.  

B. Метод решения при нахождении АНПА в зоне 2 и 3 
При нахождении аппарата в зоне 2 и в зоне 3 число 

информационных значений существенно уменьшается, 
что делает использование подхода по предварительному 

нахождению окрестности координат (выполнение этапа 
1 в зоне 1) нецелесообразным. 

Определение координат и углов ориентации сводит-
ся к решению системы алгебраических уравнений на 
основе разностно-дальномерного метода с использова-
нием прогнозирования времени излучения сигнала от 
известного маяка (например, оценка времени от первого 
маяка) устройства приведения [2, 3]. 

IV. ОПИСАНИЕ ЭКСПЕРИМЕНТА 
Отработка навигации в ближнем поле проводилась в 

испытательном бассейне АО «Концерн «ЦНИИ «Элек-
троприбор» с использованием подъемно-поворотного 
устройства (ППУ), на котором размещался макет 
АНПА. На дно бассейна размещается макет устройства 
приведения, к сторонам которого предварительно уста-
новлены поплавковые индикаторы. По глубине погру-
жения поплавковых индикаторов делается вывод о кор-
ректности положении макета устройства приведения на 
дне измерительного бассейна (рис. 2). 

 
Рис. 2. Постановка эксперимента в испытательном бассейне 

На следующем этапе подготовки к проведению экс-
перимента выполняется установка (с использованием 
поплавковых индикаторов) оси вращения ППУ над гео-
метрическим центром макета устройства приведения. 
Данное положение ППУ является исходным и принима-
ется за начало координат (в горизонтальной плоскости). 
Отсчет вертикальной координаты производится от 
плоскости крепления поплавковых индикаторов при 
отсутствии крена/дифферента макета устройства приве-
дения или от точки крепления поплавкового индикато-
ра, имеющего максимальную глубину, при наличии 
крена/дифферента. 

Проверка выполнения решения задачи навигации 
проводится в следующей последовательности: 

 ППУ с закрепленными на нем посредством дер-
жателя приемными антеннами устанавливается в 
исходное положение – начало координат в гори-
зонтальной плоскости (на оси геометрического 
центра устройства приведения); 

 производится включение излучения маяков в со-
ответствии с заданной временной диаграммой; 

 производится смещение ППУ в заданную точку (в 
горизонтальной плоскости) и на заданную глуби-
ну для обеспечения условий текущей проверки. 
Контроль перемещения ППУ осуществляется по-
средством пульта управления ППУ комплекса ис-
пытательного бассейна; 
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 производится (при необходимости) поворот ППУ 
с закрепленными приемными антеннами на за-
данный угол; 

 исходя из заданных смещений в вертикальной и 
горизонтальной плоскостях вычисляются факти-
ческие значения координат ППУ. Полученные 
значения принимаются в качестве опорных для 
последующей проверки выполнения норм предъ-
являемых к решению задачи навигации. 

Эксперимент состоит в размещении макета АНПА в 
заданных точках координат относительно макета 
устройства приведения с различными углами поворота в 
горизонтальной плоскости и получении оценок в реаль-
ном масштабе времени. Работа в зоне 2 и 3 (видимость 
приемных антенн только одного излучателя) проводи-
лось с переходом из зоны 1.  

Следует отметить, что размеры макетов АНПА и 
устройства приведения в несколько раз меньше разме-
ров их штатных аналогов. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Полученные в результате апробации разработанного 

алгоритма навигации оценки СКО по дистанции и угло-
вых координат (в горизонтальной плоскости) не превы-
шали заданных пороговых значений с учетом пересчета 
исходных требований по точности приведения АНПА к 
размерам используемых при испытании макетов. 
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Abstract—в работе предложен способ минимизации 

высоты низковысотного беспилотного летательного 

аппарата при отсутствии карты высот рельефа местности. 

Суть способа заключается в стремлении приближаться к 

минимальному градиенту подстилающей поверхности. 

Путевой угол летательного аппарата, в пределах 

определенного сектора, отклоняется в сторону измерителя 

наклонной дальности, выдающего большее значение. 

Компьютерное моделирование показало, что в 

определенных условиях с помощью предложенного 

способа возможно достаточно снизить высоту 

беспилотного летательного аппарата. 

Keywords—БПЛА, низколетящий аппарат, 

минимизация высоты, оптимизация траектории, 

управление полетом. 

I. INTRODUCTION 
Инерциальные системы управления летательными 

аппаратами имеют нарастающую в течении времени 
ошибку, по причине неточных начальных условий, 
неточной ориентации инерциальной системы, 
погрешностей измерителей и несовершенства алгоритма 
оценки местоположения. Точность оценки координат 
летательного аппарата можно повысить периодическим 
сопоставлением измеренных параметров физических 
полей Земли с хранящимися в памяти вычислительного 
устройства [1]. 

В качестве одного из физических полей может быть 
использовано поле рельефа местности, которое является 
наиболее стабильным для коррекции координат. 
Навигация по полю рельефа местности основана на 
измерении высоты рельефа местности на борту 
летательного аппарата как разности измерения 
абсолютной и геометрической высот полета в текущей 
точке траектории и сравнении этого измерения с 
эталонной информацией о поле в вычислительной 
системе. Для выполнения сравнения рассчитывается 
целевой функционал, характеризующий корреляцию 
измеренных высот с заданными. По экстремуму 
функционала определяют текущее местоположение 
летательного аппарата. Системы, работающие по 
данному принципу, называются корреляционно-
экстремальными навигационными системами [2,3]. 

Известен способ навигации летательных аппаратов 
[4]: 

1. Задают эталонную карты местности о 
навигационном поле земли 

2. Выбирают участок местности (мерный участок), 
который определяется величиной допустимых 
отклонений ЛА по дальности 

3. Измеряют с использованием одного луча 
радиоволн значения высот от ЛА до рельефа мерного 
участка в точках текущих измерений траектории 
движения ЛА  

4. Вычисляют отклонения после прохождения ЛА 
мерного участка истинных геометрических высот, 
измеренные с помощью радиоволн, от высот, 
измеренных бародатчиком  

5. Составляют для мерного участка текущую карту 
высот рельефа для составления которой используют 
данные о скорости ЛА и углах эволюций (тангаж, крен и 
курс) 

6. Определяют на основе эталонной карты 
местности трассы, направленные вдоль мерного участка, 
поперек мерного участка, соответствующим шагу 
эталонной карты (плановые координаты эталонной 
карты). 

7. Совмещают текущую и эталонную карты 
исследуемой местности. 

8. Сравнивают текущую и эталонную карты путем 
корреляционно-экстремальной обработки реализаций с 
использованием разностных алгоритмов. 

9. Вычисляют сигнал коррекции местоположения 
ЛА на основе анализа взаимных смещений эталонной и 
текущей карт местности мерного участка. Управляют 
движением ЛА путем коррекции его местоположения. 

Существуют задачи, при которых необходимо 
двигаться на минимально допустимых высотах. 
Например, для мониторинга местности, нефтепровода и 
т.п. Для осуществления безопасного движения на 
минимальной высоте необходимо иметь достаточно 
точные данные о рельефе местности вблизи траектории 
полета, которые не всегда возможно получить. Таким 
образом, недостатком корреляционно-экстремальных 
навигационных систем является необходимость в 
наличии достаточно точной карты высот. При 
необходимости минимизации высоты летательного 
аппарата с возможностью формирования маршрута в 
процессе полета, частично устранить данный недостаток 
возможно, стремясь прокладывать траекторию 
преимущественно над более низкими участками 
подстилающей поверхности. Исследования подобного 
способа минимизации высоты низколетящего аппарата 

141

dubrovskaya_ea
Машинописный текст

dubrovskaya_ea
Машинописный текст

dubrovskaya_ea
Машинописный текст



вблизи взволнованной морской поверхности, 
заключающийся в стремлении двигаться в направлении 
минимального градиента морской поверхности, показали 
его эффективность [5-7]. 

Применение предлагаемого способа минимизации 
высоты безопасно в случае, если маневренные 
характеристики летательного аппарата позволяют 
выдерживать максимальный градиент подстилающей 
поверхности, находясь на опорной (заданной) истинной 
геометрической высоте относительно нее. Опорная 
истинная геометрическая высота задается таким 
образом, чтобы исключить вероятность столкновения с 
препятствием, например, деревом или строением. 

II. ОПИСАНИЕ СПОСОБА МИНИМИЗАЦИИ ВЫСОТЫ БПЛА 
Предложенный способ осуществляется следующим 

образом: 

1. Задаются области местности, над которыми 
летательный аппарат движется в режиме минимизации 
высоты без использования корреляционно-
экстремального метода (по причине отсутствия точных 
данных о высотах); 

2. Оцениваются текущие координаты летательного 
аппарата; 

3. При попадании летательного аппарата в область 
местности, по которой отсутствуют точные данные о 
высотах, как минимум в двух направлениях 
локационным способом измеряют наклонные дальности 
до подстилающей поверхности, а также вычисляют 
опорный путевой угол, направленный на ближайшую 
контрольную точку траектории (либо конечную точку 
траектории); 

4. С учетом текущего пространственного 
положения летательного аппарата и измеренных 
наклонных дальностей вычисляют высоты 
подстилающей поверхности в точках отражения сигнала; 

5. Путевой угол летательного аппарата 
отклоняется на заданную величину в направлении точки 
подстилающей поверхности с наименьшей высотой, если 
при отклонении разница между новым путевым углом и 
опорным не будет превышать заданный порог. 

Данный способ позволяет двигаться 
преимущественно над ложбинами подстилающей 
поверхности, минимизируя среднюю высоту полета. Его 
реализация безопасна при отсутствии на местности 
высоких объектов с неизвестными координатами, с 
которыми существует риск столкновения. 

 

Устройство для реализации предложенного способа 
изображено на рис. 1. На корпусе БПЛА, например, 
левой и правой полуплоскостях крыла, закрепляются два 
разнесенных в пространстве измерителя наклонных 
дальностей, наклоненных под определенным углом, 
например, 70 град. относительно вертикальной оси. 
Таким образом, чтобы оценивать дальность до рельефа 
подстилающей поверхности на расстоянии, дающем 
наибольшую эффективность реализации способа. Третий 
измеритель наклонной дальности закрепляется в 
передней части БПЛА, например, на носу, таким 

образом, чтобы его луч был направлен незначительно 
ниже горизонтальной оси. Угол наклона определяется 
таким образом, чтобы за допустимый интервал времени 
обнаружить препятствие в направлении движения БПЛА 
и предотвратить столкновение с ним за счет подъема 
высоты. 

 
а) 

 
б) 

Рис. 1 – Схема размещения измерителей наклонных 
дальностей 

Чтобы обеспечить измерение наклонной дальности, 
ее измеритель должен иметь достаточно узкую 
диаграмму направленности, например, шириной 5-10 
град. Иначе, показания усреднятся по всему диапазону 
углов, диаграммы направленности и результат оценки 
будет недостоверен. Измерители наклонной дальности 
могут быть реализованы, например, в виде 
фазированных антенных решеток или устройств другого 
типа. 

Измерения наклонных дальностей проводятся, когда 
крен и тангаж БПЛА близки к нулю. Поскольку данные 
углы вносят значительную нелинейную погрешность в 
измерения. Таким образом, перед измерением 
наклонных дальностей для принятия решения о 
необходимости начала следующего маневра 
минимизации высоты, необходимо завершить текущий 
маневр. При нулевом крене отклонения по тангажу в 
пределах нескольких градусов допустимы для оценки 
наклонных дальностей, используемых для определения 
бокового отклонения путевого угла, поскольку 
незначительное пропорциональное изменение обоих 
дальностей до областей падения диаграмм 
направленностей на рельеф допустимо. В случае же 
крена увеличение наклонных дальностей изменяется 
непропорционально, что вызывает значительные 
погрешности в оценке рельефа.  

Математическое описание способа минимизации 
высоты 

Реализацию способа можно условно разделить на три 
части (функции), выполняемые последовательно одну за 
другой: 

1. Функцию формирования траектории БПЛА, 
прокладываемой преимущественно над более низкими 
участками рельефа. 
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2. Функцию стабилизации истинной 
геометрической высоты относительно опорного 
значения. 

3. Функцию предотвращения столкновения с 
рельефом и объектами на нем. 

Функцию формирования траектории БПЛА, 
прокладываемой преимущественно над более низкими 
участками рельефа, можно описать формулой. 
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пl  – наклонная дальность, измеренная правым 
(первым) измерителем; 

лl  – наклонная дальность, измеренная левым (вторым) 
измерителем; 

кD  – величина изменения курса ЛА при разности 
показаний измерителей наклонных дальностей; 
Δt  – период снятия измерений с измерителей 

наклонных дальностей. 
Физический смысл уравнения (1) заключается в том, что 
измеряют две наклонные дальности до подстилающей 
поверхности lr и ll, находят разницу между ними, 
сравнивают с пороговым значением. Если разница 
между наклонными дальностями больше заданного 
порога, то вычисляют предварительный путевой угол 
БПЛА, как сумму текущего путевого угла БПЛА и 
заданного отклонения (γ(t-Δt) ±Dk) в направлении 
измерителя наклонной дальности, показавшего большее 
значение (Dk*turn_direction(l,l*)). Функция 
turn_direction(.) выдает 1, если меньшая наклонная 
дальность у левого измерителя, -1 – если у правого. 
После чего результат умножается на заданный 
коэффициент изменения путевого угла. Если 
предварительный путевой угол не выходит за границы 
сектора допустимых направлений движения, то 
отклоняют путевой угол БПЛА на вычисленное 
значение, если выходит, то отклоняют на максимально 
допустимое значение (функция sector(.)). Это 
обеспечивает приближение БПЛА к ложбинам 
подстилающей поверхности. В функции sector(.) первый 
параметр - предварительный путевой угол БПЛА, γц – 
направление на конечную точку следования (цель), Dψ – 
ширина сектора разрешенного движения. 

Сектор разрешенных направлений движения задается 
для предотвращения ухода траектории БПЛА от цели. 
Поскольку для прихода к цели необходимо в процессе 
движения выбирать наименьший градиент 
подстилающей поверхности таким образом, чтобы 
непрерывно приближаться к ней. Для обеспечения 
прихода к цели сектор разрешенных направлений 
движения сужается по мере приближения к цели. 
Принцип формирования сектора разрешенных 
направлений движения показан на рис. 2 

 
Рис. 2 – Принцип формирования сектора 

разрешенных направлений движения показан на рис. 2. 

Функция стабилизации истинной геометрической 
высоты относительно опорного значения заключается в 
том, что измеряют разницу текущей истинной 
геометрической высоты и опорной. И корректируют 
разницу высот таким образом, чтобы истинная 
геометрическая высота равнялась опорной. 

Функция предотвращения столкновения с рельефом и 
объектами на нем определена в описании способа (п. 7). 

III. МОДЕЛИРОВАНИЕ 
Эффективность предложенного метода оценивалась 
путем компьютерного моделирования. Для имитации 
рельефа была взята карта местности Краснодарского 
края и на основе нее, с использованием преобразования 
координат в прямоугольную систему координат, 
составлена матрица высот с шагом 100 м по 
горизонтальной плоскости. Для наглядности 
дополнительно уточнялись точки вершин и ложбин 
рельефа. Перед началом имитации движения БПЛА 
были заданы точки старта и конца движения (цели). В 
процессе движения с шагом 1 с измерялись текущие 
координаты БПЛА и рассчитывались наклонные 
дальности до рельефа подстилающей поверхности. При 
этом высота рельефа интерполировалась в точке 
касания подстилающей поверхности лучем измерителя. 
Результат формирования низковысотной траектории 
БПЛА, преимущественно над ложбинами рельефа 
местности приведен на рис. 3. Для наглядности на рис. 3 
показана кривая, интерполированная по точкам 
траектории БПЛА, переведенным из прямоугольной 
системы координат в геодезические. 
При моделировании были приняты следующие значения 
параметров передаточных функций БПЛА: 



BK =2; B =0.73; BT =3.5; 

HK =2; 1HT =4; HT = 3; 

H =0.7. 
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Рис. 3 – Результат формирования низковысотной 
траектории БПЛА, преимущественно над ложбинами 
рельефа местности  

 
На рис 3. Показана траектория в случае нахождения 
точек старта и конца движения вблизи ложбины реки. 
На рис. 4 показана траектория, полученная при 
размещении точек старта и конца движения вблизи 
вершин рельефа, таким образом, чтобы БПЛА было 
необходимо преодолеть возвышенности. 
 

 
Рис. 4 - Результат формирования низковысотной 
траектории БПЛА при движении через возвышенности 

 
Поскольку по мере приближения к цели сектор 
разрешенных направлений движения сужается, чтобы 
обеспечить приход к цели, ближе к концу пути 
минимизация высоты проводится менее эффективно. 

Результаты моделирования показали, что в 
зависимости от расположения точек начала и конца 
траектории, рельефа, размеров сектора разрешенного 
движения и характеристик БПЛА средняя высота 
траектории снижается приблизительно на 200 – 600 м, 
что позволяет двигаться по ложбинам значительно ниже 
вершин рельефа. 

IV. ВЫВОДЫ 
В статье предложен способ формирования 

низковысотной траектории беспилотного летательного 
аппарата, прокладываемой преимущественно над более 
низкими участками рельефа, на основе данных о 
точечных наклонных дальностях, текущих собственных 
параметрах движения и заданной конечной точки 
маршрута. Путем моделирования показано, что 
предложенный способ позволяет снизить среднюю 
высоту траектории БПЛА на 200-600 м. 
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Аннотация—В работе исследуется эффективность под-

хода по формированию оптимальной программы управле-
ния процессом переориентации продольной оси наноспут-
ника. Подход основан на представлении структуры управ-
ления в виде четных рядов Фурье, коэффициенты которых 
определяются методом дифференциальной эволюции. При-
водится сравнение полученных результатов с известными. 

Ключевые слова—наноспутник, переориентация, ряды 
Фурье, дифференциальная эволюция. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
За последние два десятилетия в космической отрасли 

произошла «тихая революция»: на смену большим кос-
мическим аппаратам (КА) пришли малоразмерные кос-
мические аппараты массой от нескольких десятков кило-
грамм (микроКА) до нескольких килограмм (нано-, пи-
коспутники). С развитием технологий задачи, решаемые 
наноспутниками, усложнялись, и в настоящее время 
наноспутники решают широкий спектр как научных, так 
и коммерческих задач [1]. Дальнейшее развитие и прак-
тическое применение наноспутников связаны не только 
с прогрессом технологий (элементной базы для борто-
вых систем наноспутников), но и совершенствованием 
математико-алгоритмического обеспечения управления 
их движением, поэтому вопросы разработки новых под-
ходов к управлению угловым движением НС являются 
актуальными.  

При разработке алгоритмов управления угловым 
движением наноспутникам формата CubeSat необходимо 
учитывать тот факт, что величина момента, создаваемого 
системой управления движением (СУД) сопоставима с 
внешними моментами. В качестве внешних моментов, 
как это показано в [2], необходимо наряду с гравитаци-
онным моментом учитывать аэродинамический момент. 

В настоящее время вопросы оптимального управле-
ния угловым движением (стабилизация и переориента-
ция) «больших» КА хорошо проработаны и решаются 
различными способами: с помощью оптимальных или 
квазиоптимальных алгоритмов поворота КА. Оптималь-
ные алгоритмы управления строятся на основе решения 
задачи оптимального управления с использованием 
принципа максимума Понтрягина [3–9], квазиоптималь-
ные алгоритмы управления базируются на концепции 
решения обратных задач динамики [10–14]. Алгоритмы 
управления на базе решения обратных задач динамики 
требуют меньше вычислительных ресурсов и, следова-
тельно, более предпочтительны для бортовых систем 
наноспутников, однако оптимальность полученных ре-
шений в полной степени не исследована. При решении 
задач управления угловым движением «больших» КА с 
использованием принципа максимума Понтрягина внеш-

ние моменты не учитываются, поскольку управляющий 
момент, создаваемый СУД таких КА, значительно пре-
восходит внешние моменты. 

В настоящей работе предлагается подход к переориен-
тации продольной оси наноспутника, который позволяет 
получить оптимальное управление по требуемому крите-
рию оптимальности при учете внешних моментов и огра-
ничений на управляющий момент. Подход основан на 
представлении структуры управления в виде четных рядов 
Фурье. Коэффициенты рядов Фурье вычисляются исходя 
из экстремума целевой функции, отражающей критерий 
оптимальности. В качестве алгоритма поиска экстремума 
используется алгоритм дифференциальной эволюции [15]. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Угловое движение динамически симметричного 

наноспутника под действием гравитационного и 
аэродинамического моментов в плоскости круговой ор-
биты описывается уравнением [16]: 
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динамического момента;  
0

4cos sin
0,1x x

Lс с  


 
  

 
 – 

коэффициент лобового сопротивления наноспутника, 
усредненный по углу собственного вращения; L  – харак-
терный размер (длина наноспутника);   23

2g n xk I I    – 

коэффициент гравитационного момента; ,n xI I  – попе-
речный и продольный моменты инерции наноспутника 

соответственно; 
3R
   – угловая скорость движения 

наноспутника по орбите;  u t  – управляющий момент. 

Требуется найти управляющий момент u(t), который 
обеспечит перевод наноспутника из начального положе-
ния в конечное за требуемое время T при учете ограни-
чения на управляющий момент ( maxu ) и удовлетворяет 
выбранному критерию оптимальности. 

Перепишем уравнение плоского движения наноспут-
ника (1) в виде 

 
1 2

2 1 1sin sin 2ga

n n n

k u tk
I I I

 

  





  




 , (2) 
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а граничные условия запишем в виде 

   
   

1 1,0 1 1,

2 2,0 2 2,

0 , ,

0 , .
f

f

T

T

   

   

 

 
 (3) 

Ограничение на управление запишем как 

maxu u . (4) 

Управление будем строить на основе четных рядов 
Фурье: 

0

1
( ) cos

2

N

n n
n

A ntu t A
T





    
 

 , (5) 

при этом доставляющее минимум критерию оптималь-
ности: 

   2

0

1 min.
2

T
I u u t dt   (6) 

III. РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 
Для решения сформулированной задачи (2)–(6) будет 

использоваться алгоритм дифференциальной эволюции 
[17]. Учитывая особенность алгоритма дифференциаль-
ной эволюции, для решения задачи сформулируем экви-
валентную постановку задачи. Для этого запишем целе-
вую функцию, отражающую граничные условия (3) и 
критерий оптимальности (6): 

 

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

3
3

2

( ) ( ) ( )

min,

f f

п

u k T k T T

k T
I u

I

     

 

   
 (7) 

где ki – весовые коэффициенты. 

Задача поиска минимума целевой функции (7) сво-
дится к отысканию коэффициентов Ai, входящих в вы-
ражение (5) при обязательном удовлетворении условия 
(4). Поскольку базовая структура алгоритма дифферен-
циальной эволюции не позволяет учитывать ограниче-
ния типа (4) при поиске коэффициентов Ai управления 
(5), то был предложен подход с использованием извест-
ного метода Монте-Карло для формирования начальной 
области отыскиваемых коэффициентов Ai, которая будет 
обеспечивать выполнение ограничений (4). Структура 
подхода проиллюстрирована на рис. 1. 

 
Рис. 1. Схема алгоритма 

В зависимости от времени переориентации, структу-
ры управления и ограничения на модуль управления 
области локализации искомых коэффициентов опреде-
ляются методом Монте-Карло. Найденные области ис-
пользуются в качестве области допустимых значений в 
методе дифференциальной эволюции. 

IV. ЧИСЛЕННЫЙ ПРИМЕР 

A. Исходные данные 
Рассмотрим предложенный подход на примере нано-

спутника, параметры которого приведены в табл. 1. 
ТАБЛИЦА 1. ХАРАКТЕРИСТИКИ НАНОСПУТНИКА 

Характеристики наноспутнкиа Величина 
Масса m, кг 2 

Поперечный момент инерции In, кг м2 0,01975 

Продольный момент инерции Ix, кг м2 0,004 

Длина l, м 0,3 

Площадь миделя S, м2 0,01 

Запас статической устойчивости Δx, м 0,06 

Максимальный управляющий момент umax, Н м  5∙10–6 

 
Граничные условия для решения задачи представле-

ны в табл. 2. Время переориентации Т составляет 1400 с. 
ТАБЛИЦА 2. ГРАНИЧНЫЕ УСЛОВИЯ 

Параметр Начальное 
значение 

Конечное 
значение 

Угол атаки α1, градус 180 0 

Угловая скорость α2, градус/с 2 0 

B. Настройка алгоритма дифференциальной эволюции 
Как известно из [15], эффективность метода ДЭ зави-

сит от параметров P и F. Авторы [15] рекомендуют ис-
пользовать значения F = 0,5 и P = 0,9 для широкого 
спектра задач. В данной работе проведено исследование 
сходимости метода ДЭ в зависимости от параметров F и 
P. Было проведено статистическое моделирование реше-
ния задачи переориентации для различных параметров F 
и P и построена область распределения количества ите-
раций, необходимых для получения оптимального 
управления (рис. 2). 

F

 
Рис. 2. Исследование сходимости 
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Из рис. 2 следует, что наиболее оптимальными зна-
чениями для метода ДЭ в рассматриваемой задаче явля-
ются F = 0,3 и P = 0,9. При уменьшении P или увеличе-
нии F происходит существенное увеличение количества 
итераций, необходимых для решения задачи. 

C. Результаты численного решения 
Сопоставление подобранных коэффициентов ряда 

Фурье с исходной областью поиска показало, что коэф-
фициенты находятся вблизи медианы распределения. 

 

 

В
ер

оя
тн
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ть

 
Рис. 3. Сравнение полученных коэффициентов с начальной областью 
поиска 

На рис. 4 приведены модули управляющих моментов, 
вычисленных по предлагаемому подходу с использова-
нием принципа максимума Понтрягина (ПМ) и решения 
обратной задачи динамики (ОЗД). 

 
Рис. 4. Сравнение программ управления 

Как видно из рис. 4, управление, сформированное по 
предложенному подходу, имеет меньшую величину 
управления по модулю на существенном интервале вре-
мени по сравнению с управлением, полученным с ис-
пользованием ПМ и решения ОЗД. Следует отметить, 
что на интервале времени от 700 до 1050 секунд модуль 
управляющего момента, вычисленный с использованием 
метода ДЭ, близок к нулю. Это объясняется тем, что ме-
тод ДЭ позволяет учесть влияние моментов внешних 
сил. На рассмотренном интервале времени главный век-

тор момента внешних сил расположен таким образом, 
что разворачивает продольную ось наноспутника в тре-
буемом направлении, тем самым способствуя выполне-
нию краевых условий практически без включения си-
стемы управления угловым движением. Наличие данно-
го участка движения наноспутника заметно сократило 
затраты энергии, необходимые для осуществления ма-
невра. Затраты энергии составили 1,219∙10–6, 1,248∙10–6 и 
8,0506∙10–7 (Дж с) при использовании ПМ, решения ОЗД 
и метода ДЭ соответственно. 

На рис. 5 представлены фазовые портреты, описыва-
ющие процесс переориентации продольной оси НС для 
различных подходов. 

 
Рис. 5. Фазовый портрет 

Траектория, сформированная с помощью ДЭ, нахо-
дится в окрестности вышеупомянутых решений. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе предложен подход к переориентации про-

дольной оси наноспутника, в котором структура управ-
ления выбрана в виде четных рядов Фурье, коэффициен-
ты которых определяются методом дифференциальной 
эволюции. Полученные результаты при сравнении с 
классическими подходами показали большую энергети-
ческую эффективность при незначительном увеличении 
вычислительных затрат по сравнению. 
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Аннотация—В данной статье рассматривается пробле-
ма терминального управления подвижным объектом, 
представленным системой дифференциальных уравнений 
второго порядка в форме пространства состояний, – воз-
никновение автоколебаний в конечной точке управления. 
Использован фильтр Калмана в качестве наблюдателя 
состояния, обеспечивающий устранение автоколебаний в 
конечной точке управления. Проведено математическое 
моделирование с построенным фильтром Калмана для 
подтверждения достижения поставленной цели. 

Ключевые слова—терминальное управление, автоколе-
бания, фильтр Калмана, наблюдатель состояния, мате-
матическое моделирование. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Терминальное управление, применяемое в различ-

ных технических системах, обеспечивает требуемое 
качество управления, в том числе и «мягкость» при 
множественных возмущающих воздействиях, действу-
ющих на объект управления [1–3]. Однако рассматрива-
емое терминальное управление имеет существенный 
недостаток – в конечной точке, когда текущее время 
равно конечному времени управления, и в ближайшей 
области к данной точке могут возникнуть автоколеба-
ния системы при наличии возмущающих воздействий и 
неопределенность деления на ноль. Одним из возмож-
ных решений данной проблемы является применение 
фильтра Калмана для оценки вектора состояний систе-
мы и уменьшения автоколебаний. Также в окрестности 
конечной точки может быть изменен шаг дискретизации 
на не кратный предыдущему и конечное время управле-
ния увеличено на один шаг дискретизации, таким обра-
зом, удается избежать неопределенности деления на 
ноль в конечной точке терминального закона управле-
ния и повысить точность управления. 

Целью исследования является устранение автоколе-
баний системы в конечной точке управления при ис-
пользовании терминального закона управления и рас-
ширение применимости терминального управления в 
технических системах. 

Объектом исследования является подвижный объект, 
представленный системой дифференциальных уравне-
ний второго порядка в форме пространства состояний. 
Данным подвижным объектом может быть прибор си-
стемы управления, от качества выходных параметров 
которого зависит правильность и точность работы всей 

системы управления. Таким прибором может быть ги-
ростабилизатор, акселерометр и т.д. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Задачу работы можно сформулировать следующим 

образом: для подвижного объекта, представленного си-
стемой дифференциальных уравнений второго порядка 
в форме пространства состояний, на который действуют 
различные возмущения, с терминальным законом 
управления в цепи обратной связи необходимо обеспе-
чить вектор параметров конечного состояния и устра-
нить автоколебания в конечной точке терминального 
управления и в ее окрестности (рис. 1), используя 
фильтр переменных вектора состояний системы. 

 
Рис. 1. Фазовый портрет изменения переменных подвижного объекта с 
автоколебаниями системы в конечной точке терминального управления 

Система уравнений подвижного объекта: 

,
,

  
   
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где x – вектор состояния системы, 
y – вектор измерений, 
u – вектор управления, 
w – вектор возмущений, 
v – вектор ошибок измерений, 
А, В, С, D, G, F – матрицы системы. 

Терминальный закон управления: 
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где 1 2x x,  – переменные вектора состояния, 

1k 2kx x,  – значения переменных вектора состояния в 
конечный момент времени, 

1 2 2x x x kc c c, ,  – коэффициенты терминального управле-
ния, 
J – момент инерции подвижного объекта, 

kt  – время терминального управления. 

III. ФИЛЬТР КАЛМАНА 
При использовании терминального закона управле-

ния в технических системах необходимо в каждый мо-
мент времени знать полный или частичный актуальный 
вектор состояния системы. Как правило количество из-
меряемых переменных вектора состояний системы 
меньше общего числа переменных вектора состояний. 
Поэтому для нормальной работы в системе применяется 
полный или частичный наблюдатель состояний. 

В данной работе в качестве решения поставленной 
задачи рассмотрен фильтр Калмана, обеспечивающий 
оценку и фильтрацию переменных вектора состояний 
системы. На вход фильтра поступают управляющее воз-
действие и аддитивный полезный сигнал с возмущаю-
щими воздействиями по измерению. На выходе фильтра 
получается оценка вектора состояния системы, пере-
менные которого используются в терминальном законе 
управления. В работе построена математическая модель 
типового подвижного объекта второго порядка с 
наблюдателем состояния в виде фильтра Калмана. 

Фильтр Калмана имеет вид: 
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где x̂  – оценка вектора состояния системы, 
K(t) – матрица коэффициентов усиления Калмана, 
R(t) – матрица ковариации шумов измерений, 
P(t) – матрица ковариации оценки вектора состояния. 

IV. МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
Проведено математическое моделирование в среде 

динамического моделирования подвижного объекта с 
терминальным законом управления и построенным 
фильтром Калмана. В результате получены изменения 
выходных параметров объекта без фильтра и с филь-
тром. На графиках изменения выходных параметров 
объекта без фильтра присутствуют автоколебания в ко-
нечной точке управления. На графиках изменения вы-
ходных параметров объекта с фильтром Калмана отсут-
ствуют автоколебания (рис. 2). Статическая ошибка по 
состоянию практически равна нулю, что подтверждает 
обеспечение вектора параметров конечного состояния. 
Таким образом результаты моделирования подтвержда-

ют устранение автоколебаний системы при использова-
нии фильтра Калмана для оценивания вектора состоя-
ний системы для терминального закона управления. 

 
Рис. 2. Фазовый портрет изменения переменных подвижного объекта с 
терминальным законом управления и построенным фильтром Калмана 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В результате работы можно сделать следующие вы-

воды: 

 применение фильтра Калмана для оценивания пе-
ременных вектора состояний системы для терми-
нального закона управления позволяет устранить 
автоколебания системы в конечной точке терми-
нального управления; 

 использование фильтра Калмана расширяет при-
менимость терминального управления в техниче-
ских системах при действии на объект управления 
различных возмущающих воздействий; 

 изменение шага дискретизации и увеличение ко-
нечного времени управления на шаг дискретиза-
ции позволяет повысить точность управления с 
обеспечением вектора параметров конечного со-
стояния и избежать неопределенности деления на 
ноль в терминальном законе управления. 
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Аннотация—Предложен метод инерциально-акустической 
аускультации. Временные показатели дыхательных циклов 
уточняются показаниями трехосного акселерометра. Предло-
женная система апробирована, произведена обработка 
аускультативных данных. В обработке участвовали записи 
нормального и жесткого дыхания. Построены частотные и 
частотно-временные характеристики дыхательных звуков.  

Ключевые слова—акселерометр, аускультация, фильтр 
скользящего среднего, микрофон, параметры дыхания. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
Классический метод диагностики состояния легких 

(аускультация) применяется в медицинской практике 
длительное время и обладает недостатками. При класси-
ческой аускультации ухо врача воспринимает сигнал, 
формируемый грудной клеткой пациента в зоне контакта 
с головкой стетоскопа, с искажениями, связанными с 
акустическими свойствами головки стетоскопа, с пере-
даточной функцией гибкого звуковода, параметры кото-
рой зависят от его длины, толщины стенок, внутреннего 
диаметра и свойств материала звуковода. Гибкость сте-
нок звуковода приводит к тому, что собственная частота 
системы «головка–звуковод–ухо» мала и может нахо-
диться в начале рабочего диапазона частот (50–100 Гц), в 
результате чего ожидаемо наблюдение явной интерфе-
ренционной картины на приемной части системы [1].  

Со стороны акустики человеческого уха тоже имеются 
недостатки. Например, минимальная величина звукового 
давления на частоте, при которой звук может быть вос-
принят человеческим ухом, является индивидуальным 
свойством, зависящим от слушателя и его возраста. По-
скольку человек воспринимает уровни звукового давле-
ния субъективно, то данная характеристика восприятия 
называется громкостью. Громкость определяется уровнем 
звукового давления и зависит от частоты [2]. Также на 
объективность результатов аускультации оказывает влия-
ние опыт врача. При этом в ходе диагностики данные ре-
спираторных звуков остаются безвозвратно утерянными, 
что не позволяет произвести анализ дыхательных шумов 
несколькими специалистами без участия пациента. 

Задачу проведения объективной диагностики респи-
раторных звуков, исключающую недостатки человече-
ского слуха и конструкции классических стетоскопов, 
возможно решить с помощью методов электронной 
аускультации. Данные методы предполагают использо-
вание электронных звукоснимателей (пьезо-, электрет-
ные и конденсаторные микрофоны), усилителей, звуко-
записывающей и звуковоспроизводящей аппаратуры.  

Современный уровень техники позволяет разрабаты-
вать и применять портативные системы автоматизиро-
ванной первичной дифференциальной диагностики [3–6]. 
Приведенные системы содержат в своем составе элек-
троакустический датчик (микрофон), расположенный в 
головке стетоскопа, блок регистрации информации (ана-
лого-цифровой преобразователь), блок обработки ин-
формации (микроконтроллер / цифровой сигнальный 
процессор) и блок памяти (запоминающее устройство). 
Также в целях автоматизации и повышения объективно-
сти процедуры диагностики разрабатываемые электрон-
ные системы дополняются записями эталонных фоно-
грамм для сравнения паттернов дыхания. 

Для повышения точности автоматизированного ана-
лиза дыхательных звуков требуется определять фазы 
дыхания и длительность дыхательных циклов. В [7] 
применяются алгоритмы анализа длительности трахе-
альных шумов форсированного выдоха, в [8] осуществ-
ляется спектральный анализ вдоха.  

Приведенные в [3–6] средства электронной аускуль-
тации накладывают ограничения на применение методов 
расширенного анализа дыхательных звуков. Автомати-
ческое определение циклов дыхания блоком обработки 
информации на основе анализа спектров обладает боль-
шой погрешностью. 

В [9] для регистрации параметров дыхания использо-
ван инерциальный модуль и результаты экспериментов 
показали работоспособность предложенного метода. 
Предлагаемый в данной работе подход решает проблему 
определения циклов дыхания. Добавление в состав си-
стемы электронной аускультации инерциального изме-
рительного модуля существенно расширяет возможно-
сти автоматизированного анализа данных, что позволяет 
повысить качество первичной дифференциальной диа-
гностики легочных заболеваний.  

В статье рассмотрена система электронной аускуль-
тации, совмещающая акустические и инерциальные из-
мерения. Произведено апробирование предложенной 
системы. Также внимание уделено использованию инер-
циальных чувствительных элементов. 

II. ОСНОВНАЯ ЧАСТЬ 
Инерциально-акустическая система электронной 

аускультации для диагностики легочных заболеваний 
состоит из электретного микрофона; сигнального аудио-
процессора; микроконтроллера; элементов управления и 
индикации; системы сохранения информации на карте 
памяти (microSD) и трехосного микромеханического 
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акселерометра ADXL345. Структурная схема системы 
приведена на рис. 1. 

 
Рис. 1. Структурная схема инерциально-акустической системы элек-
тронной аускультации 

Элементы приведенной структурной схемы установ-
лены на печатной плате в корпусе, представляющим го-
ловку стетоскопа. Акселерометр установлен осью Z 
вверх в центре конструкции. Эскизный чертеж системы с 
расположением акселерометра приведен на рис. 2. 

 
Рис. 2. Конструкция инерциально-акустической системы электронной 
аускультации 

Во время процедуры аускультации микроконтроллер 
получает данные с акселерометра и микрофона. Фикси-
руемые микрофоном легочные звуки после цифровой 
обработки записываются в формате WAV на запомина-
ющее устройство. WAV-файл с данными аускультации 
имеет следующий формат: 

 частота дискретизации – 48 кГц; 

 разрядность – 24 бит; 

 количество каналов – 1. 

Использование акселерометра обеспечивает опреде-
ление фаз дыхания (вдоха и выдоха). Метки о начале 
вдоха и выдоха также записываются в WAV-файл в сек-
цию меток. Съем показаний с ADXL345 производится с 
частотой 200 Гц.  

В предложенной конструкции системы электронной 
аускультации для определения параметров дыхания ис-
пользуются данные со всех трех осей акселерометра. 
Акселерометр установлен в корпусе устройства так, что 
направление одной из измерительных осей близко к пер-
пендикуляру к плоскости грудной клетки. Показания с 
данной оси вносят наибольший вклад в информацию о 
параметрах дыхания человека (ось Z на рис.2). 

Для определения фазы дыхательного цикла доста-
точно знать знак истинного ускорения по оси Z. Отрица-
тельный знак означает фазу выдоха, положительный – 
фазу вдоха. 

Однако участки грудной клетки человека обладают 
некоторой кривизной, и в зависимости от положения 
пациента и устройства по отношению к плоскости гори-
зонта на каждую из осей акселерометра действует про-
екция ускорения свободного падения, что приводит к 
появлению постоянной составляющей в выходных сиг-
налах по каждой оси. Случайные движения рук врача во 
время удержания устройства на груди пациента и вибра-
ции грудной клетки также будут вносить шум в показа-
ния акселерометра. Для решения приведенных проблем 
предложен алгоритм фильтрации шумов и устранения 
постоянной составляющей, структура которого приведе-
на на рис. 3. 

 
Рис. 3. Функциональная схема алгоритма обработки данных с акселе-
рометра 

На рис. 3 изображены MA1000, MA200 – фильтры 
скользящего среднего с размером окон 1000 и 200 отсче-
тов соответственно; sign – функция определения знака;  
* – операция произведения. 

Для уменьшения шумов показания с каждой оси аксе-
лерометра обрабатываются фильтрами скользящего сред-
него с размером окна в 200 отсчетов. Далее показания по-
даются в фильтр верхних частот, построенный на основе 
фильтра скользящего среднего, обеспечивающий устране-
ние постоянной составляющей сигнала акселерометра. 

Постоянная времени фильтра верхних частот выбра-
на с учетом максимального времени нормального дыха-
тельного цикла человека (3-5 с). Затем вычисляется мо-
дуль вектора ускорения и восстанавливается знак уско-
рения по оси Z. Наличие фильтра с большой постоянной 
времени приводит к тому, что точность измерения фаз 
дыхания гарантируется только спустя 5 секунд после 
начала измерений, когда накапливается требуемое коли-
чество отсчетов фильтра скользящего среднего. 

III. АПРОБИРОВАНИЕ 
С использованием предложенной системы электронной 
аускультации получены электронные записи жесткого 
(паталогического) и нормального дыхания человека над 
левым средним легким. Для визуального сравнения ам-
плитудных характеристик записей построены временные 
диаграммы, которые приведены на рис. 4.  

Для анализа частотной информативности записей по-
строены их спектры. Для вычисления значений в спектрах 
использовалось быстрое преобразование Фурье (БПФ) 
[10]. На рис. 5 представлен амплитудный спектр БПФ. 
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Рис. 4. Временные диаграммы записей дыхания 

 
Рис. 5. Амплитудные спектры БПФ нормального и жесткого дыхания 

Разрешения по частоте для записей жесткого дыхания 
и нормально дыхания составляют 0,052 Гц и 0,105 Гц 
соответственно. 

На спектре сигналов (см. рис. 5) амплитудные ком-
поненты ниже уровня –80 дБ не несут информации. На 
основе этого построены спектрограммы с нижним поро-
гом построения –80 дБ. Таким образом, все результиру-
ющие значения амплитуды оконного преобразования 
Фурье, используемого для построения спектрограммы, 
ниже уровня –80 дБ будут приравнены к данному значе-
нию. Такая операция произведена для повышения кон-
трастности изображения. Спектрограммы построены со 
следующими параметрами: 

 тип окна – прямоугольное; 

 длина окна по времени 100 мс; 

 коэффициент перекрытия 50%; 

 шаг значений по времени 50 мс; 

 нижний порог чувствительности –80 дБ; 

 шаг сетки частот 10 Гц. 

На рис. 6 и рис. 7 приведены спектрограммы записей. 

 
Рис. 6. Спектрограмма записи жесткого дыхания 

 
Рис. 7. Спектрограмма записи нормального дыхания 

На рис. 6 и рис. 7 видны дыхательные циклы. При 
этом частота цикла дыхания на записи с нормальным ды-
ханием выше, чем на записи с жестким дыханием. Также 
на спектрограмме жесткого дыхания практически не вид-
ны фазы выдоха, что говорит о некоторой патологии. 

Также произведена проверка инерциальной части си-
стемы и предложенного алгоритма обработки данных с 
акселерометра. Во время проведения процедуры 
аускультации над левым средним легким записаны не 
только звуки жесткого дыхания, но и исходные данные с 
акселерометра (см. рис. 8) и обработанные предложен-
ным алгоритмом (см. рис. 9). 

 
Рис. 8. Исходные данные с акселерометра в процессе аускультации 
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На рис 8. видно, что показания оси Z вносят 
наибольший вклад в информацию о процессе дыхания. 
При этом значения на оси X тоже содержат ускорения, 
вызванные перемещением грудной клетки. 

 
Рис. 9. Обработанные алгоритмом данные ускорения грудной клетки 

На рис. 9 продемонстрирована работоспособность 
предложенного алгоритма. В левой части графика схе-
матично указаны фазы дыхания. Длительность дыха-
тельного цикла определенная по рис. 9 составляет 3 с. 
По максимальным и минимальным величинам измерен-
ного ускорения на каждом цикле дыхания можно произ-
водить выводы об амплитуде дыхания. При этом на ос-
нове информации со спектрограммы трудно определить 
точную длительность каждого дыхательного цикла. 

На основе информации в секции меток WAV-файла 
произведено сегментирование записи жесткого дыхания 
на отдельные дыхательные циклы «вдох–выдох». Для 
каждого дыхательного цикла построены усредненные 
спектры Фурье. Для сглаживания спектров использовано 
скользящее среднее с размером окна в 50 отсчетов. На 
рис. 10 приведены амплитудные спектры БПФ циклов 
жесткого дыхания 

 
Рис. 10. Амплитудные спектры БПФ циклов жесткого дыхания 

На рис. 10 видны незначительные различия в спек-
трах циклов жесткого дыхания. А также благодаря филь-
трации значений спектров Фурье скользящим средним 
уточнен диапазон частот с наибольшей информативно-
стью (от 20 Гц до 800 Гц). 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложена и апробирована инерциально-

акустическая система электронной аускультации. Про-
изведена обработка аускультативных данных 

Экспериментальные исследования показали, что ис-
пользование сигнала трехосного акселерометра обеспе-
чивает четкое определение границ фаз вдоха и выдоха. 
Сопоставление дыхательных звуков с данными о фазе 
дыхания потенциально позволяет обеспечить большую 
информативность получаемых системой электронной 
аускультации для целей диагностики состояния дыха-
тельной системы. 

Использование данных трехосного акселерометра 
позволяет определить длительность дыхательного цикла, 
глубину вдоха, а также зафиксировать моменты вдоха и 
выдоха для последующего спектрального анализа дыха-
тельных шумов в различных фазах дыхания. 

Предложенный метод обработки данных акселеро-
метра не требует заметных вычислительных ресурсов и 
легко реализуется в современных микроконтроллерах. 
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Аннотация—В докладе обсуждается подход к калиб-
ровке, основанный на установке инерциального блока на 
стенд с неподвижной осью вращения. Алгоритм обработки 
данных основан на преобразовании Фурье. После преобра-
зования Фурье задача превращается в статическую задачу 
небольшой размерности в частотной области. Математи-
чески эта статическая задача сводится к известной задаче 
оптимальной аппроксимации данных в трехмерном про-
странстве эллипсоидом. Алгоритм не требует начального 
приближения, и его сходимость гарантирована. Алгоритм 
проверен путем калибровки микроэлектромеханических 
инерциальных блоков низкой точности. 

Ключевые слова—БИНС, калибровка, метод Фурье. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Задача калибровки инерциального измерительного 

блока (ИБ) проще всего решается на высокоточных 
двух- или трехосевых стендах, позволяющих измерять 
ориентацию блока с высокой точностью [1, 2]. Алгорит-
мы калибровки для таких стендов, как правило, состоят 
из нескольких последовательных операций – в статике и 
во вращении. Другой вариант – калибровка на так назы-
ваемых «грубых» стендах с одной степенью свободы, 
для которых внешняя информация о реализуемом дви-
жении отсутствует [3, 4]. Здесь применяются динамиче-
ские уравнения, а основной аппарат оценивания – фильтр 
Калмана [3]. Алгоритм фильтра Калмана имеет массу 
преимуществ, единственный, пожалуй, недостаток – 
необходимость начального приближения.  

Известна также серия алгоритмов, ориентированных 
на калибровку низкоточных ИБ без специального обору-
дования [5, 6, 7]. Эти алгоритмы, однако, не позволяют 
достичь высокого качества калибровки датчиков угловой 
скорости (ДУС), так как угловые скорости, которые 
можно реализовать, малы [7]. 

В докладе обсуждается подход к калибровке, осно-
ванный на использовании стенда с одной неподвижной 
осью вращения. Ни направление оси, ни угловая ско-
рость заранее не известны. Вращение может быть не 
вполне неравномерным, важно лишь, что оно монотон-
ное, и средняя за оборот угловая скорость близка к по-
стоянной. ИБ устанавливается на ось в несколько раз-
личных положений, и стенд приводится во вращение, 
делая несколько десятков оборотов.  

Алгоритм обработки данных основан на преобразо-
вании Фурье (ПФ), которое позволяет быстро и эффек-
тивно сжать объемные данные, преобразовав их в спек-
тральную область, после чего задача распадается на две 

статические задачи небольшой размерности в частотной 
области. Задача калибровки блока акселерометров (АКС) 
сводится к известной задаче оптимальной аппроксимации 
данных в трехмерном пространстве эллипсоидом [7], 
причем алгоритм не требует начального приближения, и 
его сходимость гарантирована. Одновременно строится 
приборная система координат и определяются величина и 
направление угловой скорости вращения в приборных 
осях. Вторая задача – калибровки ДУС – после калибров-
ки АКС становится почти тривиальной. 

II. МОДЕЛИ КАЛИБРОВКИ 
ИБ устанавливается и приводится во вращение в не-

скольких положениях («экспериментах») на поворотном 
стенде, роль которого может выполнять, например, 
обычный шуруповерт. Введем следующие системы ко-
ординат (с.к.): 1 2 3Os s s  – с.к., связанная со стендом и 
неподвижная относительно Земли, точка O  лежит на 
оси вала, орт 1s  направлен по оси вращения вала и со-
ставляет с горизонтом угол 0 ≤ α < π/2. С.к. 1 2 3Oe e e  свя-
зана с валом, орт 1e  направлен по оси вращения вала. 
Приборная с.к. 1 2 3Mz z z  неподвижна относительно вала 
в каждом эксперименте, но ее ориентация относительно 
с.к. вала различна в разных экспериментах. Отклонение 
чувствительной массы от оси вала допустимо: оно при-
водит к добавлению центробежных членов, которые 
учитываются алгоритмом. 

Ниже все векторы заданы проекциями на оси при-
борной с.к. Сырые измерения АКС ( )ta  и ДУС ( )tw  
связаны с удельной силой f  и угловой скоростью ω  
калибровочными соотношениями [2, 4, 7]: 

( ) ,f fS t   f a b f  
(1) 

( ) ,S t    ω w b ω  
(2) 

где , f ω  – немоделируемые погрешности измерений. 
Цель калибровки – определить 3×3-матрицы ,fS S  и 

3×1-векторы ,f b b . 

В ходе калибровки проводится P экспериментов – 
вращений с номерами 1,p P  : орт 2e  вращается во-
круг оси вала 1Oe  и составляет с ортом 2s  угол ( )p t , 
который меняется по закону 
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( ) ( )p p p pt t t       , 

где p  – угловая скорость вращения вала, ( )p t  – воз-
мущение, вызванное несовершенством привода. Для 
краткости в данной статье член ( )p t  не учитывается 
(необходимые поправки нетрудно ввести, анализируя 
спектры угловой скорости и удельной силы). Удельная 
сила, действующая на ЧМ, и угловая скорость есть  

1( ) ( ) , ( ) ,p p p p p p pt t t     f g ω ω ρ ω e  

где pρ  – постоянный вектор смещения ЧМ с оси вала. 

Разлагая ( )p tf  по ортам 1 2 3p p pe e e  с.к. вала и обозначая 

1 2sin , cos ,g g g g     получим: 

1 1 2 2 3

2
2 2 3 2

( ) [ cos( ) sin( )]

[ ],  1, .
p p p p p p p p

p p p p p

t g g t t

p P

         

     

f e e e

e e
 (3) 

III. КАЛИБРОВКА АКС 
Сделаем ПФ [8] в (1), обозначая результат заглавны-

ми буквами ( ) 2 ( )p pt   f F  и т.д.:  

( ) ( ) ( ) ( ), 1, .p f p f pS p P         F A b F   
(4) 

Сделаем ПФ в (3), учитывая известные выражения 
ПФ через дельта-функции [6]: 

cos( ) ( ) ( )],

sin( ) ( ) ( )].
p p p

p p p

t

t i i

       

       
 

Получим  

2
1 1 2 2 3 2

2 2
2 3 2 3

( ) [ ( )] ( )

[ ] ( ) [ ] ( ).
2 2

p p p p p p p

p p p p p p

t g
g gi i

        

        

F e e e

e e e e
 (5) 

Из (4), (5) видно, что ( )p A  имеют пиковые значе-

ния ,pA  p i pR I  при 0, p   : 

( ) ( ) [ ( ) ( )]
[ ( ) ( )].

p p p p p

p pi
           

      p

A A R
I

 (6) 

Собирая вместе коэффициенты при дельта-функциях 
в (4)–(6), получим: 

2
1 1 2 2 2 2 3 2( ),f p f p p p p p p pS g g      A b e e e e  (7) 

2 2 2 3, , 1, .f p p f p pS g S g p P   R e I e  (8) 

Из этих уравнений можно исключить центробежный 
член, если в одном положении проводятся эксперименты 
с разными по модулю угловыми скоростями. Технически 
проще дополнить вращения экспериментами с номерами 

1,q Q   в условиях неподвижности: (3) перейдет в 

1 1 2 2( ) const,  1,q q qt g g q Q    f e e , 

а вместо (7) получим 

1 1 2 2 ,  1,f q f q qS g g q Q    A b e e . (9) 

Из системы (8), (9) исключим неизвестные 
1 1 1, , ,p qg e e  2 2 2, ,p qg e e , записав т.н. инвариантные соот-

ношения: 

,  1,f q fS g q Q   A b , (11) 

0, 0.T T T T T T
p f f p p f f p p f f pS S S S S S  I R I I R R  (12) 

Система (11), (12) сводится к линейной задаче МНК 
аппроксимации данных эллипсоидом [5, 7], если поло-
жить ,T

f fM S S ,T
f fSm b  0

T
f fm  b b : 

2 2
02 ,

0 , 0 0.

T T
q q q

T T T
p p p p p p

g M m

M M M

  

   

A A m A

I R I I R R
 

Решив данную систему относительно 0, , ,M mm  раз-

ложением Холецкого T
f fM S S , можно определить 

, ,f fS b  а затем из формул (9), (10) орты 1 2 3, , .p p pe e e  

IV. КАЛИБРОВКА ДУС 
При калибровке АКС определены направления осей 

вала 1 2 3, ,p p pe e e  в приборной с.к. Определены и частоты 

p  как точки максимума амплитуды ПФ показаний 
АКС. Сделаем, как и выше, ПФ показаний ДУС (2) 

( ) 2 ( )p pt   w F :  

( ) ( ) ( ) ( )p p pS         Ω W b Ω . 
(13) 

Здесь 1( ) ( ),p p p    Ω e  так что ( )p W  имеет 

пик при 0  , который обозначим pW . Из (13) и ана-
логичных уравнений на остановках получается система 
уравнений: 

1 , 1, ,

0 , 1, .
p p p

q

S p P

S q Q
 

 

   

  

e W b

W b




 (14) 

Из (14) определяются калибровочные параметры 
ДУС. Заметим, что pW , qW  – средние значения пока-
заний ДУС на экспериментах. 

ТАБЛИЦА 1. СКО ПОГРЕШНОСТЕЙ КАЛИБРОВКИ В ИМИТАЦИИ 

 fS  2[m/s ]fb  S  [rad/s]b  

T=10c 0.004 0.05 0.0007 0.006 
T=20c 0.002 0.03 0.0005 0.004 
T=40c 0.001 0.02 0.0003 0.002 
T=80c 0.0007 0.015 0.0002 0.001 
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V. РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ 
Расчеты проводились как на модельных данных, так 

и с коммерчески доступным ИБ x-IMU (рис. 1). Целью 
моделирования было определить потенциальную точ-
ность алгоритма. Моделировались данные с частотой 
записи 100 Гц, частота вращения p  принята равной 2,1 
оборота в секунду, сделано 3P   вращений и 3Q   
остановок. Варьировалась длительность T  вращений. 
СКО шума АКС и ДУС приняты соответственно равны-
ми 20.01m/s , 0.1rad/sf     . Результаты представ-

лены в табл. 1. Погрешности fS , S  относительные, 

а погрешности fb , b  – абсолютные, соответствен-
но в м/c/c и рад/с. Точность калибровки ДУС заметно 
выше, чем АКС, что, по-видимому, является спецификой 
частотных методов. 

 
Рис. 1 

 
Рис. 2. Сырые показания ДУС в эксперименте. Автоматически выде-
лены четыре участка стояния и три участка вращения 

Из результатов испытаний с x-IMU представим один 
с частотой записи 256 Гц. В качестве стенда использо-
вался бытовой шуруповерт. На рис. 2 показаны измере-
ния ДУС в течение всей последовательности экспери-
ментов. Видно, что угловая скорость нестабильна (из-за 
ограниченного рабочего диапазона ДУС нажатие на ку-
рок пришлось сделать неполным – с помощью веревки 
на фото), что, несомненно, снижает точность калибров-
ки. На рис. 3 показан фрагмент показаний АКС.  

На рис. 4 приведен график ДПФ показаний АКС, вы-
делены максимумы ДПФ, по которым определены ча-
стоты вращения. Стоит отметить «размазывание» мак-
симума, вызванное известным эффектом «растекания» 
спектра, определенного по конечной выборке [8]. Для 
минимизации эффекта размазывания при вычислении 
ДПФ применено временное окно, а для увеличения ча-
стотного разрешения – дополнение данных нулями. Из 
графика видно, что точность определения частоты вра-

щения – порядка 0,001 рад/c. На рис. 5 приведен график 
ДПФ показаний ДУС. Относительная погрешность 
определения калибровочных параметров по косвенным 
оценкам – порядка 0,1% по масштабным коэффициентам 
и углам перекоса. 

 
Рис. 3. Сырые показания АКС при вращении 

 
Рис. 4. Спектр показаний АКС вблизи частоты вращения вала. На 
графике абсолютная величина, вещественная и мнимая части спектра 
по одному из каналов, оценка частоты вращения (6,52 рад/c) 

 
Рис. 5. Спектр показаний ДУС при вращении вблизи нулевой частоты. 
На графике абсолютная величина, вещественная и мнимая части спек-
тра по одному из каналов 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложенный алгоритм проверен путем калибровки 

нескольких микроэлектромеханических ИБ низкой точ-
ности. Точность калибровки сильно зависит от длитель-
ности вращений, что объясняется эффектом «растекания» 
спектра при ДПФ. Погрешность калибровки, как прави-
ло, больше, чем у алгоритма на основе фильтра Калмана, 
что объяснимо, так как последний в определенных пред-
положениях о погрешностях датчиков оптимален.  

Преимуществом алгоритма, как уже указывалось, яв-
ляется гарантированная сходимость. В то же время ре-
зультаты существенно лучше, чем у подходов, не ис-
пользующих специального оборудования. Еще одно до-
стоинство – нет необходимости знать угловую скорость 
вращения Земли, так как она мала в сравнении с угловой 
скоростью вращения стенда. Стоит отметить еще одно, 
косвенное, достоинство алгоритма: глядя на спектр сиг-
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налов, можно сделать некоторые выводы о свойствах 
движения и датчиков. 
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Аннотация—Рассматривается метод двухэтапной началь-

ной автономной выставки БИНС для космических ракет-
носителей, подвергающихся ветровым воздействиям на стар-
товом комплексе. Получены аналитические соотношения для 
оценки погрешностей грубой выставки. Разработана имита-
ционная математическая модель процесса начальной выстав-
ки и приведены результаты моделирования. 

Ключевые слова—космическая ракета-носитель, бес-
платформенный инерциальный измерительный блок, 
начальная выставка, фильтр Калмана. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Навигация космических ракет-носителей (КРН) осу-

ществляется в инерциальной стартовой системе коорди-
нат, в момент пуска 0t  жестко связанной с Землей. Для 
платформенных измерительных блоков, которые про-
должают занимать свою нишу в современной гироско-
пической технике, в частности в КРН «Союз-2», навига-
ционный базис реализуется физически – с помощью ги-
ростабилизированной платформы (ГСП) с установлен-
ными на ней измерителями кажущегося ускорения. В 
процессе предстартовой подготовки ГСП вначале разво-
рачивается в заданное положение (грубая выставка), за-
тем на этапе аналитической точной выставки стабилизи-
руется в инерциальном пространстве и далее сохраняет 
ориентацию в течение полета. 

Точная выставка основана на наблюдении на некото-
ром интервале времени вектора нормальной реакции 
опоры на ускорение силы тяжести (далее – ускорение 
силы тяжести), который изменяет ориентацию в инерци-
альном пространстве со скоростью вращения Земли. 
Этот подход был внедрен в разработки НПО автоматики 
им. академика Н.А. Семихатова (НПОА) в 70-е годы 
прошлого века применительно к платформенным ИНС. 
В настоящее время он достаточно широко обсуждается в 
литературе применительно к БИНС [1, 2]. Естественно, 
что он и был взят за основу разработчиками НПОА при 
создании БИНС для перспективных КРН, в частности 
КРН «Союз-5». 

В докладе рассматривается оригинальная методика 
двухэтапной начальной выставки бесплатформенного 
инерциального измерительного блока (БИИБ) для КРН, 
основанная на данном подходе. Особое внимание уделя-
ется погрешностям, обусловленным угловыми колебани-
ями изделия на стартовом комплексе, приводящими к 
искажению измеряемых эталонных векторов ускорения 
силы тяжести и скорости вращения Земли.  

II. ГРУБАЯ ВЫСТАВКА 
Входной информацией алгоритмов грубой выставки 

являются векторы кажущегося ускорения и угловой ско-
рости, проектируемые на оси выставляемой и эталонной 

систем координат. Эти векторы измеряются в выставля-
емой приборной системе координат (ПСК) OXYZ (ось OY 
направлена вдоль продольной оси КРН, оси OX, OZ – 
вдоль поперечных) и осредняются (фильтруются) на не-
котором интервале. Эталонной системой координат яв-
ляется географическая система координат (ГСК) ONHE 
(North, Height, East). 

Для грубой выставки используется метод TRIAD [3], 
имеющий минимальные инструментальные погрешно-
сти. Рассчитанная с помощью него матрица перехода от 
ПСК к ГСК по построению ортогональна, а погрешности 
метода эквивалентны погрешностям физического гиро-
компасирования [4]. 

При отсутствии угловых и линейных возмущений, 
измеряемых датчиками БИИБ, погрешности грубой вы-
ставки определяются главным образом погрешностями 
измерения. При наличии возмущений погрешности вы-
ставки могут существенно возрастать. 

Ветровые воздействия, вызывающие угловые колеба-
ния корпуса КРН, приводят к появлению в показаниях 
ДУС и акселерометров дополнительных составляющих, 
средние значения которых могут быть отличными от 
нуля. Эти эффекты известны как конические ошибки и 
sculling ошибки [5]. 

Корпус КРН, установленной вертикально на старто-
вом столе, колеблется вокруг горизонтальных осей. 
Наихудшим с точки зрения погрешностей случаем явля-
ются конические колебания, при которых продольная ось 
КРН описывает конус. Аналитически такие колебания 
можно задавать через регулярную прецессию. Для этого 
матрицу перехода от ПСК к ГСК L(t) представим в виде 
трех последовательных поворотов на углы Эйлера: 

cos 0 sin 1 0 0 cos 0 sin
0 1 0 0 cos sin 0 1 0

sin 0 cos 0 sin cos sin 0 cos

        
            
                 

, 

где φ– угол собственного вращения; ϑ – угол нутации; ψ – 
угол прецессии. 

Положив 2 f t   ; 2 2 cosf t f t        , 

const  , получим конические колебания с частотой f  и 

амплитудой по углу sin 2
2

  . Проекции угловой скоро-

сти конических колебаний в ГСК и ПСК будут иметь вид: 

 

 

2 sin sin 2 cos

0
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f f t

f f t

 
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.           (3) 

Как видно из соотношений (2), угловое движение 
ПСК относительно ГСК имеет чисто колебательный ха-
рактер. При этом в осях ПСК (соотношение (3)) попе-
речные составляющие угловой скорости, измеряемые 
ДУС и обусловленные коническими колебаниями, также 
являются синусоидами, а составляющая по продольной 
оси корпуса КРН постоянна. 

Скорость вращения Земли, также измеряемая ДУС, 
имеет в поперечных осях ПСК низкочастотную гармо-
ническую составляющую с частотой  1 cos f   и ам-
плитудой по угловой скорости cos c N     ( – ско-
рость вращения Земли, c  – широта старта). Измерения 
ДУС по восточной оси, по которым оценивается рассо-
гласование в азимутальном угле, включают составляю-
щую, которая после осреднения на интервале [0, ]T  при 
малом угле   имеет вид: 

21
2

con
E N f T      .                        (4) 

При 0.5   , 1 Гцf  , нулевых начальных углах и 
интервале осреднения 10 мин эта составляющая для ал-
горитма TRIAD приведет к методической погрешности 
определения азимутального угла на уровне 0.35. 

Конические колебания приводят к низкочастотным со-
ставляющим, оцениваемым как постоянные, и проявляют-
ся в измерениях поперечных акселерометров. Постоянная 
составляющая появляется в северной оси и равна 

22con
N Nw H f     ,                      (5) 

где H – расстояние от неподвижной точки корпуса КРН 
до точки установки БИИБ. 

При H = 40 м, 51c   , нулевых начальных углах 
эта составляющая приведет к погрешности горизонтиро-
вания на уровне 0.02, т.е. будет малой величиной. По-
скольку как угловые, так и линейные колебания корпуса 
КРН вдоль вертикальной оси практически отсутствуют, 
постоянные составляющие кажущегося ускорения в по-
перечных осях ПСК, обусловленные sculling-эффектом, 
будут незначительны. Однако при ненулевых начальных 
углах эти погрешности заметно возрастают. 

В части определения азимутального угла погрешно-
сти грубой выставки, обусловленными угловыми коле-
баниями корпуса КРН, являются неприемлемыми. Тем 
не менее их уровень позволяет обеспечить линеариза-
цию уравнений измерения в задаче точной выставки. 

III. ТОЧНАЯ ВЫСТАВКА 
Алгоритмы точной выставки БИНС аналогичны тра-

диционным алгоритмам точной выставки платформен-
ных ИНС, разработанных в НПОА и подтвердивших 

свою эффективность для КРН «Союз-2» [6]. Различие 
заключается в платформе, реализующей инерциальную 
систему координат и показания установленных на ней 
акселерометров. Для БИНС эта платформа моделируется 
математически в бортовом вычислителе, т.е. речь идет об 
аналитической платформе. Моделирование аналитиче-
ской платформы заключается в реализации с относитель-
но высокой частотой «быстрых» алгоритмов БИНС [5]:  

 численного интегрирования кинематических урав-
нений углового движения по показаниям ДУС; 

 пересчета показаний акселерометров на оси ана-
литической платформы. 

Пересчет измерений в неподвижную систему коор-
динат позволяет исключить влияние динамики КРН на 
точность выставки. Линейные и угловые возмущения, 
обусловленные ветровыми колебаниями и присутству-
ющие в измерениях датчиков БИИБ, в неподвижной си-
стеме координат не содержат постоянных составляющих 
и могут быть эффективно отфильтрованы. 

Для описания алгоритмов точной выставки, кроме по-
движных приборной и географической, введем две непо-
движные инерциальные системы координат 0 0 0OX Y Z  и 

0 0 0ON H E , оси которых на момент начала интервала точ-
ной выставки совпадают с осями ПСК и ГСК. 

Переход от ONHE  к 0 0 0ON H E  осуществляется с по-
мощью матрицы вращения Земли ( )W t , которая выража-
ется аналитически: 

 
 

2 2

2 2

cos sin cos sin cos 1 cos sin sin

sin cos 1 cos cos cos sin cos sin
sin sin cos sin cos

c c c c c

c c c c c

c c

t t t

t t t
t t t

          
 
           
 

       

. 

Матрица перехода от OXYZ  к 0 0 0OX Y Z  ( )N t  рассчи-
тывается в бортовом вычислителе по показаниям ДУС. 

В процессе начальной выставки определяется посто-
янная матрица перехода от 0 0 0OX Y Z  к 0 0 0ON H E  L , кото-
рая представляется в виде произведения двух матриц: 

L L L    ,                                (6) 

где L  – матрица, определяемая в процессе грубой вы-
ставки с помощью вышеописанной процедуры; L  – 
матрица углов малого поворота, определяемая в процес-
се точной выставки: 

1
1

1

A
L

A

  
     
   

,                           (7) 

где  ,   – углы «негоризонтальности»; A  – угол 
рассогласования в азимуте. 

Уравнение измерения для оценки углов рассогласо-
вания имеет вид: 
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Сигнал измерения в левой части соотношения (8) 
формируется в осях 0 0 0ON H E  как разность между изме-
ряемым БИИБ кажущимся ускорением и эталонным 
ускорением силы тяжести: 

 
 
 
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 
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0
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H Y
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                              

 
 



            (9) 

Этот сигнал дважды интегрируется, что позволяет 
сгладить шумы измерения и высокочастотные возмуще-
ния. Затем его составляющие обрабатываются четырех-
мерным фильтром Калмана по каждой оси отдельно ана-
логично тому, как это реализовано НПОА при точной 
начальной выставке платформенных ИНС [6, 7]. В век-
тор состояния включены обобщенные параметры, пред-
ставляющие собой разности между измеряемыми и 
априорно известными величинами. Компоненты вектора 
состояния физически эквивалентны линейному переме-
щению, линейной скорости, линейному ускорению и 
скорости ухода аналитической платформы относительно 

инерциального пространства, , , ,
Tp p p p p

i i i i iX S V a b   
, где 

0 0 0, ,p N H E , i – индекс цикла. Матрица состояния и 
матрица измерения такого фильтра имеют вид: 
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t tt
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;  1,0,0,0H  . 

Аналогичный фильтр применяется при осреднении 
показаний датчиков в процессе грубой выставки. 

Углы рассогласования относительно горизонтальной 
плоскости определяются по обобщенным параметрам 

p
ia , эквивалентным линейному ускорению, угол рассо-

гласования в азимуте – по обобщенным параметрам p
ib , 

эквивалентным скорости ухода, с помощью следующих 
простых соотношений: 
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 

.      (10) 

Результатом начальной выставки БИНС является 
матрица перехода от ПСК к ГСК на момент 0t  оконча-
ния точной выставки и начала решения полетных задач. 
Эта матрица используется в качестве начального условия 
для решения задач вычисления ориентации в полете и 
рассчитывается с помощью произведения 

     TM t W t L L N t    .                     (11) 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ 
Погрешности грубой и точной выставки БИИБ, обу-

словленные ветровыми колебаниями корпуса КРН, оце-
нивались методом математического моделирования в 
среде MATLAB. При моделировании показаний датчи-
ков БИИБ к проекциям векторов ускорения силы тяже-
сти и скорости вращения Земли добавлялись составля-
ющие, обусловленные коническими колебаниями, опи-
санными в разделе II. 

Проекции кажущегося ускорения и угловой скорости 
на оси ПСК на начальном интервале времени, равном 10 с, 
при частоте угловых колебаний КРН 1 Гц и амплитуде 
по углу 0,5 приведены соответственно на рис. 1, 2. Как 
видно из рисунков, амплитуда колебаний кажущегося 
ускорения на уровне величины ускорения силы тяжести; 
амплитуда колебаний угловой скорости на несколько 
порядков больше величины скорости вращения Земли. 

При заданных параметрах погрешности грубой вы-
ставки относительно горизонтальной плоскости, обуслов-
ленные ветровыми колебаниями, имеют величину до 5, 
при этом с увеличением времени наблюдается их рост. 
При точной выставке эти погрешности уменьшаются до 
0,1. Погрешности азимутальной выставки уменьшаются 
с 10 при грубой выставке до 5 при точной выставке.  

 
Рис. 1. Кажущееся ускорение, измеряемое акселерометрами, м/с2 

 
Рис. 2. Угловая скорость, измеряемая ДУС, угл.с/с 

На рис. 3, 4 приведены погрешности грубой и точной 
выставки при ненулевых начальных углах: углы рассогла-
сования вокруг северной, восточной и вертикальной осей 
задавались равными соответственно 1, –1 и 3. 
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Рис. 3. Погрешности горизонтирования, угл. с 

 
Рис. 4. Погрешности азимутальной выставки, угл. с 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Методика двухэтапной автономной начальной вы-

ставки БИНС, разработанная в НПОА для космических 
ракет-носителей, позволяет свести к минимуму погреш-

ности, обусловленные ветровыми колебаниями корпуса 
КРН на стартовом столе. В результате точной выставки 
эти погрешности не превышают в части горизонтирова-
ния 0,1, в части азимутальной выставки 5 и на два по-
рядка меньше погрешностей грубой выставки. 

Разработанная методика носит достаточно универсаль-
ный характер и может быть применена к начальной вы-
ставке БИНС для широкого класса подвижных объектов. 
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Аннотация—Исследована задача повышения точности 
платформенной инерциальной навигационной системы 
летательного аппарата в условиях отсутствия высокоточ-
ных дополнительных датчиков информации, например 
GPS. Предложено установить на гиростабилизированную 
платформу инерциальной навигационной системы датчи-
ки угловых ускорений. Использование сигналов с датчи-
ков угловых ускорений позволило сформировать сигналы 
коррекции для инерциальной навигационной системы. 
Разработаны алгоритмы коррекции в структуре инерци-
альной навигационной системы и в ее выходном сигнале. 
Эффективность разработанных алгоритмов продемон-
стрирована с помощью полунатурного моделирования с 
инерциальной навигационной системой Ц060К. 

Ключевые слова—летательный аппарат, инерциальная 
навигационная система, датчик угловых ускорений, кор-
рекция, алгоритмы компенсации ошибок, полунатурное 
моделирование. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Управление летательными аппаратами (ЛА) осу-

ществляется на основе информации об их местоположе-
нии, скорости, ускорении и углах ориентации. Эту ин-
формацию получают от различных измерительных си-
стем. Измерительные системы ЛА базируются на раз-
личных физических принципах [1, 2]. Одним из самых 
распространенных типов измерительных систем ЛА 
являются гироскопические системы [3, 4]. Гироскопиче-
ские системы, в частности гиростабилизированные 
платформы (ГСП), позволяют материализовать сопро-
вождающий трехгранник системы координат, в которых 
определяются параметры ориентации и навигации ЛА. 
Например, инерциальная навигационная система (ИНС) 
состоит из ГСП и установленных на ней акселеромет-
ров. С помощью ГСП осуществляется заданная ориен-
тация акселерометров по осям сопровождающего трех-
гранника выбранной системы координат. Настроенная 
на период Шулера ИНС инвариантна к горизонтальным 
ускорениям, но с течением времени ее погрешности 
нарастают, что обусловлено дрейфом гироскопов, сме-
щением нуля и дрейфом акселерометров, а также дру-
гими возмущающими факторами. ИНС с высокоточны-
ми гироскопами и акселерометрами имеют более высо-
кую точность, но и более высокую стоимость. При ис-
пользовании на ЛА ИНС с элементами невысокой точ-
ности существенно повысить точность ИНС можно за 

счет привлечения дополнительной информации от раз-
личных датчиков и систем.  

В настоящее время для коррекции измерительного 
комплекса ЛА обычно предлагается использовать клас-
сические алгоритмы оценивания. Как правило, это 
фильтр Калмана и его различные адаптивные модифи-
кации [5, 6]. Однако эти фильтры не позволяют прово-
дить коррекцию измерительного комплекса ЛА, когда 
сигнал от внешнего источника временно отсутствует.  

С течением времени происходит увеличение углов 
отклонения ГСП и показания ИНС становятся недосто-
верными [7]. 

Существенное повышение точностных характери-
стик ИНС достигается с помощью корректирующих 
устройств [8, 9]. 

Опорная система координат реализуется посред-
ством ГСП. Однако ГСП отклоняется от заданного по-
ложения вследствие дрейфа гироскопов, смещения нуля 
и дрейфа акселерометров, погрешностей первого инте-
гратора. Значительное увеличение углов отклонения 
ГСП приводит к дрейфу ГСП, обусловленному момен-
тами остаточной несбалансированности вокруг осей 
прецессии гироскопов и анизоупругостью ГСП и гиро-
скопов при колебании и вибрации основания. Ошибки 
автономной ИНС возрастают с течением времени, по-
этому для получения достоверной информации об ори-
ентации ЛА необходимо компенсировать отклонения 
ГСП от заданного положения. 

Наиболее распространенная схема коррекции ИНС 
предполагает использование GPS [10, 11]. Сигналы GPS 
подвержены воздействиям активных и пассивных по-
мех. Поэтому гарантированно получать достоверную 
навигационную информацию от GPS не представляется 
возможным. 

В случае отсутствия сигналов от GPS для коррекции 
ИНС используются другие датчики, например датчики 
угловых ускорений (ДУУ). Применение ДУУ для ком-
плексирования с ИНС позволяет существенно повысить 
точность навигационной информации и информации об 
ориентации ЛА с использованием элементов ИНС не-
высокой стоимости. Для этого необходимо разработать 
алгоритмы комплексирования ИНС с ДУУ. 

В статье предложены два алгоритма комплексирова-
ния. Первый – алгоритм коррекции в структуре ИНС. 
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Второй алгоритм позволяет проводить коррекцию в вы-
ходном сигнале ИНС. 

Эффективность разработанных алгоритмов комплек-
сирования доказана с помощью полунатурного модели-
рования. Эксперименты проводились с серийной ИНС 
Ц060К. Были проведены две серии экспериментов. Пер-
вая серия – ИНС установлена на неподвижном основа-
нии. Вторая серия – ИНС установлена на стенде и был 
задан режим качающегося основания. Представлены 
результаты эксперимента – точности ИНС с ДУУ срав-
нивались с автономной ИНС, ИНС с коррекцией в вы-
ходном сигнале с помощью адаптивного фильтра Кал-
мана [12] и ИНС с коррекцией в структуре с помощью 
регулятора [13, 14]. При коррекции ИНС с фильтром 
Калмана и регулятором использованы сигналы GPS. 
Такая коррекция часто применяется и позволяет полу-
чить максимально возможную точность. Когда сигналов 
GPS нет, то предложено использовать ДУУ. Показаны 
возможности разработанных алгоритмов по сравнению 
с ИНС без коррекции и ИНС с GPS с максимально эф-
фективной коррекцией.  

Статья имеет следующую структуру. Второй раздел 
посвящен разработке алгоритма комплексирования 
ИНС с ДУУ и сформирован алгоритм коррекции в 
структуре ИНС. В третьем разделе предложен способ 
коррекции в выходном сигнале ИНС. Четвертый раздел 
содержит информацию о полунатурном эксперименте, 
доказывающем эффективность разработанных алгорит-
мов. Выводы содержат краткие итоги работы.   

Перспективы дальнейших исследований связаны с ис-
следованиями предложенных алгоритмов в условиях 
летного эксперимента, а также более подробного изуче-
ния процессов накопления погрешностей ИНС с исполь-
зованием нелинейных уравнений погрешностей ИНС. 

II. АЛГОРИТМЫ КОМПЛЕКСИРОВАНИЯ ИНС С ДУУ ПРИ 
КОРРЕКЦИИ В СТРУКТУРЕ ИНС 

Повышение точности стабилизации ГСП, применяе-
мых в ИНС, достигается введением значительного числа 
поправок в показания элементов системы в процессе 
предстартовой подготовки ИНС. Введение поправок 
сопряжено с точностью их вычисления и реализации и, 
кроме того, с затратой дефицитного времени. В этой 
связи возникает необходимость в поисках других мето-
дов повышения точности ГСП. Одним из таких методов 
может быть применение в схеме коррекции ИНС в каче-
стве таких датчиков внешней информации датчиков 
угловых ускорений (ДУУ). Установка на ГСП трех ДУУ 
с ортогональными измерительными осями позволяет 
получить информацию об угловых движениях ГСП, 
которую можно использовать для коррекции положения 
платформы в пространстве. 

Коррекцию можно осуществлять посредством пода-
чи сигналов, сформированных по показаниям ДУУ, как 
на соответствующие моментные датчики гироскопов 
ГСП, так и в выходную информацию ИНС, т.е. можно 
корректировать сигналы акселерометров установленных 
на ГСП или их интегралы по времени. 

Рассмотрим возможность коррекции ГСП ИНС путем 
введения информации с ДУУ. Установка трех ДУУ с ор-
тогональными измерительными осями на ГСП позволяет 
получить информацию об отклонениях ГСП от начально-

го положения в инерциальном пространстве. Использо-
вание получаемых с ДУУ сигналов в формировании кор-
ректирующих сигналов с подачей последних на соответ-
ствующие моментные датчики гироскопов ГСП приведет 
к прецессии ГСП в сторону уменьшения погрешностей 
стабилизации. Рассмотрим такие возможности на приме-
ре упрощенного уравнения движения ДУУ и прецесси-
онного движения одного канала ГСП: 

;m m mk J M    kH M M   ,               (1) 

где α – угол отклонения ГСП от начального положения 
в инерциальном пространстве; θ – угол отклонения чув-
ствительной массы ДУУ относительно ГСП; Н – соб-
ственный кинетический момент гироскопа ГСП; mk  – 
жесткость электрической пружины ДУУ; M  – внеш-
ний возмущающий момент вокруг оси прецессии гиро-
скопа; kM  – корректирующий момент вокруг оси пре-
цессии гироскопа; mJ  – момент инерции чувствитель-
ной массы ДУУ относительно оси подвеса; mM  – внеш-
ний возмущающий момент вокруг оси подвеса чувстви-
тельной массы ДУУ. 

Пусть на моментный датчик гироскопа ГСП подает-
ся сигнал коррекции, сформированный по информации 
с ДУУ,  k kM M  . Тогда можно записать выражения 
(1) в следующей форме: 

 k

m m

m m

M M
H H

J M
k k




 


  


  





.                       (2) 

Пусть 

   2
2kM k dt   .                      (3) 

Подставляя второе уравнение системы в (2), полу-
чим выражение, а затем в первое уравнение системы (2), 
имеем: 

 22 2m
m

m m

J k M k M dt
Hk H Hk

     . 

Решение уравнения для случая 

M const
  ;  mM const  ;    00   

будет иметь следующий вид: 

 
2

2
2

2 2
m m m

m m

Hk M Mt t t
J k J




     

2 22 2

03 2
2 2

1
m m

m m

J k J kt t
k km m

m m

k M H k e e
J k J k

 
    

        
. 

Таким образом, при коррекции ГСП в форме (3) воз-
мущающие моменты вокруг осей прецессии гироскопов 
уже не приводят к нарастанию погрешностей стабилиза-
ции ГСП, но систематические ошибки ДУУ по-прежнему 
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оказывают значительное влияние на точность стабилиза-
ции. В этом случае, когда систематические ошибки ДУУ 
малы или практически отсутствуют, что возможно при 
соответствующем выборе коэффициента 2k , можно по-
лучить значительное увеличение точности стабилизации 
ГСП по сравнению с некорректируемой системой. Для 
этого должно быть выполнено неравенство 

2
m

m

k Mk J



 . 

Возможности коррекции ГСП по информации с ДУУ 
для повышения точности стабилизации ГСП в значи-
тельной мере связаны с точностью самих ДУУ. Высоко-
точные ДУУ позволят снизить погрешности стабилиза-
ции ГСП, вызванные систематическим дрейфом гиро-
скопов. Из этого следует, что ГСП, корректируемая сиг-
налами ДУУ в форме (3), не требует установки на ней 
прецизионных гироскопов. 

III. КОРРЕКЦИЯ ИНС С СИГНАЛАМИ ДУУ В ВЫХОДНОМ 
СИГНАЛЕ ИНС 

Теперь рассмотрим коррекцию выходной информа-
ции акселерометров ИНС сигналами ДУУ. Выходной 
информацией акселерометров ИНС являются кажущие-
ся ускорения. Измерительные оси акселерометров жест-
ко связаны с ГСП. Поэтому при наличии погрешностей 
стабилизации ГСП акселерометры, измеряющие кажу-
щиеся ускорения движения основания не вдоль осей 
сопровождающего трехгранника принятой навигацион-
ной системой координат, а вдоль осей, жестко связан-
ных с ГСП, будут содержать в выходной информации 
составляющие, которые зависят от погрешностей стаби-
лизации ГСП. 

 ,  ,   – проекции кажущегося ускорения движе-

ния на оси сопровождающего трехгранника, , ,x y z      – 
проекции кажущегося ускорения на оси ГСП. С учетом 
матрицы направляющих косинусов [31] получим зависи-
мости между обозначенными проекциями: 

,
,
.

x x

y y

z z

  

  

  

         

         

          

    
    
    

                (4) 

Здесь  , ,i i x y z   – ошибки измерения акселе-
рометров. Таким образом, погрешности стабилизации 
ГСП приводят к ошибкам в определении проекции ка-
жущегося ускорения на оси сопровождающего трех-
гранника. Обозначим их как  

,
,

.

x x

y y

z z

 

 

 

       

       

        

                  (5) 

Задача состоит в том, чтобы хоть частично скомпен-
сировать погрешности (5). 

Информация с ДУУ, измерительные оси которых 
коллинеарны осям ГСП, дает возможность формировать 

компенсационные сигналы, близкие по величине ошиб-
кам (2), и тем самым частично компенсировать их. 

Пусть сигнал с ДУУ будут сформированы по анало-
гии с законом (3) и представлены в следующем виде: 

 
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2
3

2
3

2
3

,

,

,

x x

y y

z z

u k dt

u k dt

u k dt

  
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  



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                     (6) 

где 

,

,

.

m xm
x

m m

ymm
y

m m

m zm
z

m m

J M
k k

MJ
k k
J M
k k

    

    

    







                     (7) 

Коэффициент 3k  выбираем равным m

m

k
J . 

После постановки выражений (7) в (6) с учетом 3k , 
осуществив интегрирование, получим выражения сиг-
налов с ДУУ в следующем виде: 

 

 

 

2

2

2

1 ,

1 ,

1 .

x xm
m

y ym
m

z zm
m

u M dt
J

u M dt
J

u M dt
J

  

  

  







                   (8) 

Постоянные интегрирования учтены в последних 
членах. 

Используя информацию с акселерометров и ДУУ, рас-
положенных на ГСП, можно сформировать компенсацион-
ные сигналы , ,xk yk zk      по следующему правилу: 

xk y z z y

yk x z z x

zk x y y x

u u
u u

u u

    


     
     

  
  
  

.                      (9) 

Подача сигналов в форме (9) с обратными знаками в 
выходную информацию акселерометров ИНС позволяет 
скомпенсировать основные составляющие погрешностей. 

Коррекция ИНС в выходной информации имеет пре-
имущество перед коррекцией в структуре системы, так как 
не влияет на динамику ГСП. Комплексирование ИНС в 
ДУУ позволяет повысить точность получения навигаци-
онной информации о ЛА. Представленный способ целесо-
образно применять в условиях, когда информация о нави-
гационных параметрах динамического объекта не может 
быть получена с более точных датчиков, например GPS. 
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IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ПОЛУНАТУРНОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ 
При проверке работоспособности и качества функ-

ционирования разработанных алгоритмов использованы 
результаты полунатурного моделирования с реальной 
ИНС Ц060К. 

Определение точностных характеристик системы в 
статике осуществлялось при установке ИНС на основа-
нии стенда. Так как система установлена на неподвиж-
ном основании, выходная информация о местоположе-
нии и скорости является ошибками ИНС. Навигацион-
ная информация снималась с блока вывода и индикации 
визуально через 5 минут. 

На выходе ИНС регистрируем ошибки ИНС по ско-
рости, углы отклонения ГСП от плоскости горизонта. 

Точность коррекции ИНС с помощью ДУУ, линейно-
го адаптивного фильтра Калмана приведены в таблице. 

ТАБЛИЦА. ТОЧНОСТЬ КОРРЕКЦИИ ИНС С ПОМОЩЬЮ ДУУ В СТРУКТУРЕ, 
И ЛИНЕЙНОГО АДАПТИВНОГО ФИЛЬТРА КАЛМАНА 

Схема комплексирования 
ИНС+ДУУ в структуре 

Точность кор-
рекции на непо-
движном осно-
вании (%) 
65% 

Точность коррек-
ции на качаю-
щемся основании 
68% 

ИНС+ДУУ в выходном 
сигнале 70% 60% 

ИНС + GPS 85% 72% 

 
Результаты полунатурного моделирования проде-

монстрировали высокую эффективность разработанных 
алгоритмов комплексирования. Точность коррекции 
ИНС с использованием GPS и адаптивного фильтра 
Калмана самая высокая. Эффективность предложенных 
алгоритмов коррекции объясняется тем, что в условиях 
отсутствия сигналов GPS удается повысить точность 
навигационных определений скорости ЛА в среднем на 
30%; угла отклонения ГСП – 45%. Эти значения полу-
чены по сравнению с автономной ИНС Ц060К.  

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Разработаны простые алгоритмы комплексирования 

ИНС и ДУУ. Эти алгоритмы позволяют проводить кор-
рекцию ИНС в условиях отсутствия высокоточных до-
полнительных навигационных систем типа GPS. Пред-
ложены алгоритмы комплексирования ИНС с ДУУ поз-
воляющие проводить коррекцию в структуре ИНС и в 
ее выходном сигнале. Эффективность предложенных 
алгоритмов доказана с помощью полунатурного экспе-
римента с серийной платформенной ИНС Ц060К. По 
результатам эксперимента можно сделать вывод о более 

высокой точности алгоритма комплексирования в 
структуре ИНС в условиях маневрирования ЛА. При 
горизонтальном полете ЛА с постоянной скоростью 
более высокую точность показал алгоритм коррекции в 
выходном сигнале ИНС. Сделанный вывод требует под-
тверждения в условиях летного эксперимента. 
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Аннотация—Рассматривается бесплатформенная инер-
циальная навигационная система в составе объекта управ-
ления. Исследуется влияние пространственного замкнутого 
углового движения объекта управления на структуру по-
грешностей определения его углового положения в прибор-
ных осях БИНС. При этом предполагается, что указанные 
погрешности пропорциональны измеряемому сигналу. 
Предложены к рассмотрению два типа замкнутого углового 
движения, характеризующегося одинаковыми ориентация-
ми в начальный и конечный моменты времени. Показано, 
что такие движения позволяют собрать погрешности опре-
деления углового положения в одну из приборных осей либо 
перераспределить их между приборными осями. За счет 
этого повышается наблюдаемость параметров модели по-
грешностей БИНС, и могут быть улучшены целевые харак-
теристики объекта управления. Такой подход может быть 
особенно эффективен при использовании разноточных ги-
роскопических датчиков (в том числе для заранее уточнен-
ной части параметров модели погрешностей БИНС). 

Ключевые слова—бесплатформенная инерциальная 
навигационная система, структура погрешностей в при-
борных осях, перераспределение погрешностей в приборных 
осях, типовые замкнутые угловые движения. 

I. ВВЕДЕНИЕ 

Современное развитие авиационной и ракетно-
космической техники тесно связано с использованием 
разнообразных бесплатформенных инерциальных нави-
гационных систем (БИНС). Традиционно главный недо-
статок БИНС (по сравнению с платформенными систе-
мами) заключается в ограниченных возможностях по 
определению и уточнению параметров модели погреш-
ностей БИНС. Это связано с существенными ограниче-
ниями на проведение в составе объекта управления пол-
ноценной «классической» калибровки, заключающейся в 
выставке осей чувствительности измерительных датчи-
ков в те или иные характерные положения. Операция 
демонтажа БИНС для ее автономной калибровки с по-
вторной установкой на объекте управления может быть 
технологически нереализуема либо связана с большими 
издержками. При этом в любом случае параметры моде-
ли погрешностей БИНС «в запуске» не могут быть полу-
чены в полном объеме. 

Данные обстоятельства сдерживают широкое исполь-
зование БИНС. Показательной в этом плане является 
задача начальной автономной выставки [1, 2], в которой 
использование БИНС (вместо платформенной системы) 
приводит к существенному увеличению азимутальной 
погрешности. 

В данной работе исследуются погрешности БИНС по 
угловому положению на полетном участке. Известно, 
что угловые параметры модели погрешностей БИНС 
могут уточняться по данным спутниковых навигацион-
ных систем в «крейсерском» режиме полета. Для этого 
используются специальные замкнутые движения осно-
вания типа «змейка» и типа «циркумдукция». Указанные 
движения могут осуществляться на фоне основной по-
летной программы с сохранением заданного допуска на 
отклонение от номинальной траектории. Отметим рабо-
ты [3–9]. 

Аналогичный подход (при наличии крейсерских 
участков с установившимся движением) предлагается 
использовать и в автономном режиме полета объекта 
управления для снижения погрешностей ориентации 
при выполнении разворотов. Здесь в качестве типовых 
вариантов замкнутого углового движения основания 
относительно номинальной траектории предлагается 
рассмотреть N-образный разворот и M-образный разво-
рот (далее – NM-развороты). 

Использование NM-разворотов позволяет добиться 
перераспределения уровня погрешностей в приборных 
осях БИНС. При этом указанное перераспределение воз-
можно как между осями, так и в рамках одной из осей. 
При реализации NM-разворотов с малой амплитудой 
перетекание погрешностей в приборных осях БИНС 
происходит по близкому к линейному закону.  

Описанный подход опирается на предположение о 
взаимной независимости ошибок гироскопических изме-
рительных каналов БИНС. Также считается, что по-
грешности, пропорциональные уровню сигнала, являют-
ся преобладающими. 

В настоящей статье описаны NM-развороты и их 
влияние на структуру погрешностей в приборных осях 
БИНС. Особо отмечен случай использования одного 
высокоточного (или откалиброванного) гироскопическо-
го датчика. Для практического использования NM-
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разворотов необходимо наряду с расчетом навигацион-
ных параметров выполнять пересчет матриц распределе-
ния ошибок в приборных осях БИНС. 

II. ПОГРЕШНОСТИ В ПРИБОРНЫХ ОСЯХ БИНС 

Будем рассматривать участок движения с поворотами 
объекта управления при отсутствии экстремальных пе-
регрузок. В этом случае ошибки гироскопических изме-
рительных каналов, пропорциональные входному сигна-
лу, можно считать преобладающими. Допустим также, 
что указанные ошибки являются взаимно независимыми. 

Влияние ошибок каждого гироскопического измери-
тельного канала на погрешности ориентации в прибор-
ных осях БИНС XПYПZП опишем при помощи соответ-
ствующих симметричных матриц распределения оши-
бок. Обозначим такие матрицы как Mi, где i = 1, 2, 3 – 
номер гироскопического измерительного канала. 
Начальные значения матриц Mi нулевые. 

Погрешности ориентации в осях XПYПZП, вызванные 
ошибками накопленного сигнала в i-м гироскопическом 
измерительном канале, определяются формулой 
Gi(e) = eT · Mi · e, где e  R3 – заданные в приборных 
осях БИНС единичные направления. Содержательно 
значения Gi(e) эквивалентны угловой ошибке, вызван-
ной поворотом относительно i-го гироскопического из-
мерительного канала. В общем случае вдоль приборных 
направлений e рассматриваются все три составляющие 
погрешностей ориентации G1(e), G2(e) и G3(e), вызван-
ные накопленными ошибками гироскопических измери-
тельных каналов с номерами 1, 2 и 3 соответственно. 

Последовательность действий для формирования те-
кущих оценок в приборных осях БИНС следующая. 
Сначала организуется пересчет накопленного угла гиро-
скопических измерительных каналов в оси XПYПZП. Для 
этого при каждом пересчете ориентации БИНС необхо-
димо иметь приращения сигнала в осях чувствительно-
сти измерительных каналов без учета конических попра-
вок, входящих в состав вектора Эйлера промежуточного 
поворота. Далее указанные приращения сигнала i-го ги-
роскопического измерительного канала раскладываются 
на оси XПYПZП и добавляются к диагональным элементам 
матрицы Mi. Затем осуществляется пересчет распределе-
ния ошибок посредством матрицы H текущего промежу-
точного поворота по формуле Mi(tj+1) = HT·Mi(tj)·H. 

В рамках описанного подхода дополнительные затра-
ты на подготовку промежуточного вектора Эйлера не 
требуются. Причина заключается в том, что вектор Эй-
лера присутствует в типовых алгоритмах БИНС, где ис-
пользуется для расчета поправок на коническое движе-
ние. В то же время отметим, что задача формирования 
фактических оценок распределения ошибок в виде мат-
риц Mi может быть не включена в состав бортовых нави-
гационных расчетов. Это может быть связано с заранее 
известной траекторией и условиями движения. В таком 
случае потребуются дополнительные вычислительные и 
временные затраты на практическую реализацию соот-
ветствующих алгоритмов. 

III. ХАРАКТЕРИСТИКИ NM-РАЗВОРОТОВ 

Для простоты изложения будем считать, что оси чув-
ствительности гироскопических измерительных каналов 

БИНС взаимно ортогональны и направлены параллельно 
осям приборного трехгранника. Соответствующие по-
грешности масштаба в гироскопических измерительных 
каналах обозначим через ∆ρ1, ∆ρ2, ∆ρ3. Исследуемые 
NM-развороты осуществляются в виде последовательно-
сти поворотов относительно приборных направлений e. 
Данные направления номинально ортогональны, будем 
считать их совпадающими с приборными осями БИНС. 
Схематично рассматриваемые угловые движения в виде 
замкнутых ломаных линий на сфере при N-образном и 
M-образном разворотах представлены на рис. 1. 

DА
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Рис. 1. Общий вид N-образного и M-образного разворотов 

Здесь типовой N-образный разворот задается набо-
ром положений и разворотов, взятых в последовательно-
сти A-B-C-D-A. В положениях B и C повороты выпол-
няются относительно оси XП. Повороты (A-B), (B-C) и 
(C-D) выполняются относительно оси YП. Возврат в ис-
ходное положение A выполняется посредством поворота 
(D-A) относительно оси ZП, замыкающего N-образный 
разворот. 

Для типового M-образного разворота последователь-
ность положений и разворотов имеет вид A-B-C-E-F-A.  
В положениях B, C и E повороты выполняются относи-
тельно оси XП. Повороты (A-B), (B-C), (C-E) и (E-F) вы-
полняются относительно оси YП. Возврат в исходное по-
ложение A выполняется посредством поворота (F-A) от-
носительно оси ZП, замыкающего M-образный разворот.  

При планировании NM-разворотов потребуется ре-
шение сферического прямоугольного треугольника Эй-
лера. Используя [10], запишем решение через катет a и 
прилежащий угол  в виде 

ࢉ݃ݐ =
ࢇ݃ݐ
ݏ݋ܿ

, ࢈݃ݐ = ,݃ݐ  ࢇ݊݅ݏ = ݏ݋ܿ   .݊݅ݏ ࢇݏ݋ܿ
 

Далее рассмотрим первичные оценки погрешностей, 
которые возникают в осях XПYПZП при выполнении NM-
разворотов. При N-образном развороте в первом прибли-
жении (при линеаризации) с учетом указанных формул 
получаем ненулевые оценки только для осей YП и ZП: 

     ∆ρ1 · 2c · sin + ∆ρ2 · 2(c – a)             (по оси YП), 

∆ρ1 · 2c · cos – ∆ρ2 · 2b + ∆ρ3 · 2b         (по оси ZП). 

При M-образном развороте в первом приближении име-
ем ненулевую оценку только для оси ZП: 

∆ρ1 · 4c · cos – ∆ρ2 · 4b + ∆ρ3 · 4b. 

Данные оценки дают возможность использования 
NM-разворотов для изменения баланса погрешностей 
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между двумя осями YП и ZП (N-образный разворот) и в 
рамках одной оси ZП (М-образный разворот). При этом 
задача перераспределения погрешностей в приборных 
осях существенно упрощается при малых значениях ∆ρ1 
(при наличии одного гироскопического датчика, харак-
теризующегося повышенной точностью либо предвари-
тельно откалиброванного). 

Дополнительно к рассмотренным в настоящей статье 
NM-разворотам можно использовать коническое движе-
ние типа «циркумдукция» (см. [11], [12]). В этом случае 
можно получить близкий к оптимальному состав по-
грешностей в рамках выбранного гироскопического из-
мерительного канала. Это достигается за счет разнона-
правленного влияния погрешностей ∆ρ2 и ∆ρ3 при вы-
полнении M-образного разворота и за счет однонаправ-
ленного влияния данных погрешностей при угловом ко-
ническом движении.  

Управление погрешностями в приборных каналах 
может осуществляться итерационно. При этом на каж-
дом шаге выбирается наиболее критичное направление в 
приборных осях БИНС, у которого баланс ошибок явля-
ется наихудшим. Такие направления могут выбираться 
из числа главных направлений попарных разностных 
матриц из Mi. 

Рассматриваемые типовые развороты могут быть 
адаптированы под целевую задачу с учетом характери-
стик отдельных гироскопических измерительных кана-
лов. Адаптация включает в себя грубую подстройку по-
средством N-образного разворота с целью максимально-
го снижения ошибок в критических приборных осях 
БИНС. Далее выполняется тонкая подстройка посред-
ством M-образного разворота с изменением структуры 
погрешностей в приборных осях БИНС. При этом, если 
исходная задача сводится к оптимизации ошибок опре-
деления углового положения, то ошибки гироскопиче-
ских измерительных каналов необходимо равномерно (в 
равных долях) распределить по приборным осям БИНС. 
Если же при решении задачи требуется обеспечить мак-
симальную наблюдаемость параметров модели измере-
ний БИНС (калибровка в полете), то ошибки гироскопи-
ческих измерительных каналов следует, напротив, мак-
симально обособить друг от друга. 

Отметим, что при всех возможных преимуществах ис-
пользования представленных в работе NM-разворотов 
следует обратить внимание на ужесточение требований к 
гироскопическим датчикам в части характеристик гистере-
зиса. Также больше внимания следует уделять корреляции 
шумов в измерительных каналах (см., например, [13]). 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Таким образом, показана принципиальная возмож-

ность обеспечения баланса погрешностей в приборных 
осях БИНС за счет характерных замкнутых угловых 
движений. Описаны два типа таких движений –  

N-образный и M-образный развороты. Изложен порядок 
формирования и использования таких разворотов. Ука-
занные типы движения совместно с ранее описанным 
угловым коническим движением позволяют обеспечить 
разложение угловых погрешностей в приборных осях 
БИНС по близкому к оптимальному закону. 
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Аннотация—Целью работы является приближенная 
оценка влияния нестабильности шкалы времен инерци-
ального измерительного блока на погрешность счисления 
пути, выявление классов инерциальных измерительных 
блоков, для которых это влияние существенно. В резуль-
тате исследования путем моделирования было показано, 
что для высококачественных инерциальных измеритель-
ных блоков, обеспечивающих относительно долгое время 
автономную инерциальную навигацию, нестабильность 
шкалы времени инерциального измерительного блока 
может оказывать заметное влияние на оценку координат.  

Ключевые слова—инерциальная навигация, инерциальная 
навигационная система, инерциальный измерительный блок, 
нестабильность опорного генератора, шкала времени. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Целью работы является приближенная оценка влия-

ния нестабильности шкалы времен (ШВ) инерциального 
измерительного блока (ИИБ) на погрешность счисления 
пути, выявление классов инерциальных измерительных 
блоков, для которых это влияние существенно. Насколь-
ко известно авторам, это первая попытка подобного ис-
следования. 

Инерциальные измерения производятся инерциаль-
ным измерительным блоком в известные моменты вре-
мени, фиксируемые в шкале времени инерциального 
измерительного блока. Оценки координат и ориентации 
в инерциальной навигации производятся методом счис-
ления по известным соотношениям: интегрируются из-
мерения вектора угловой скорости и оценка вектора 
вращения Земли для оценки поворота собственной си-
стемы координат в выбранной, пересчитывается вектор 
кажущихся ускорений из собственной системы коорди-
нат в выбранную, вычитается оценка вектора ускорения 
свободного падения, после чего полученная оценка век-
тора ускорений интегрируется для получения оценки 
вектора скорости и интегрируется еще раз для получе-
ния оценки координат. 

Таким образом, для получения оценки координат тре-
буется произвести три интегрирования во времени, по-
грешность которых зависит как от погрешности измерений 
инерциального измерительного блока (угловых скоростей 
и кажущихся ускорений), погрешностей значения вектора 
вращения Земли и вектора ускорения свободного падения, 
так и от погрешности шкалы времени, в которой произво-
дится фиксация моментов измерений.  

Все известные авторам исследовательские работы по 
инерциальной навигации предметом имеют погрешно-
сти значений измерений. При этом была найдена всего 
одна работа по исследованию влияния нестабильности 
шкалы времени инерциального измерительного блока 
на эффективность работы навигационной системы [1]. 
Причем работа посвящена строгим аналитическим 
уравнениям ошибок бесплатформенных инерциальных 
навигационных систем (БИНС) и влиянию на них не-
идеальностей ШВ без представления числовых оценок и 
анализа этого влияния для различных классов ИИБ. Ав-
торы решили восполнить этот пробел. 

II. МОДЕЛИ ШКАЛЫ ВРЕМЕНИ И ДВИЖЕНИЯ ОБЪЕКТА 

A. Модель шкалы времени инерциального 
измерительного блока 
Известно множество исследовательских работ, по-

священных разработке и исследованию математических 
моделей различных типов опорных генераторов, зада-
ющих шкалу времени. В данной работе за основу моде-
ли шкалы времени инерциального измерительного бло-
ка была взята одна из описанных в литературе линейная 
марковская модель первого порядка с постоянным пе-
риодом дискретизации, характеризующая «течение вре-
мени», и модель относительной нестабильности ШВ, 
представленная экспоненциально-коррелированным 
«медленным» случайным процессом. В итоге модель 
ШВ описывается следующими уравнениями: 

1δ δ (1 α) α χk k k    ,                       (1) 

1 0 (1 δ )k k kt t T   ,                          (2) 

где уравнение (1) характеризует относительную неста-
бильность ШВ: δk  – относительная нестабильность на 
текущем такте, α  – коэффициент передачи сглаживаю-
щего фильтра (const = 0,1…0,01), χ k – дискретный бе-
лый гауссовский шум на текущем такте с нулевым 
средним и конечной дисперсией; уравнение (2) характе-
ризует «течение времени»: kt  – время в ШВ инерциаль-
ного измерительного блока на текущем такте, 0T  – пе-
риод дискретизации ИИБ. Подбор параметров модели 
ШВ позволяет моделировать различные эффекты реаль-
ных опорных генераторов. 
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B. Модель движения объекта 
В работе была записана простая модель равноуско-

ренного движения с вращением некоего объекта как 
детерминированной функции истинного времени в 
инерциальной системе координат xyz (ИСК). Модель 
движения описывается следующими уравнениями: 

1 02k k

y
y y

a
V V T


  ,                          (3) 

1 0k k ky y yx x V T


  ,                         (4) 

1 0γ γ (1 α) αζk k kT   ,                   (5)  

где уравнение (3) характеризует изменение проекции 
вектора скорости на ось oy (остальные компоненты  
const = 0 м/с): 

kyV  – y-я компонента вектора скорости на 
текущем такте, ya  – y-я компонента вектора линейных 
ускорений (const), 0T  – период дискретизации ИИБ; 
уравнение (4) характеризует изменение проекции вектора 
перемещения (координат) на ось oy (остальные компо-
ненты const = 0 м): 

kyx  – y-я компонента вектора пере-
мещения на текущем такте; уравнение (5) характеризует 
вращение объекта вокруг оси движения – oy (изменение 
угла крена, остальные углы Эйлера const = 0 рад): γk  – 
угол крена на текущем такте, α  – коэффициент передачи 
сглаживающего фильтра (const = 0,1…0,01), ζk  – дис-
кретный белый гауссовский шум на текущем такте с ну-
левым средним и конечной дисперсией. Истинное время 
в работе характеризуется периодом дискретизации ИИБ 

0T , который является постоянным и равен 0,01 с. 

Для того чтобы рассчитать истинные вектора угло-
вой скорости и кажущегося ускорения в шкале времени 
ИИБ, необходимо уравнения (3)–(5) переписать с уче-
том относительной нестабильности опорного генерато-
ра, содержащейся в уравнениях (1)–(2). Тогда получим: 

1 1( ) ( )
2k k

y
y k y k k

a
V t V t t

     ,                 (6) 

1 1( ) ( )
k k ky k y y k kx t x V t t

     ,                  (7) 

1 1γ ( ) γ (1 α) αζ ( )k k k k k kt t t      .           (8) 

Теперь можем записать истинные вектора угловой 
скорости и кажущегося ускорения в шкале времени 
ИИБ. Для простоты без потери общности предполагает-
ся, что вектор вращения Земли не влияет на определе-
ние ориентации объекта в ИСК, а вектор ускорения сво-
бодного падения известен точно, равно как и начальные 
координаты, вектор скорости, линейного ускорения и 
ориентация объекта. 

Так как акселерометры измеряют кажущееся уско-
рение в собственной системе координат объекта (ССК), 
то необходимо ввести матрицу поворота ИСК к ССК. 
Для вращения вдоль оси движения объекта матрица по-
ворота описывается следующим уравнением: 

ИСК
ССК

cos(γ ( )) 0 sin(γ ( ))
( ) 0 1 0

sin(γ ( )) 0 cos(γ ( ))

k k k k

k k

k k k k

t t
t

t t

 
   
  

S ,           (9) 

где ИСК
ССК kS  – матрица поворота осей ИСК к ССК на те-

кущем такте в шкале времени ИИБ, γ ( )k kt  – угол крена 
на текущем такте в шкале времени ИИБ. 

Запишем вектор ускорения свободного падения в 
ИСК в виде уравнения (10). Тогда, использовав уравне-
ние (9), можем представить вектор ускорения свободно-
го падения в ССК, уравнение (11): 

ИСК [0;0; ]g G ,                            (10) 

ССК ИСК ИСК
ССК( ) ( ),k k k kt tG S G ,               (11) 

где g  – ускорение свободного падения (в работе при-
нимаем равным 9,80665 2/м с ) направлено против оси 
oz; ССК ( )k ktG  – вектор ускорения свободного падения в 

ССК на текущем такте в шкале времени ИИБ; ,  – опе-
ратор скалярного произведения матриц. 

По аналогии с (10–11) представим вектор линейных 
ускорений в ССК: 

ИСК [0; ;0]yaW ,                           (12) 

ССК ИСК ИСК
ССК( ) ( ),k k k kt tW S W ,              (13) 

где ИСКW  – вектор линейных ускорений в ИСК, ya  –  
y-ая компонента вектора линейных ускорений (const); 

ССК ( )k ktW  – вектор линейных ускорений в ССК на те-

кущем такте в шкале времени ИИБ; ,  – оператор ска-
лярного произведения матриц. 

В итоге истинные вектора угловой скорости и кажуще-
гося ускорения в шкале времени ИИБ записываются как 

ССК 1 1

1

ССК ССК

γ ( ) γ ( )( ) ,
( )

( ) 0;ω ( );0 ,
k

k k k k
k k

k k

k k y k

t tt
t t

t t

 








   

ω

ω
                (14) 

ССК ССК ССК( ) ( ) ( )k k k k k kt t t F W G ,             (15) 

где ССК ( )k ktω  – вектор истинных угловых ускорений в 
ССК на текущем такте в шкале времени ИИБ, γ ( )k kt  – 
угол крена на текущем такте в шкале времени ИИБ, 

ССКω ( )
ky kt  – y-я компонента вектора истинных угловых 

ускорений в ССК на текущем такте в шкале времени 
ИИБ; ССК ( )k ktF  – вектор истинных кажущихся ускоре-
ний в ССК на текущем такте в шкале времени ИИБ, 

ССК ( )k ktW  – вектор линейных ускорений в ССК на те-
кущем такте в шкале времени ИИБ, ССК ( )k ktG  – вектор 
ускорения свободного падения в ССК на текущем такте 
в шкале времени ИИБ. 
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В качестве модели ошибок инерциального измери-
тельного блока в данной работе была взята сумма экс-
поненциально-коррелированного «медленного» случай-
ного процесса, моделирующего дрейф нулей измерений, 
и дискретного белого шума, моделирующего шум изме-
рения. Опишем эти модели. 

Модель дрейфа нулей измерений для акселеромет-
ров и гироскопов: 

1(1 α)+αk k k ε ε ξ ,                      (16) 

где kε  – вектор значений дрейфов нуля инерциальных 
датчиков по каждой из осей ССК (xyz) на текущем такте, 
α  – коэффициент передачи сглаживающего фильтра 
(const = 0,3…0,01), kξ  – дискретный белый гауссовский 
шум на текущем такте с нулевым средним и конечной 
дисперсией. 

Тогда полная модель измерений инерциальных дат-
чиков описывается следующими уравнениями: 

ССК ССК ω ω( ) ( )k k k k k kt t  ω ω ε n
,              (17) 

ССК ССК( ) ( ) F F
k k k k k kt t  F F ε n


,              (18) 

где ССК ( )k ktω  – вектор измерений угловых ускорений в 
ССК на текущем такте в шкале времени ИИБ, ω

kε  – век-
тор дрейфов нуля гироскопов на текущем такте, ω

kn  – 
вектор шумов наблюдения гироскопов на текущем такте; 

ССК ( )k ktF


 – вектор измерений кажущихся ускорений в 
ССК на текущем такте в шкале времени ИИБ, F

kε  – век-
тор дрейфов нуля гироскопов на текущем такте, F

kn  – 
вектор шумов наблюдения гироскопов на текущем такте. 

III. МОДЕЛИРОВАНИЕ И АЛГОРИТМ СЧИСЛЕНИЯ ПУТИ 
Для модели движения объекта в модели шкалы вре-

мени инерциального измерительного блока были смоде-
лированы измерения вектора угловой скорости и вектора 
кажущегося ускорения, используя уравнения (17)–(18). 

Зная алгоритм счисления пути, смоделированные 
измерений инерциальных датчиков и начальные усло-
вия, можно оценить пройденный путь. Важно заметить, 
что для реализации алгоритма счисления необходимо 
произвести численное интегрирование по истинному 
времени, то есть использовать период дискретизации 
ИИБ на каждом шаге интегрирования. 

Алгоритм счисления пути: 

ССК
1 0ˆ ˆγ γ ( )k k k kt T  ω ,                      (19) 

ИСК
ССК

ˆ ˆcos(γ ) 0 sin(γ )
ˆ 0 1 0

ˆ ˆsin(γ ) 0 cos(γ )

k k

k k

 
   
  

S ,              (20)  

ИСК ССКˆˆ , ( )T
k k ktF S F

 ,                     (21)  

ИСК ИСК ИСКˆ ˆ
k k W F G ,                     (22) 

ИСК

1 0

ˆ
ˆ ˆ

2
k

k k T  
WV V ,                    (23) 

1 0
ˆˆ ˆk k k T  x x V .                      (24) 

В работе были использованы следующие начальные 
условия для нахождения оценок координат: 

0

0

2

0

0 м,
10 м/с,

10 м/с ,
πγ  рад.

18

y

y

y
V

a









                                (25) 

Для того чтобы оценить влияние нестабильности 
шкалы времени на оценку пройденного пути инерци-
альной системы, необходимо было также смоделировать 
координаты объекта в шкале времени ИИБ, используя 
формулы (6)–(7), назовем их истинными координатами. 

После нахождения оценок координат в результате 
выполнения алгоритма счисления пути и истинных ко-
ординат по формулам (6)–(7) необходимо было вычис-
лить усредненные по времени разности как погрешно-
сти оценок, используя следующие формулы: 

ˆ( ( ) ),

ˆ( ( ) ),

ˆ( ( ) ).

x
k k k

y
k k k

z
k k k

x t x

y t y

z t z

  

  

  

                            (26) 

А затем необходимо было вычислить Евклидовы 
нормы полученных погрешностей: 

2 2 2( ) ( ) ( )x y z       .                (27) 

Вычисленные нормы также были усреднены по 
множеству реализаций.  

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ 
Моделирование разностей инерциальных оценок ко-

ординат в истинной шкале времени и истинных коорди-
нат в модели нестабильной шкалы времени было прове-
дено для нескольких классов инерциальных измери-
тельных блоков, модели которых отличались уровнем 
измерительных погрешностей, и для диапазона значе-
ний относительной нестабильности опорного генерато-
ра инерциального блока. Классы ИИБ и их характери-
стики для наглядности приведем в таблице ниже. 

ТАБЛИЦА 1. ТЕХНИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ РАЗНЫХ КЛАССОВ ИИБ 

Класс ИИБ СКО дрейфа нуля 
гироскопа 

СКО шума  
гироскопа 

Индустриальные 10 / ч 
 0,5 / с 

 
Тактические 1 / ч 

 0,05 / с 
 

Навигационные 0,1 / ч 
 0,005 / с 

 
Идеальные 0 / ч

 0 / с
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Класс ИИБ СКО дрейфа нуля 
акселерометра 

СКО шума  
акселерометра 

Индустриальные 6 21000 10  м/с   
4 2200 10  м/с   

Тактические 6 250 10  м/с   
4 210 10  м/с   

Навигационные 6 22,5 10  м/с   
4 20,5 10  м/с   

Идеальные 20 м/с  
20 м/с  

 
В результате были построены следующие поверхно-

сти ошибок для разных классов ИИБ. 

 
Рис. 1. Поверхности ошибок от времени наблюдения и СКО относи-
тельной нестабильности ШВ. Синяя поверхность – индустриальные 
датчики; красная поверхность – тактические датчики; зеленая поверх-
ность – навигационные датчики; розовая – «идеальные» датчики 

Анализируя полученные поверхности на рис. 1 и 2, 
видно, что влияние нестабильности опорного генерато-
ра проявляется на тактическом и навигационном классе 
датчиков, причем с ростом СКО относительной неста-
бильности ШВ линейно возрастает влияние на Евклидо-
ву норму погрешности оценок координат, увеличивая 
последнюю. Важно отметить, что влияние начинает 
проявляться уже с десятков 910  относительной неста-
бильности опорного генератора, в особенности на нави-
гационный класс точности. 

В ситуации с индустриальным классом ИИБ видно, 
что нестабильность опорного генератора вносит в разы 
меньший вклад по сравнению с погрешностями самих 

измерений, поэтому использование высокоточных гене-
раторов времени малоактуально. 

 
Рис. 2. Поверхности ошибок от времени наблюдения и СКО относи-
тельной нестабильности ШВ в мелком масштабе. Красная поверхность – 
тактические датчики; зеленая поверхность – навигационные датчики; 
розовая – «идеальные» датчики 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В результате исследования путем моделирования 

было показано, что для высококачественных инерци-
альных измерительных блоков, обеспечивающих отно-
сительно долгое время автономную инерциальную 
навигацию, нестабильность шкалы времени инерциаль-
ного измерительного блока может оказывать заметное 
влияние на оценку координат.  

Дальнейшим развитием работы будет служить прове-
дение эксперимента с реальными ИИБ разных классов 
точности и экспериментальное подтверждение получен-
ных в результате текущего исследования зависимостей. 
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Аннотация—В работе изложены особенности рассмат-

риваемого образца инерциально-спутниковой навигаци-
онной системы и результаты ее летных испытаний. 

Ключевые слова—гироскопы, интегрированная навига-
ционная система, акселерометр, инерциальная навигация, 
калибровка БИНС. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В докладе представлены результаты летных испыта-

ний прототипа интегрированной навигационной систе-
мы НСИ-2020 – продукта лаборатории лазерных нави-
гационных систем МФТИ и АО «ЛАЗЕКС». Компания 
«ЛАЗЕКС» разрабатывает инерциально-спутниковые 
навигационные системы с 1990 г. на базе МФТИ и НИИ 
«Полюс», в 1997 г. выпустила свою первую серийную 
систему НСИ-2000 [1] и с тех пор продолжает произ-
водство и совершенствование этой линейки систем. 
Фирмой выпущено около 200 систем для оснащения 
ими самолетов гражданской авиации. Компания создает 
и испытывает новые системы, такие как БИНС-05Л, 
различные варианты НСИ-2010 [2] и рассматриваемую 
здесь НСИ-2020 [3]. 

Представленный в докладе прибор имеет сравни-
тельно сниженные массу, габариты и энергопотребле-
ние (табл. 1) с сохранением точностных характеристик и 
повышением надежности относительно предыдущих 
образцов в соответствии с потребностями авиации. Раз-
работка прибора выполнена в ходе выполнения госзада-
ния «Создание и натурные испытания в арктической 
зоне новых навигационных автономных и комплексиро-
ванных с ГЛОНАСС бесплатформенных систем на ла-
зерных гироскопах повышенной точности с интеграци-
ей приемной аппаратуры дополнительных радионавига-
ционных средств для авиационного транспорта и мор-
ских судов» и диссертации на соискание научной степе-
ни кандидата технических наук «Создание и исследова-
ние высокоточной навигационной системы на основе 
лазерных гироскопов с виброподставкой». Повышение 
характеристик прибора достигается комплексом мер, 
включая применение малогабаритных высокоточных 
инерциальных датчиков и более совершенных способов 
и средств обработки их показаний, учет влияния кон-
струкции системы, совершенствование методики калиб-
ровки системы. 

 
Рис. 1. Образец НСИ-2020 

ТАБЛИЦА 1 ТРЕБОВАНИЯ К СИСТЕМЕ 

Параметр Значение 

Погрешность счисления координат 
местоположения [км за час работы] 1.85 

Погрешность счисления скорости [м/с] 0.8 

Встроенный приемник  СНС 
GPS/GLONASS/ 
GALILEO/BEIDOU с 
функцией приема SBAS 

Масса [кг ] 9 

Объём [л] 9 

Среднее время наработки на отказ, не 
менее, [ч ] 30000 

Потребляемая мощность [Вт] ~30 

Диапазон рабочих перегрузок [g] ±15 

II. УСТРОЙСТВО СИСТЕМЫ 

A. Гироскопы 
В основе системы лежит отечественный гироскоп 

ЛГК180М (рис. 2) с плоским контуром на виброподстав-
ке с цифровым выходом [4]. Эта модификация гироскопа 
имеет точностные и шумовые характеристики (рис. 3), 
делающие ее пригодной для построения высокоточной 
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навигационной системы (вариация Аллана позволяет 
оценить рассеяние показаний датчиков в 0,01 °/ч при 
усреднении за 10 минут – время готовности системы). 

 
Рис. 2 ЛГК180М в магнитном экране 

 
Рис. 3. Вариация Аллана для трех гироскопов в вертикальном положе-
нии 

Гироскоп имеет четырехзеркальную схему, что поз-
воляет обеспечить при меньших габаритах и массе 
охват большей площади контуром резонатора, что по-
вышает чувствительность датчика. Применение такой 
схемы стало возможно благодаря обеспеченному уров-
ню шероховатости резонаторных зеркал в 1 Å, что сни-
зило рассеяние лазерного луча на зеркалах. Установка 
двух пьезоэлементов позволила отрабатывать больший 
диапазон температур без изменения модового состава. 
Однако такая схема имеет и недостатки. Погрешность 
построения плоскости по четырем точкам приводит к 
влиянию эффекта Зеемана (на уровне 0,003°/ч/Э, что 
малозначительно). Работа двух пьезокорректоров пери-
метра по одному источнику обратной связи также мо-
жет недостаточно соответствовать несимметричным и 
неравномерным тепловым деформациям резонатора.  

Нижеприведенный рис. 4 демонстрирует повторяе-
мость показаний гироскопа и корректируемость темпе-
ратурных изменений. Здесь построены скорректирован-
ные температурной моделью ошибок (о которой будет 
сказано далее), усредненные на 10 минутах показания 
вертикально направленного гироскопа в 3-х запусках в 
одном и том же положении зафиксированного блока 
при запуске из холодного состояния (величина самопро-
грева прибора составляет ~10°C на показанном интер-
вале).  

 
Рис. 4. Повторяемость показаний гироскопов, компенсируемость тем-
пературных изменений в показаниях, усреднение по 10 минут 

ТАБЛИЦА 2 ПАРАМЕТРЫ ЛГК180М 

Наименование параметра требования 

нестабильность МК, не более 10–5 отн.ед. 
нелинейность МК, не более 5 x 10–6 отн.ед. 
нестабильность нулевого сигнала в запуске <0,005°/ч 
нестабильность нулевого сигнала от запуска к 
запуску <0,01°/ч 

зависимость нулевого сигнала от температуры  <0,003(°/ч)/°C 

зависимость нулевого сигнала от величины 
внешнего магнитного поля <0,003 (°/ч)/Гс 

нестабильность оси чувствительности <15 угл.с 
Напряжение питания от сети постоянного тока 24±0,5 В 

Потребляемая мощность <3,5 Вт 
Масса изделия <0,9 кг 

B. Акселерометры 
Еще один важный элемент системы – отечественные 

кварцевые маятниковые акселерометры в совокупности 
с платой АЦП их сигнала (ΔΣ-типа), имеющей очень 
низкий уровень собственного шума (не выше µg). Рас-
сеяние сигнала акселерометров, получаемого с помо-
щью данного АЦП, не превосходит нескольких µg при 
времени усреднения в 10–100 с. Плате свойственна ма-
лая температурная восприимчивость, легко аппрокси-
мируемая полиномом, и незначительная ширина гисте-
резиса. Для акселерометров, закрепленных в инерци-
альной сборке со включенными гироскопами (то есть 
при работающей механической частотной подставке 
ЛГ) были записаны длительные реализации с осями 
чувствительности вертикально и горизонтально для 
каждого датчика (рис. 5). Стабильность показаний, та-
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ким образом, оказывается на уровне 10 µg. Также стоит 
отметить более выраженный восходящий тренд для 
графиков вертикального положения, что свидетельству-
ет о заметной нестабильности масштабного коэффици-
ента акселерометров. 

 
Рис. 5. Вариация Аллана для трех АК при включенных ЛГ, треуголь-
ные отметки – вертикальное положение, круглые – горизонтальное 

Влияние виброподставки гироскопов было оценено 
при помощи вариации Аллана (записаны реализации со 
включенными и выключенными ЛГ) и в простом экспе-
рименте с включением–выключением гироскопов при 
записи показаний акселерометров. Рассеяние показаний 
вибрации повысилось на порядок, но сохранилось в до-
пустимых пределах. 

 
Рис. 6. Температурный выход и повторяемость показаний акселерометров 

Рис. 6 отражает повторяемость показаний горизон-
тального акселерометра от включения к включению 
(~0,0001 м/с) и отработку температурного выхода кор-
ректирующей моделью: верхняя линия на графике пока-
зывает остаточную температурную ошибку измерений в 
0,0004 м/с за ~15°С. 

C. Электроника 
Сбор, синхронизацию инерциальных данных, вычис-

ление задержек выполняет плата МФП на основе ПЛИС с 
тактовой частотой 48 МГц. Данные о движении плата 
фиксирует с частотой 1200 Гц, а выдает в 6 раз реже для 
экономии вычислительных ресурсов, при этом точность 
навигационных алгоритмов сохраняется. Оценка ошибки, 

возникающей с понижением частоты выдачи данных в 
инерциальные алгоритмы, была рассчитана по скалярной 
компоненте кватерниона невязки с соответствующим ей 
углом. Выяснилось, что при понижении частоты в 8 раз и 
нормировании кватерниона после понижающего частоту 
блока в непрерывном вращении со скоростью 20000°/ч 
(~5°/с – быстрый разворот самолета) накопленная за  
10 мин ошибка нормировки приводит к незначительной 
ошибке угла в 6,43 510 °. Снижение нагрузки на вычис-
литель, помимо очевидной экономической выгоды, поз-
воляет снизить тепловыделение и избежать применения 
громоздких радиаторов, а также теплового влияния на 
инерциальные датчики со стороны вычислителя. 

D. Компоновка 
Система НСИ-2020 представляет собой моноблок. 

инерциальная часть подвешена на амортизаторы. Для 
ослабления собственных колебаний конструкции вы-
полнено совмещение центра упругости амортизаторов и 
центра масс сборки, обеспечено равенство нулю цен-
тробежных моментов инерции, совпадение собственных 
частот крутильных колебаний по всем осям. При разра-
ботке конструкции учтено влияние size-эффекта – зави-
симости измерений акселерометров от вращения. Урав-
нение компенсирующей модели для size-эффекта вы-
глядит следующим образом [6]:  

        2ˆ , , , ,w e A e e         ,       (1) 

где  ˆ ,w e  – искомая проекция вектора кажущегося 
ускорения, e  – единичный вектор, сонаправленный оси 
чувствительности акселерометра,   – вектор угловой ско-
рости системы, А – фактическое измерение ускорения,  
  – радиус-вектор датчика в приборной системе коорди-
нат. Таким образом, величина ошибки зависит от разме-
щения акселерометра в блоке. В рассматриваемом приборе 
влияние size-эффекта было измерено и оказалось незначи-
тельным благодаря правильному расположению датчиков. 

Блок позволяет устанавливать различные инерци-
альные датчики в принятом форм-факторе или с приме-
нением адаптированной инерциальной сборки. 

E. Математическая модель 
Математическая модель ошибок инерциального блока 

представлена следующими уравнениями (i, j, k=[1, 2, 3] – 
индекс датчика в системе):  

* (1 ) 1 2 3 ,i Ai ij ik iV K V GA V GA V a dt            
  

(2) 

где dt – период съема информации в секундах; 
Vi – измеренные приращения скорости (м/с); 

AiK  – поправки к масштабным коэффициентам пока-
заний в строительных осях; 

12 13 21 23 31 32, , , , ,A A A A A AG G G G G G       – параметры 
несоосности осей чувствительности датчиков;  

ia  – значения дрейфа нуля акселерометров в проекци-
ях на строительные оси (м/с2).  

Для гироскопов: 
* (1 ) 1 2

3 ,
i i ij

ik i

K G
G dt

        

    
  (3) 
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где i  – приращения углов в проекциях на приборные 
оси (рад); 

i  – значения дрейфа гироскопов в проекциях на при-
борные оси (рад/с). 

Параметры неортогональностей и поправок к мас-
штабным коэффициентам представлены полиномами 3-й 
степени от температуры датчика каждый, в дрейфах 
также присутствуют параметры градиентов  

2
0 1 2

3
3

a a a T a Ti i i Ai i Ai

a T a Ti Ai i adc adc

         

    
          (4) 

для акселерометров и 
* 2

0 1 2

3
3 ( )

i i i Gi i Gi

i Gi i T Gi D nom

T T
T T T T

         

       
        (5) 

для гироскопов, где DT  – температура «внешнего» тер-
модатчика (°С), GT и AT  – температуры инерциальных 
датчиков (°C), nomT  – измеренное номинальное значе-
ние разности температур, adcT  – измеряемая температу-
ра платы обработки сигналов акселерометров (°С). 

Температуры измеряются термодатчиками на аксе-
лерометрах, гироскопах, платах и в различных точках 
системы. Модель выбрана экспериментально и соответ-
ствует отмеченным свойствам системы: слабая чувстви-
тельность датчиков к магнитному полю, незначитель-
ность влияния size-эффекта. Однако на данный момент 
в связи с упомянутой особенностью отработки теплово-
го расширения пьезозеркалами модель требует модифи-
кации в части работы с градиентами температур внутри 
каждого гироскопа. 

F. Повышение качества сигнала при помощи вейвлет-
преобразования 
Вейвлет-преобразование подобно оконному Фурье-

преобразованию, но вносит меньше искажений в исход-
ные данные, в сравнении с ним. Здесь разложение про-
исходит по базису функций с частотным и временным 
параметром. Непрерывное преобразование задается 
формулой [7] 

  (6) 

где f(x) есть раскладываемая функция, определенная на 
всей действительной оси, принадлежащая к L2(R), 
ψ(a,b,x) – отмасштабированные и сдвинутые копии по-
рождающего вейвлета – функции с нулевым значением 
интеграла, при этом должен быть ортонормированным 
базис, составленный из таких функций. Обратное пре-
образование производится аналогичным образом. Для 
расчета в реальном времени удобно дискретное вейвлет-
преобразование. 

Для исследования метода гироскоп ЛГК180М уста-
новили на испытательный стенд осью чувствительности 
по направлению вибрации, запустили синусоидальную 
вибрацию с ускорением 0,2 g и частотой, меняющейся 

от 5 до 2000 Гц со скоростью 1 октава в минуту, затем 
широкополосную случайную вибрацию 5–2000 Гц. За-
пись показаний выполнялась с частотой 1200 Гц. Для 
анализа показаний написана программа с применением 
готовых библиотек PyWavelets и Scalogram [8], при по-
строении скалограмм использовался обеспечивший 
наилучшее приближение вибраций вейвлет «мексикан-
ская шляпа». 

Рис. 7 и 8 демонстрируют разложение 1200 Гц сиг-
нала гироскопа до и после фильтрации при помощи 
дискретного преобразования с применением вейвлета 
Добеши 4 порядка (цвет отражает мощность сигнала). 
Фильтрация сигнала явно уменьшает вибрационную 
составляющую сигнала. 

 

Рис. 7. Скалограмма 1200 Гц показаний ЛГ в виброиспытаниях до 
фильтра 

 
Рис. 8. Скалограмма 1200 Гц показаний ЛГ в виброиспытаниях после 
фильтра 

На рис. 9 представлен результат фильтрации показа-
ний акселерометра, снятых с частотой 1000 Гц при воз-
действии синусоидальной вибрации с усреднением дан-
ных на 20 с, красная линия – показания до фильтрации, 
черная – после. Можно увидеть снижение рассеяния без 
искажения формы сигнала. 

Метод был также проверен на показаниях блока, по-
лученных во время полета, чтобы удостовериться в 
адекватной передаче динамики полета. На рис. 10 – по-
казания вертикального гироскопа с выделением момен-
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та разворота самолета на 180 градусов, отфильтрован-
ные данные (черная гладкая линия) повторяют динами-
ку исходных (красная ступенчатая) без искажения, что 
должно уменьшить накопление ошибки при выполне-
нии инерциальных алгоритмов. 

 
Рис. 9. Показания акселерометра при воздействии синусоидальной 
вибрации, красная линия – до фильтрации, черная – после, усреднение 
на 20 с 

 
Рис. 10. Показания вертикального гироскопа в полете, красная линия – 
исходные данные, черная – после фильтрации 

III. ПРОЦЕДУРА КАЛИБРОВКИ 
Калибровка инерциальной части системы выполняет-

ся в две стадии[3]: сначала по прямым измерениям ско-
рости вращения Земли, ускорения свободного падения, и 
по накопленным при поворотах блока в различных тем-
пературных условиях углам рассчитываются первичные 
параметры компенсационной математической модели. 
При этом более эффективной по соотношению затрат 
времени и достигаемой точности оказалась калибровка в 
плавно меняющейся температуре с более частой сменой 
положений. Первичная калибровка системы производи-
лась на высокоточном (отклонение оси вращения от вер-
тикали около 2,5″) двухосном поворотном стенде с кли-
матической камерой, программа измерений в температур-

ном диапазоне от –30 до +60 градусов потребовала 24 ч 
работы калибровочного стенда.  

При расчете калибровочных констант показания 
температуры усредняются на каждом цикле измерений. 
С помощью метода наименьших квадратов по получен-
ным наборам данных вычисляются параметры модели. 
Для уточнения параметров производится несколько 
итераций расчета. 

На втором этапе калибровки блока результаты рабо-
ты навигационных алгоритмов применяются для кор-
рекции параметров математической компенсационной 
модели, так достигается наилучшая точность автоном-
ной навигации системы. Этот шаг обеспечивает улуч-
шение точности вычисления навигационных параметров 
(иногда в 2-3 раза), но только при достаточно каче-
ственном выполнении первого этапа. 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ИСПЫТАНИЙ 
Под точностью ИНС понимается точность выдаваемых 

ею навигационных параметров: скорости и координаты.  

A. Стендовые испытания 
Следующие графики на рис. 11–14 показывают ре-

зультаты стендовых испытаний откалиброванной си-
стемы – ошибки измерения северных и восточных ком-
понент местоположения и скорости.  

 
Рис. 11. Ошибка автономного определения восточной составляющей 
скорости в стендовых испытаниях 

 
Рис. 12. Ошибка автономного определения северной составляющей 
скорости в стендовых испытаниях 
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Рис. 13. Ошибка автономного определения широты на стенде 

 
Рис. 14. Ошибка автономного определения долготы в стендовых ис-
пытаниях  

Здесь отражены результаты примерно 15 запусков с 
разнообразной динамикой от нескольких поворотов по 
курсу до более сложного и длительного вращения. Перед 
экспериментами блок прогревался в течение 10-60 мин. 
Запуски производились на 3 разных испытательных 
стендах, чтобы удостовериться в успешном разделении 
погрешностей стенда, крепежа и блока. Большинство 
кривых укладывается в границы погрешности 1 морской 
мили в час работы по координатам и 1 м/с по скорости, 
в графиках практически отсутствует тренд, большин-
ство кривых для проекций скорости не имеют перело-
мов в точках разворота, что говорит о качественной 
компенсации ошибок неортогональностей. 

B. Мобильные испытания 
Рис. 15 отражает поведение автономно вычисленных 

координат в поездке на автомобиле. Прибор был про-
грет, приведен в режим навигации и провел 2 часа в по-
ездке по городу и за его пределами с соответствующей 
разницей в динамике движения (остановками, маневри-
рованием, ударами при переезде лежачих полицейских в 
городе). Автономная точность системы составила около 
2,5 км/ч. Повышение ошибки относительно стендовых 

испытаний связано, по видимости, с повышенной виб-
рацией. 

 
Рис. 15. Ошибка автономного определения координат системы (верх-
няя линия – широта, нижняя – долгота) 

C. Лётные испытания 
Летные испытания выполнялись на самолете Ан-2. 

Система, закрепленная на борту жестко (рис. 16), испы-
тывала дополнительное грубое вибрационное воздей-
ствие как со стороны воздушного винта самолета, так и 
вследствие взлета с грунтовой площадки. Длительность 
полета составила около двух часов, траектория включи-
ла порядка 20 разворотов по курсу (рис. 17), что обеспе-
чило полноценную проверку качества компенсации 
ошибок несоосностей и масштабных коэффициентов 
гироскопов. 

Максимальная погрешность (рис. 18) для координат 
составила около 4 км за первый час полета и сохрани-
лась на протяжении всего испытания без существенного 
тренда к увеличению.  

 
Рис. 16. Закрепление блока в самолете 
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Рис. 17. Траектория полета 

 
Рис. 18. Ошибка автономного определения координат в двухчасовом 
полёте на Ан-2 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
По результатам испытаний с ужесточением вибра-

ционного воздействия наблюдается ухудшение точно-

сти автономной навигации, однако имеющийся резуль-
тат уже можно считать положительным, то есть вибра-
ционная защита инерциальной части достигает уровня, 
требуемого для обеспечения навигационной точности. В 
следующем образце системы, помимо подбора еще бо-
лее точных датчиков и фильтрации сигнала, планирует-
ся снижение веса прибора и улучшение точности за счет 
более детальной работы с динамикой температуры, в 
частности градиента температуры корпуса резонатора 
лазерного гироскопа. 
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Аннотация—Приводится математическая модель ВТГ 
в форме дифференциальных уравнений и структурных 
схем по огибающим амплитуд колебаний металлического 
резонатора. Предложена методика идентификации пара-
метров ВТГ: постоянной времени резонатора, добротности, 
коэффициента прецессии волны. Приводятся эксперимен-
тальные кривые возбуждения и амплитуд установившихся 
колебаний резонатора. Даются оценки идентифицируемых 
параметров ВТГ. Показана нелинейная зависимость ампли-
туды вторичных колебаний резонатора от угловой скорости 
основания. Сформулирована задача синтеза контура обрат-
ной связи для создания ВТГ компенсационного типа.  

Ключевые слова—волновой твердотельный гироскоп, ме-
таллический резонатор, добротность, постоянная времени. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Сегодня волновые твердотельные гироскопы (ВТГ) с 

металлическим резонатором – класс перспективных дат-
чиков первичной информации, так как их изготовление не 
требует специализированного технологического оборудо-
вания, в отличие от производства кремниевых гироскопов 
или полусферических кварцевых резонаторов [1]. На осно-
ве ВТГ с металлическим резонатором при позиционном 
возбуждении стоячей волны реализуются датчики угловой 
скорости. Такие датчики используются при создании бес-
карданных инерциальных систем ориентации и навигации, 
гироскопических стабилизаторов полезной нагрузки, бло-
ков демпфирующих гироскопов и других информационно-
измерительных систем подвижных объектов.  

Для создания достоверной математической модели ВТГ 
необходимо выполнить идентификацию его параметров. 
Знание параметров ВТГ является необходимым условием 
для решения задач синтеза контуров обратных связей.  

Целью настоящей работы является изложение способа 
идентификации параметров ВТГ с металлическим резона-
тором при позиционном возбуждении стоячей волны. 

II. ПРИНЦИП ДЕЙСТВИЯ ВТГ 
В ВТГ для обнаружения угловой скорости основания 

используется свойство инерции стоячей волны, возбуж-
даемой в резонаторе. Для этой цели на дно цилиндриче-
ского резонатора приклеиваются две пары пьезоэлемен-
тов (piezo element) (рис. 1). Другие две пары пьезоэле-
ментов служат для съема сигнала и реализации контура 
обратной связи. 

Точки стоячей волны с максимальной амплитудой 
радиальных колебаний называются пучностями 
(antinode), а с минимальной – узлами (node). Стоячая 
волна для второй формы колебаний, являющаяся рабо-
чей, имеет четыре узла и четыре пучности. 

 
Рис. 1. Стоячая волна в цилиндрической оболочке 

При позиционном возбуждении стоячей волны, на 
пару пьезоэлементов, расположенных вдоль оси x1, по-
дается переменное напряжение на собственной частоте 
резонатора. Если основание, на котором находится резо-
натор, не вращается ( = 0), то волновая картина неиз-
менна. В этом случае сигналы, снимаемые с пьезоэле-
ментов, находящиеся под углом 45° (ось Оx2) к оси воз-
буждения, близки к нулю. Если основание вращается с 
угловой скоростью , то пучность стоячей волны запаз-
дывает от направления возбуждения на некоторый угол 
, и сигнал, снимаемый пьезоэлементов оси Оx2, отличен 
от нуля. Амплитуда этого сигнала определяется величи-
ной угловой скорости. После прекращения вращения 
резонатора пучность стоячей волны возвращается к 
направлению возбуждения x1, т.е. стоячая волна как бы 
«привязана» к корпусу гироскопа [2], что является осо-
бенностью позиционного возбуждения. 

III. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ВТГ 
Математическая модель ВТГ при постоянной угло-

вой скорости основания  описывается системой урав-
нений вида [3] 

1x 

2x




Node

Antinode Piezoelement 

О
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(1) 
где 1x , 2x  – перемещение кромки резонатора вдоль осей 

1Ox , 2Ox  соответственно (рис. 1); 0  – собственная 
частота резонатора по второй форме колебаний; K  – 
коэффициент прецессии волны; 0f ,   – амплитуда и 
частота возбуждения; T – постоянная времени резонато-
ра, определяемая по формуле [3] 

T = 2Q/0,   (2) 
где Q  – добротность резонатора. 

Установившиеся амплитуды колебаний резонатора 
вдоль осей 1Ox , 2Ox , называемые также первичными и 
вторичными колебаниями, на основании математической 
модели (1) в резонансном режиме (0 = ) определяются 
следующим образом: 
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Из решений (3) следует, что амплитуды колебаний 
ax1  и ax2  имеют нелинейную зависимость от угловой 

скорости основания.  

Анализ ax2  на экстремум показывает, что макси-
мальная амплитуда вторичных колебаний резонатора 
достигается при угловой скорости основания  

KT/10  ,   (4) 

что соответствует случаю, когда пучность стоячей волны 
запаздывает на угол 45°, т.е. ориентируется по направле-
нию 2Ox . 

Отношение амплитуд колебаний определяется соот-
ношением 

 KTxx aa
12 / ,   (5) 

которое линейно зависит от угловой скорости основания. 
Таким образом, исходя из соотношения (5) при угловой 
скорости основания, равной 0 = 1/(KT), амплитуда вто-
ричных колебаний равна амплитуде первичных колеба-
ний, т.е.  
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В этом случае амплитуды колебаний определяются 
соотношением 

0

0
21 4


Tfxx aa . 

Отношение амплитуд колебаний aa xx 12 /  соответству-
ет тангенсу угла запаздывания волновой картины от по-
ворота основания: 

 KTtg . 

Если 0 , то 1tg  , что еще раз доказывает за-
паздывание волновой картины на угол 45°. 

Структурная схема ВТГ по огибающим амплитуд ко-
лебаний резонатора приведена на рис. 2. 

 
Рис. 2. Структурная схема по огибающим амплитуд колебаний резонатора 

Структурная схема соответствует случаю постоянной 
угловой скорости основания и резонансной настройке и 
позволяет исследовать ВТГ без учета высокочастотной 
несущей колебаний резонатора.  

IV. ИДЕНТИФИКАЦИЯ ПАРАМЕТРОВ ВТГ 
На первом этапе определяется собственная частота 

второй формы колебаний стоячей волны путем подачи на 
пьезоэлементы оси 2Ox  гармонического сигнала с гене-
ратора (рис. 3). С пары пьезоэлементов, ориентированных 
под углом 90° к оси возбуждения Ox1, снимается сигнал, 
несущий информацию о первичных колебаниях резонато-
ра (отклик резонатора на возбуждение с генератора). Из-
меняя частоту колебаний сигнала генератора, добиваются, 
чтобы фазовое запаздывание сигнала первичных колеба-
ний составило минус 90° по отношению к сигналу генера-
тора (рис. 4). В этом случае частота сигнала генератора 
совпадает с собственной частотой резонатора. 

 
Рис. 3. Возбуждение стоячей волны и контроль резонанса 

Для исследуемого образца резонатора собственная ча-
стота второй формы колебаний составила 0 = 7777,55 Гц. 
При этом на резонатор подавался сигнал с генератора 
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амплитудой 0,5 В. В резонансном режиме амплитуда в 
цепи первичных колебаний составила 0,54 В, что соот-
ветствует усилению на 0,7 дБ.  

 

Рис. 4. Экспериментальные осциллограммы сигналов генератора и пер-
вичных колебаний 

Далее определяется постоянная времени резонатора 
T, по его реакции на ступенчатое воздействие гармони-
ческого сигнала на резонансной частоте 0 (рис. 5). 

 

Рис. 5. Переходный процесс колебаний резонатора  

При возбуждении резонатора на частоте 0 огибаю-
щая амплитуд колебаний описывается переходной ха-
рактеристикой апериодического звена первого порядка 

)1()( /0
11

TteUtU  ,  (5)  

где 0
1U  – установившееся значение огибающей амплитуд 

колебаний, е – основание натурального логарифма, t – 
время.  

В соответствии с данными эксперимента, приведен-
ными на рис. 5, постоянная времени резонатора состави-
ла T = 0,85 c. По значению постоянной времени оцени-
вается добротность резонатора: 

Q = T0/2 = 0,8527777,55/2  20769. 

Далее определяется коэффициент прецессии волны 
K. Для этого ВТГ устанавливается на вращающееся ос-
нование и строятся графики зависимостей установив-
шихся амплитуд первичных и вторичных колебаний от 
угловой скорости  (рис. 6, 7). На основании соотноше-
ний (3) установившиеся амплитуды колебаний описы-
ваются соотношениями: 

222
1

1
1
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
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k
U u , 222

2
2

1
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




TK
kU u , (6) 

где 1uk  [В], 2uk  [В/(рад/с)] – некоторые коэффициенты. 

 

Рис. 6. Зависимость амплитуды первичных колебаний в установив-
шемся режиме от угловой скорости основания 

 
Рис. 7. Зависимость амплитуды вторичных колебаний в установив-
шемся режиме от угловой скорости основания 

По аппроксимирующим кривым определяется произ-
ведение KT, которое для данного образца приняло зна-
чение  

KT = 0,654 c. 

Отсюда определяется коэффициент запаздывания 
волны  

K=0,654[с] /0,85[с] = 0,77. 

Как было показано выше, произведение KT связано с 
угловой скоростью 0, соответствующей максимально-
му значению амплитуды вторичных колебаний: 

/ñ7,87ðàä/ñ53,1
c654,0

11
0 

KT
. 

График отношения амплитуд колебаний aa xx 12 /  при-
веден на рис. 8. 
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Рис. 8. График зависимости отношение амплитуд вторичных колеба-
ний к первичным 

Экспериментальная зависимость на рис. 8 доказывает 
линейную зависимость тангенса угла запаздывания сто-
ячей волны от угловой скорости основания. 

После идентификации параметров ВТГ обычно ре-
шается задача синтеза контура обратной связи для реа-
лизации компенсационного датчика угловой скорости. 
Структурная схема ВТГ компенсационного типа по оги-
бающим амплитуд колебаний резонатора приведена на 
рис. 9. При этом выходной сигнал ВТГ outx  формирует-
ся из цепи обратной связи. Синтез ВТГ сводится к выбо-
ру структуры и параметров корректирующего звена 

)(sW f . В работе [3] в качестве корректирующего 
устройства рекомендуется применять пропорционально-
интегральный (ПИ) регулятор. В этом случае передаточ-
ная функция по выходному сигналу принимает вид: 

,
2)]1()1(2)[1(

)1(
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)()(
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sTKsTTkTssTs
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pi

pi
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

 (7) 

где ipp kkT /   постоянная времени ВТГ с контуром 

обратной связи; pk , ik   коэффициенты передачи про-
порциональной и интегральной части ПИ-регулятора 
соответственно. 

Передаточная функция (7) теоретически обосновывает 
применение ПИ-регулятора в контуре обратной связи, 
позволяющей устранить нелинейную зависимость 
выходного сигнала ВТГ от угловой скорости основания 
в установившемся режиме. Это связано с тем, что в 

знаменателе передаточной функции сомножителем 2 
является оператор Лапласа s. 

 

Рис. 9. График зависимости отношение амплитуд вторичных колеба-
ний к первичным 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Дано математическое описание ВТГ и методика 

идентификации ее параметров. Основными параметрами 
математической модели ВТГ прямого измерения явля-
ются: добротность, постоянная времени и коэффициент 
прецессии волны. Дальнейшая работа при создании ВТГ 
связана с синтезом контура обратной связи, которая реа-
лизуется, как правило, с помощью ПИ-регулятора. 
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Аннотация—Изложены прикладные аспекты фунда-
ментальной теории двумерного осциллятора Ван-дер-Поля 
с внешним эффективным управлением [1]. Рассматрива-
ются вопросы формирования обратных связей эффектив-
ного управления колебаниями осциллятора Ван-дер-Поля. 
В работе в дополнение к известным типовым подходам 
уменьшения приборных погрешностей нового гироскопа 
предлагается выполнить исследование новых возможно-
стей повышения точностных параметров ВТГ интегриру-
ющего типа. Представлены прикладные аспекты реализа-
ции принципиальной теории двумерного осциллятора 
Ван-дер-Поля с внешним эффективным управлением по 
полной энергии колебаний. В современных разработках 
ВТГ (перспективных высокоточных инерциальных дат-
чиках) представлены принципиально новые инженерно-
конструкторские решения – режим датчика угловой ско-
рости (ДУС) и режим свободной волны (прибор интегри-
рующего типа) для разных объектов авиационно-
космического назначения. 

Ключевые слова—двумерный осциллятор Ван-дер-Поля, 
волновой твердотельный гироскоп (ВТГ), датчик угловой 
скорости (ДУС), интегрирующий ВТГ. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Главным направлением развития АО «НПП «Меди-

кон» является создание новых миниатюрных волновых 
твердотельных гироскопов (ВТГ) навигационного класса 
точности с диаметром резонатора не более 30 мм и раз-
работка оригинальной промышленной технологии для 
стабильного выпуска необходимого количества таких 
приборов, а также разработка и изготовление специаль-
ного оборудования для реализации новой и уникальной 
технологии. Повышение точности инерциальных чувстви-
тельных элементов на базе высокоточных интегрирующих 
ВТГ выполняется по двум основным направлениям – тех-
нологическому и структурно-алгоритмическому.  

Первое связано с улучшением высокоточной обра-
ботки и изготовления прецизионных деталей и узлов 
инерциальных датчиков, совершенствованием техноло-
гических процессов их изготовления, в том числе с 
улучшением качества изготовления основной детали 
гироскопа – полусферического кварцевого резонатора, а 
также с повышением культуры их производства. Второе 
основано на принципиально новой структуре построе-
ния датчика ВТГ с применением новых алгоритмов об-
работки первичной инерциальной информации, что 
обеспечивает аналитическую компенсацию приборных 

погрешностей и конструктивных недостатков самих 
инерциальных датчиков.  

В настоящее времени НПП «Медикон» ведет разра-
ботку ВТГ для следующих областей применения: 

 космического назначения (с ресурсом непрерыв-
ной и надежной работы до 20 лет и более); 

 авиационного назначения в составе высокодина-
мичных объектов (со скоростью вращения осно-
вания от 400°/с до 1500°/с); 

В данной работе рассматриваются принципиальные 
вопросы формирования обратных связей эффективного 
управления колебаниями кварцевого резонатора ВТГ – 
осциллятора Ван-дер-Поля. Под эффективностью нового 
управления понимается выбор таких законов формиро-
вания обратных связей, которые обеспечивают наиско-
рейший выход такого двумерного осциллятора на его 
стационарный режим функционирования.  

Цель работы – создание высокотехнологичного экс-
периментального образца инерциального датчика ориен-
тации авиационно-космического назначения – нового 
высоконадежного миниатюрного ВТГ на основе инерци-
ального датчика новой конструкции и с повышенными 
точностными характеристиками.  

Для этого предлагается применение принципиальных 
основ теории двумерного осциллятора Ван-дер-Поля с 
внешним эффективным управлением. В этой связи рас-
сматривается нелинейная колебательная система – ос-
циллятор Ван-дер-Поля с управлением по полной энер-
гии колебаний. Вместо традиционной формы обратной 
связи по амплитуде колебаний в таком осцилляторе рас-
смотрены проблемы реализации обратной связи с 
управлением по полной энергии колебаний. Отметим, 
что вид обратной связи, выбранный самим Ван-дер-
Полем и используемый в различных последующих ра-
ботах по нелинейным методам, где это уравнение ис-
пользуется в качестве примера, для многих технических 
приложений не является наилучшим. 

Выполнена апробация нового способа эффективного 
управления резонатором ВТГ-30иг на основе автогене-
ратора Ван-дер-Поля с внешним эффективным управле-
нием, который реализован в составе функционального 
(обслуживающего) многоканального полностью цифро-
вого модуля контроллеров управления гироскопа (МКГ) 
на базе современной ПЛИС. 
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II. ДВУМЕРНЫЙ ОСЦИЛЛЯТОР ВАН-ДЕР-ПОЛЯ  
С УПРАВЛЕНИЕМ ПО ЭНЕРГИИ КОЛЕБАНИЙ 

Уравнения двумерного управляемого осциллятора 
Ван-дер-Поля получены [1] в следующем виде: 

 1 1 1 1 2 2 ,1 2q q Q d E / q pKq q           

 2 2 2 2 1 11 2 ,q q Q d E / q pKq q              (2.1) 

 2 2 2 2
1 1 1 1 1 2 1 21 2E / q q q q , K q q q q .          

Осциллятор в свободном режиме (݀ = ݌ =  =0) опи-
сывает эллиптическую траекторию в плоскости (ݍଵ,  ଶ) сݍ
произвольными главными полуосями и с произвольным 
наклоном большой полуоси к оси абсцисс ݍଵ. Так же как и 
в одномерном случае, обратная связь должна фиксировать 
значение удвоенной полной энергии. В отличие от клас-
сического одномерного осциллятора Ван-дер-Поля, в ко-
тором посредством специальной обратной связи поддер-
живается постоянной амплитуда колебаний, в двумерном 
случае (2.1) можно стабилизировать полную энергию ко-
лебаний (коэффициент обратной связи d), площадь эллип-
са (квадратура с коэффициентом обратной связи p), его 
наклон к оси абсцисс и его прецессию (коэффициент ). 
Задачи управления в двумерной системе (2.1) гораздо со-
держательнее, чем в одномерной системе.  

Общее решение системы (2.1) при равных нулю пра-
вых частях определяет известное уравнение эллипти-
ческой траектории в параметрической форме [2, 3, 4]: 

ଵݍ = ݐݏ݋ଵܿݔ + ,ݐ݊݅ݏଷݔ ଶݍ = ݐݏ݋ଶܿݔ +  (2.2)   .ݐ݊݅ݏସݔ

Скорость движения по этой эллиптической траектории: 

ଵ̇ݍ = ݐ݊݅ݏଵݔ− + ,ݐݏ݋ଷܿݔ ଶ̇ݍ = ݐ݊݅ݏଶݔ− +  (2.3)  .ݐݏ݋ସܿݔ

Произвольные постоянные (x1, x2, x3, x4) в выраже-
ниях (2.2) и (2.3) в дальнейшем будут рассматриваться 
как медленно меняющиеся фазовые переменные в том 
случае, когда правые части не равны нулю и малы в 
сравнении с восстанавливающей силой осциллятора. 
Два первых интеграла системы (2.1) в случае ܳ = 0 
представляют собой полную энергию колебаний [5] 

ܧ																 = 1 2⁄ ଵଶݍ) + ଶଶݍ + ଵଶݍ + (ଶଶݍ =  
= 1 2⁄ ଵଶݔ) + ଶଶݔ + ଷଶݔ + (ସଶݔ = 1 2⁄  (2.4)	              ଶݔ

и момент количества движения (кинетический момент) 

ܭ       = ଶ̇ݍଵݍ − ଶݍଵ̇ݍ = ସݔଵݔ −  ଷ .             (2.5)ݔଶݔ

Площадь эллипса (квадратура) [6]: 
2

1 2 2 2 1 2 1 20
1 2 1 2rk / ( q dq q dq )   / ( q q q q )dt K


        ∮ ,(2.6) 

где ݎ– большая полуось эллипса, ݇ – малая полуось. 

Используя формулы (2.2) и (2.3) в качестве замены 
переменных (ݍଵ, ,ଶݍ ,ଵݍ̇ ,1ݔ)→(ଶݍ̇ ,2ݔ ,3ݔ  в уравнениях (4ݔ
(2.1), получим после осреднения по времени новые 
уравнения в фазовых переменных: 

ݔ̇                  = −݀ܵ݁ଶ − ଷ݁ܭ݌ − ݁ଵ,                        (2.7) 

                     ܵ = ଶݔ) − 1) 2⁄ , ܭ = ସݔଵݔ −  ଷ.        (2.8)ݔଶݔ

III. ДВУМЕРНЫЙ ОСЦИЛЛЯТОР ВАН-ДЕР-ПОЛЯ  
С ЭФФЕКТИВНЫМ УПРАВЛЕНИЕМ 

Задачи управления в системе вида (2.1) гораздо содер-
жательнее, чем в одномерной системе. Помимо управле-
ния амплитудой плоских колебаний можно управлять 
площадью описываемого эллипса, отношением его полу-
осей и наклоном большой полуоси к оси абсцисс. 

В публикации [1] система (2.7) изучалась в перемен-
ных (S,K,) при 0. Было показано, что устойчивость 
многообразия S  0, K  0 определяется отличным от 
нуля коэффициентом Ляпунова по переменной S, в то 
время как по квадратуре колебаний устойчивость имеет 
место с нулевым коэффициентом Ляпунова, т.е. опреде-
ляется лишь нелинейными членами. Для повышения 
эффективности управления достаточно в (2.7) увеличить 
амплитуду обратной связи при малых x, для чего (3.7) 
следует изменить так [6, 7]: 

ݔ̇ = −݀ܵ݁ଶ − ܭ)݌ ଷ݁(ܧ = −݀ܵ݁ଶ −⁄ ܭ2) ⁄(ଶݔ ݁ଷ,			(3.1) 

 определены (2.8). Перейдем в уравнениях (3.1)−(2.7) ܭ,ܵ
от переменных x к переменным ܵ,  :В этом случае имеем .ܭ

ܵ̇ = ௗௌ
ௗ௫
ݔ̇ = ݔ ቀ−݀ܵ݁ଶ − ݌ ଶ௄

௫మ
݁ଷቁ.              (3.2) 

В силу тождества x = e2, а также того, что произве-
дение (e2 · e3) = 2K, поэтому (3.2) переписывается в виде 

ܵ̇ = −݀ܵ(2ܵ + 1) − ݌4 ቆ
ଶܭ

2ܵ + 1
ቇ.																		(3.3) 

Аналогично: 

ܭ̇ = ୢ௄
ୢ୶
ݔ̇ = ݁ଷ ቀ−݀ܵeଶ − ݌ ଶ௄

௫మ
݁ଷቁ = ܭܵ݀)2− −  (3.4) ,(ܭ݌

ܵ̇ = −݀ܵ(2ܵ + 1) − ݌4 ቀ ௄మ

ଶௌାଵ
ቁ																										(3.5) 

ܭ̇ = ܵ݀−)ܭ2 −  .(݌

Система (3.5) содержит особую точку S=K=0, харак-
теризующую режим колебаний с постоянной энергией 
ܧ = x21 и с равной нулю квадратурой колебаний 
ܭ =x1x4 x2 x3  0. Линеаризация системы (3.5) в окрест-
ности этой точки приводит к системе 

ܵ̇ = −݀ܵ, 
ܭ̇                                       =  (3.6)																																	.ܭ݌2−

Таким образом, рассмотренное новое управление 
приводит к линейным в окрестности стационарного ре-
жима уравнениям в вариациях с характеристическими 
числами d и 2p. Поставленная в работе цель достиг-
нута. В системе уравнений вида (2.1) новое управление 
выглядит так: 

ଵ̈ݍ + ଵݍ = ܧ)݀− − 1 2⁄ ଵ̇ݍ̇( − ܭ)݌ ⁄(ܧ  ,ଶݍ
ଶ̈ݍ + ଶݍ = ܧ)݀− − 1 2⁄ ଶ̇ݍ̇( − ܭ)݌ ⁄(ܧ  ଵ,       (3.7)ݍ

ܧ = 1 2⁄ ଵଶݍ) + ଶଶݍ + ଵଶݍ̇ + ,(ଶଶݍ̇ ܭ = ଶ̇ݍଵݍ −  .ଶݍଵ̇ݍ

Двумерные уравнения Ван-дер-Поля (3.7) с учетом 
стабилизации значения полной энергии и квадратуры, а 
также с управлением прецессией стоячей волны и ста-
билизацией частоты автоколебаний приобретают вид: 

ଵ̈ݍ	 + ଵݍ = ܧ)݀− − 1 2⁄ ଵ̇ݍ̇( − ܭ)݌ ⁄(ܧ ଶݍ − ̇ݍଶ + сݍଵ, 
ଶ̈ݍ + ଶݍ = ܧ)݀− − 1 2⁄ ଶ̇ݍ̇( − ܭ)݌ ⁄(ܧ ଵݍ + ̇ݍଵ + сݍଶ. (3.8) 
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В уравнениях (3.8) перейдем от переменных (q1,q2) к 
введенным переменным (S, K) по формулам: 

ܵ = ܧ2 − 1 2⁄ = ଵଶݍ) + ଶଶݍ + ଵଶݍ̇ + (ଶଶݍ̇ − 1 2⁄ , 
ܭ = ଶ̇ݍଵݍ −  (3.9)																																						ଶ.ݍଵ̇ݍ

После осреднения по времени получаем уравнения ви-
да (3.5) на два порядка меньше исходных уравнений [7]. 

Изложенная модель двумерного осциллятора Ван-
дер-Поля нашла техническое применение в качестве 
модели нового волнового твердотельного гироскопа. 

Расширенная математическая модель двумерного ос-
циллятора Ван-дер-Поля с внешним управлением весьма 
эффективно используется для изучения новых режимов 
функционирования волнового твердотельного гироскопа 
(кварцевого полусферического резонатора) [6]. 

IV. ТЕХНИЧЕСКИЕ ПРИЛОЖЕНИЯ ТЕОРИИ 
В ВОЛНОВЫХ ТВЕРДОТЕЛЬНЫХ ГИРОСКОПАХ 

Базовый конструктивный элемент современного 
двухдетального ВТГ, имеет кварцевый полусферический 
резонатор из высококачественного и высокодобротного 
плавленого кварца [8]. Рабочая поверхность резонатора 
напыляется тонким слоем золота или платины. Такое 
тонкое покрытие позволяет контролировать форму упру-
гой деформации кромки резонатора с помощью специ-
альной системы емкостных датчиков и управлять формой 
(модой) упругих рабочих колебаний, изменяя электриче-
ские потенциалы на управляющих электродах.  

Необходимое для функционирования ВТГ движение 
(колебания резонатора в пределах упругих деформаций 
кромки полусферы) не связано ни с износом, ни с дегра-
дацией материала, поэтому практически не ограничивает 
долговечности самого прибора [9].  

Такой уникальный физический принцип работы ВТГ 
дает новому гироскопу целый ряд основных преиму-
ществ: полное отсутствие вращающихся частей, малое 
время готовности, малые габаритно-массовые характери-
стики, весьма длительный рабочий ресурс прибора; вы-
сокая температурная стабильность основного конструк-
ционного материала полусферы (чистого плавленого 
кварца); высокая приборная точность и малая случайная 
погрешность; устойчивость к условиям окружающей 
среды (температура, удары, вибрации, гамма излучение и 
сильные магнитные поля); весьма небольшая потребляе-
мая мощность датчика; сохранение инерциальной ин-
формации при полном кратковременном отключении 
бортового электропитания. Все перечисленные выше 
преимущества переводят ВТГ в класс одних из наиболее 
перспективных гироскопов [9]. Для высокодинамичных 
объектов авиационно-космического назначения реали-
зована новая конструкция ВТГ на базе двухдетального 
промышленного инерциального датчика (ИД) нового 
поколения с полусферическим кварцевым 30-
миллиметровым беззубцовым резонатором и полусфери-
ческими электродами разработки «НПП «Медикон». 
Гироскоп функционирует в режиме свободной волны. 
Новая функциональная электроника имеет многока-
нальную цифровую «пушпульную» схему управления 
по специальному алгоритму [9] съема, детектирования 
первичных сигналов инерциального датчика и опреде-
ления параметров стоячей волны. Данный алгоритм 
разработан и реализован сотрудниками Лаборатории 

механики систем В.Ф.Журавлевым и С.Е.Переляевым 
(Институт проблем механики им. А.Ю. Ишлинского 
РАН). Авторами синтезирована многоканальная система 
непосредственного прямого цифрового управления. 

Аппаратная часть цифровой системы реализована на 
базе нового модуля контроллеров гироскопа (МКГ), 
включающего трехпроцессорную структуру обработки 
первичных синусных и косинусных сигналов одновре-
менно трех гироскопов в одной системе на кристалле 
(FPGA/ПЛИС) на базе нового поколения ПЛИС серии 
«Xilinx-7». Встроенные ПЛИС (FPGA) седьмой серии, 
созданные на основе современной высокопроизводи-
тельной и низкоэнергетической 28-нанометровой техно-
логии обеспечивают беспрецедентное увеличение про-
изводительности системы, при этом потребляя на 50% 
меньше энергии. По сравнению с одноядерной структу-
рой, работающей даже с большей тактовой частотой, 
классическая реализация алгоритма имеет меньшую 
скорость выполнения команд из-за необходимости чаще 
обращаться к медленным регистрам периферийных 
устройств самого процессора. 

Разработанный модуль МКГ-2 позволяет реализо-
вать новую «пушпульную» схему эффективного управ-
ления гироскопом на основе рассмотренного двумерно-
го осциллятора Ван-дер-Поля. Обработка первичных 
сигналов и оценка вектора состояния ВТГ производится 
цифровыми методами с помощью высокоскоростного 
сбора данных. Данная задача решена с помощью быст-
родействующего 16-разрядного АЦП с частотой преоб-
разования не менее 3 млн выборок в секунду. Аппарат-
ная часть электронного модуля управления содержит 
процессор обработки сигналов, буферы аналого-
цифровых преобразователей (АЦП), синтезатор частот, 
микроконтроллер последовательного интерфейса [8]. 
Цифровой процессор по специальным алгоритмам обра-
ботки определяет углы ориентации волны, полную 
энергию и квадратную составляющую колебаний квар-
цевого резонатора и, используя эту информацию, вы-
числяет соответствующие весовые коэффициенты для 
эффективного управления стоячей волной прибора. Ап-
паратно-программная реализация бортового алгоритма 
обработки информационных и формирования управля-
ющих сигналов производится параллельно в отдельном 
процессоре современной программируемой логической 
интегральной схемы (ПЛИС) нового поколения. Каж-
дый из каналов формирователей сигналов управления 
содержит ряд цифроаналоговых преобразователей 
(ЦАП), на вход которых в цифровом виде поступает 
информация о весовых коэффициентах управления, и, 
как опорные, сигналы синусов и косинусов и их произ-
водные с электродов информационных сигналов датчи-
ка ВТГ, т.е. с выходов быстродействующих аналого-
цифровых преобразователей (АЦП). Алгоритм управле-
ния и приема данных от каждого АЦП реализован в 
ПЛИС (FPGA) типа Kintex-7 с помощью отдельного 
«конечного автомата» (finite state machine) [8, 9]. Ре-
зультаты преобразования каждого входного АЦП пре-
образуются «конечным автоматом» в параллельный 16-
битный код, сопровождаемый признаком готовности. 
Данная информация поступает на входы быстродей-
ствующего цифрового процессора (ЦП) реального вре-
мени. В этом машинном реализованном на кристалле 
ЦП по специальному синтезированному алгоритму 
формируются законы прямого цифрового многоканаль-
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ного управления, которые в виде напряжений с выходов 
ЦАП подаются на управляющие электроды ИД, распо-
ложенные на плате кварцевого узла возбуждения, съема 
и управления (ВСУ) прибора. Новый полностью цифро-
вой модуль электроники – модуль контроллеров гиро-
скопов (МКГ-2) включает трехпроцессорную структуру 
обработки выходных аналоговых сигналов трех инерци-
альных датчиков (гироскопов). Модуль МКГ-2 реализо-
ван на базе современной программируемой системы на 
кристалле (FPGA) типа Kintex-7 со встроенными кон-
троллерами, последовательным интерфейсом и главным 
64-битным цифровым процессором [8, 9]. Программа, 
реализующая алгоритм обработки информационных и 
формирования управляющих сигналов каждого из трех 
каналов, выполняется параллельно в отдельном процес-
соре (Micro-Blaze). Малогабаритный модуль МКГ-2 об-
работки сигналов трех гироскопов с реализованными 
аппаратно на одном кристалле ПЛИС встроенными кон-
троллерами, последовательным интерфейсом и главным 
64-битным процессором обеспечивает заданную точ-
ность вычислений, а также формирование коэффициен-
тов управления и фазы сигнала на уровне, необходимом 
для получения нестабильности приборного дрейфа нуля 
нового ВТГ не более 0,003 град/ч. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Принципиально новый по своему конструктиву вы-

соконадежный интегрирующий ВТГ-30 с цифровым 
выходом является высокоточным прибором автономной 
ориентации, разработанным российскими специалиста-
ми для широкого круга задач авиационно-космического 
назначения. Гироскоп включает миниатюрный механи-
ческий инерциальный датчик (ИД), который сконструи-
рован на базе высокодобротного беззубцового кварце-
вого резонатора [7] диаметром не более 30 мм и модуль 
функциональной (обслуживающей) цифровой электро-
ники (МКГ-2).   

Модуль МКГ  многоканальная система съема и 
прямого преобразования первичных аналоговых сигна-
лов ИД, цифровой обработки и формирования дискрет-
ных сигналов управления. В настоящее время изготов-
лена опытная партия таких гироскопов и проводятся 
отработочные испытания новой конструкции высоко-
точного прибора (дрейф не более 0,015 град/ч).  

Контрольные запуски и лабораторные тестирования 
точного ВТГ-30 новой конструкции на прецизионном 
трехосном наклонно-поворотном динамическом стенде 

типа ACUTRONIC с термокамерой подтверждают, что 
ВТГ-30 функционирует в режиме свободной волны, 
имеет практически неограниченный диапазон измере-
ния максимальной угловой скорости (ограничения свя-
заны только с быстродействием основного процессора 
цифрового модуля) и соответствует требованиям нави-
гационного класса точности (нестабильность нулевого 
сигнала гироскопа, СКО ≤ 0,015 град/ч) во всем темпе-
ратурном диапазоне. 

Отработочные испытания ВТГ-30 показали, что но-
вый прибор способен весьма успешно конкурировать с 
волоконно-оптическими (ВОГ) и кольцевыми лазерны-
ми гироскопами (КЛГ) навигационного класса точности 
по цене промышленного производства, превосходя по-
следние по показателю надежности функционирования 
в самых различных и жестких условиях эксплуатации. 
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Аннотация—Исследуется динамика волнового твердо-
тельного гироскопа, функционирующего в компенсацион-
ном режиме датчика угловой скорости. В новой математи-
ческой модели тонкого упругого кольцевого резонатора 
гироскопа была учтена разночастотность и разнодоброт-
ность колебательного контура. Получены формулы, поз-
воляющие анализировать влияние различных параметров 
гироскопа на его масштабный коэффициент. Приведен 
числовой пример. 

Ключевые слова—масштабный коэффициент, разноча-
стотность и разнодобротность, волновой твердотельный 
гироскоп, датчик угловой скорости. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
В настоящее время вопросам совершенствования 

волнового твердотельного гироскопа (ВТГ) уделяется 
большое внимание [1–12]. Гироскопы такого типа нахо-
дят широкое применение в навигационных системах, 
инклинометрах, измеряющих положение скважин, ав-
томобильной электронике, медицинской технике, робо-
тотехнике, в товарах широкого потребления. Одной из 
важнейших характеристик гироскопа является мас-
штабный коэффициент и его нелинейность. Важным 
требованием, предъявляемым к ВТГ, является обеспе-
чение стабильности масштабного коэффициента гиро-
скопа. Достаточно обширная литература [2, 3, 6, 13–15] 
посвящена нахождению и исследованию масштабного 
коэффициента гироскопа, функционирующего в режиме 
интегрирующего гироскопа и определяемого как отно-
шение угла поворота волны относительно резонатора к 
углу поворота резонатора в инерциальном пространстве. 
Показано, что данный коэффициент зависит от геомет-
рических параметров и формы резонатора.  

В предлагаемой работе рассматривается методика 
расчета масштабного коэффициента ВТГ, функциони-
рующего в режиме датчика угловой скорости. Мас-
штабный коэффициент определяется как отношение 
выходного сигнала, которым обычно является напряже-
ние, к внешнему воздействию (угловой скорости). Мас-
штабный коэффициент зависит не только от геометри-
ческих параметров и формы упругих колебаний резона-
тора, но и от коэффициента усиления, коэффициентов 
демпфирования, разночастотности и разнодобротности 
колебательного контура гироскопа. Работ, в которых 
рассматривается масштабный коэффициент гироскопа в 
режиме датчика угловой скорости, значительно меньше. 
Следует отметить статьи С.П. Тимошенкова [16] и Л.А. 
Северова [17, 18].  

В статье С.П. Тимошенкова [16] разработана мате-
матическая модель волнового твердотельного гироскопа 
с кольцевым резонатором и с магнитоэлектрическими 
датчиками управления, работающего в режиме датчика 
угловой скорости. Получена формула для определения 

масштабного коэффициента, в которой не учтены пара-
метры резонатора. В работах Л.А. Северова [17, 18] 
проведено исследование влияния коэффициента обрат-
ной связи и угловой скорости на масштабный коэффи-
циент. Однако не проводится оценка влияния техноло-
гических погрешностей изготовления резонатора на 
данный коэффициент. Поэтому целью данной работы 
является исследование влияния разночастотности и раз-
нодобротности колебательного контура на масштабный 
коэффициент преобразования ВТГ в режиме датчика 
угловой скорости. 

II. УРАВНЕНИЯ КОЛЕБАНИЙ РЕЗОНАТОРА 
Рассматривается микромеханическая реализация 

ВТГ с тонким упругим кольцевым резонатором, связан-
ным с основанием прибора упругими торсионами. Для 
поддержания заданной формы колебаний тонкого упру-
гого кольца используются магнитоэлектрические или 
электростатические датчики управления. 

Предположим, что основание прибора вращается от-
носительно оси, перпендикулярной его плоскости с уг-
ловой скоростью Ω, которую в дальнейшем будем счи-
тать малой по сравнению с характерной частотой коле-
баний резонатора ω . Тогда система дифференциальных 
уравнений, описывающая динамику резонатора в одно-
модовом приближении, имеет вид [19, 20]: 

2 * *

1 0 2 0
2 * *

3 0 4 0

( ) ( )
sin cos ,

( ) ( )
sin cos ,

c s c s

c s c s

f f b f b g h f h g
u t u t

g g b g b f h g h f
u t u t

          

     

           

     

  

 
  (1) 

где f и g – обобщенные координаты второй основной 
формы колебаний резонатора в двух фиксированных точ-
ках, отстоящих друг от друга под углом / 4 , и нормали-
зованные относительно рабочего зазора емкостного дат-
чика управления; * * sin 4 ,sh h  * * cos 4ch h   и 

sin 4 ,sb b   cos 4cb b   – компоненты, характеризу-

ющие упругую и вязкую анизотропию; *h и b  – модули 
разночастотности и разнодобротности;   и   – углы 
ориентации главных осей жесткости и диссипации отно-
сительно отсчетных осей; 8 / 5v    – нормализованная 
угловая скорость основания гироскопа; γ = ω/Q – коэф-
фициент демпфирования, Q – добротность колебательно-
го контура; iu  – нормализованные составляющие ампли-
туд напряжений на датчиках управления; точкой обозна-
чено дифференцирование по времени t; 0  – частота 
внешнего гармонического возбуждения основной моды 
колебаний резонатора.  
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Будем полагать, что частота внешнего воздействия 
близка к собственной частоте колебаний по второй ос-
новной форме колебаний резонатора, т.е. 

0 , ,       

где λ – поправка к частоте, которая вводится для 
настройки резонансного режима работы гироскопа на 
подвижном основании. 

III. ОСРЕДНЕНИЕ УРАВНЕНИЙ ДВИЖЕНИЯ 
Систему (1) будем исследовать методом усреднения 

Крылова–Боголюбова [21]. С этой целью введем медлен-
ные переменные 1 1 2 2, , ,p q p q  по следующим формулам: 

1 0 1 0

2 0 2 0

1 0 0 1 0 0

2 0 0 2 0 0

sin cos ,
sin cos ,

cos sin ,
cos sin .

f p t q t
g p t q t

f p t q t
g p t q t

   

   

     

     





  (2) 

Подставляя (2) в (1) и проводя осреднение по явно 
входящему времени [2], приходим к системе уравнений 
движения в медленных переменных 1 1 2 2, , ,p q p q : 
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  (3) 

где * * / ,   / .s s c ch h h h    . 

Значения 1 4,...u u  являются управляющими сигналами 
системы (3), позволяющими стабилизировать амплитуды 
колебаний двух нормальных форм колебательного кон-
тура. Отметим, что в электронном контуре гироскопа 
физически реализуется схема осреднения Крылова–
Боголюбова: измеряемые датчиками съема информации 
высокочастотные функции времени f , g  с помощью 
контуров обработки сигналов представляются в виде (2). 
Таким образом, медленные переменные 1 1 2 2    p q p q  си-
стемы (3) являются измеряемыми. 

IV. УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ РЕЗОНАТОРА  
В КОМПЕНСАЦИОННОМ РЕЖИМЕ ДАТЧИКА УГЛОВОЙ 

СКОРОСТИ  
Рассмотрим функционирование микрогироскопа в 

режиме датчика угловой скорости компенсационного 
типа. В этом случае формируется первичная волна 
упругих колебаний резонатора с заданным значением 
амплитуды колебаний и расположением пучностей. Из-
за вращения основания возникает вторая волна, пучно-
сти которой располагаются под углом / 4  к пучностям 
первичной волны. Целью управления является возбуж-
дение и поддержание заданной амплитуды колебаний 
первичной волны и полная компенсация колебаний вто-
рой волны. Сигналы управления, необходимые для ком-
пенсации, позволяют определить угловую скорость ос-
нования гироскопа.  

Зададим программные значения ,A B  амплитуд ко-
лебаний двух нормальных форм 1 0,A q B  , при этом 

2 1 2 0q p p   , где 1 1 2 2, , ,q p q p  – заданные значения 
медленных переменных.  

Построим пропорциональный регулятор (П-
регулятор). Зададим управление 1 4,...u u  в виде обрат-
ной связи по измерению медленных перемен-
ных 1 1 2 2, , ,p q p q : 

 1 1 1 12 3 42 2, , , ,ос ос ос осu K q q u K p u K q u K p          (4) 

где осK  – коэффициент усиления в цепи обратной связи. 

В дальнейшем будем рассматривать гироскоп, рабо-
тающий в резонансе, т.е. при 0  . 

Уравнения замкнутой системы управления примут вид: 
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При исследовании устойчивости замкнутой системы 
дифференциальных уравнений (5) учтем, что 

, ,,c s c s осb b h h K . Пренебрегая слагаемыми, содержа-
щими параметры ,, ,c s c sb b h h , построим характеристи-
ческое уравнение 

 22 2( ) 0осs K      

и найдем его корни: 

1,2 3,4( ), ( ).ос осs K i s K i             

Так как коэффициент осK , коэффициент демпфиро-
вания γ принимают только положительные значения, то 
действительные части корней характеристического 
уравнения отрицательны. Следовательно, решение си-
стемы асимптотически устойчиво. 

Угловая скорость определяется по установившемуся 
решению, которое получаем из (5) при 

1 1 2 2 0.q p q p        То есть из системы алгебраиче-
ских уравнений: 

1 2 1 2 2 1

1 2 1 2 2

2 1 2 1 1

2 1 2 1 1

)
) 0
) 0
)

( 0,
( ,
( ,
( 0.

ос c c s ос

ос c c s

ос c c s

ос

s

s

c s

s

cs

b
b p

K b q q h p h p q K q
K b p h q h q p
K b q q h p h p q
K b p p h q h q p

b
b

 

 

        

       

       

      







 

 (6) 

Найдем установившиеся решения при 
0c s c sb b h h    : 
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которые показывают, что имеется статическая ошибка 
регулирования, вызванная наличием угловой скорости 
основания. Значения установившихся амплитуд колеба-
ний 1 2,q q  отличаются от программных значений 1 2,q q  
на величину, зависящую от коэффициента усиления 

осK  и угловой скорости основания v , коэффициента 
демпфирования  .  

Отметим, что отношение установившихся значений 
(7) пропорционально угловой скорости основания:  

2

1
.

ос

q v
q K

 
 

         (8) 

Таким образом, угловая скорость основания v  мо-
жет быть определена по измерениям установившихся 
значений: 

  2
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q
v K

q
             (9) 

Подставляя 1q  из (7) и 32 / осq u K   в (9) и учиты-
вая, что 3 3,u U   где   – параметр, характеризующий 
датчики управления [19], 3U  – напряжение управле-
ния, и то, что угловая скорость равна 5 / 8v  , получим 
формулы для измерения угловой скорости   и вычис-
ления масштабного коэффициента гироскопа ГK : 
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Таким образом, масштабный коэффициент гироско-
па в режиме датчика угловой скорости зависит от угло-
вой скорости и от коэффициента демпфирования. Рас-
смотрим влияние коэффициента демпфирования  , а 
следовательно, и добротности резонатора /Q     на 
масштабный коэффициент. 

Относительная погрешность масштабного коэффи-
циента, вызванная изменением коэффициента демпфи-
рования ∆γ = γ δγ, будет равна: 

2 2
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  
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Числовой пример. Для гироскопа с кольцевым резона-

тором [23] частота собственных колебаний 187964 c   

(14000 Гц). При добротности 35 10Q    получаем коэф-

фициент демпфирования 1/ 17.6cQ     . При коэффи-

циенте обратной связи 1500 осK с  и при изменении 
коэффициента демпфирования, а также и добротности на 
1% относительная погрешность масштабного коэффици-
ента, рассчитанная по формуле (11), составляет 0,0034, т.е. 
0,34%. 

V. ВЛИЯНИЕ РАЗНОДОБРОТНОСТИ НА МАСШТАБНЫЙ 
КОЭФФИЦИЕНТ 

Решая систему линейных уравнений (6) при 
0s ch h  , получим: 
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 (12) 

откуда следует, что 

2

1
( )s ос c

qv b K b
q

     .  (13) 

Подставляя 32 / осUq K   и 1q  из (12) в (13) и 
учитывая, что угловая скорость равна 5 / 8v  , получим:  
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Из первой формулы (14) следует, что нулевой сигнал 
гироскопа, т.е. выходной сигнал 3U , при отсутствии 
входного воздействия 0   равен 3 5 / (8 )s ГU b K  . 

Нулевой сигнал ВТГ, который характеризует систе-
матическую составляющую дрейфа, учитывают с по-
мощью калибровки прибора. Нулевой сигнал прямо 
пропорционален разнодобротности резонатора по 
окружному углу. Однако стабильность этого дрейфа (а 
следовательно, и точность его компенсации) зависит от 
стабильности разнодобротности резонатора. Поэтому 
ВТГ с резонаторами из кварцевого стекла всегда будут 
иметь значительно лучшие характеристики, чем прибо-
ры с металлическими резонаторами, так как их резона-
торы имеют гораздо более высокую добротность и 
структурную стабильность материала [22]. 

Относительная погрешность масштабного коэффи-
циента, вызванная изменением разнодобротности 

,  c sb b , будет равна 
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VI. ВЛИЯНИЕ РАЗНОЧАСТОТНОСТИ НА МАСШТАБНЫЙ 
КОЭФФИЦИЕНТ 

Решая систему линейных уравнений (6) при 
0s cb b  , получим  
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Из (16) следует формула (9). Подставляя 
32 / осUq K   и 1q  из (16) в (9), получим: 
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Относительная погрешность масштабного коэффи-
циента, вызванная изменением разночастотности ,  c sh h  
будет равна: 
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Числовой пример. Для гироскопа с кольцевым резо-
натором [23], рассмотренного выше при составляющих 
разночастотности 10.314 (0.05 )c sh h с Гц   и измене-
нии их на 5%, относительная погрешность масштабного 
коэффициента, рассчитанная по формуле (17), составля-
ет 2,5 10–8.  

Таким образом, получены формулы для масштабно-
го коэффициента гироскопа, позволяющие анализиро-
вать влияние различных параметров математической 
модели. 

Следует отметить, что использование интегрального 
звена устраняет статическую ошибку регулирования и 
повышает стабильность масштабного коэффициента. 
Однако добавление в обратную связь интегрального 
звена увеличивает время переходного процесса с деся-
той доли секунды до нескольких секунд. Это значитель-
но ухудшает характеристики приборов, установленных 
на высокоманевренных объектах, испытывающих виб-
рационные и ударные воздействия.  

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ  
Получены формулы для масштабного коэффициента 

волнового твердотельного гироскопа, функционирую-
щего в режиме датчика угловой скорости. Показано, что 
масштабный коэффициент зависит от коэффициента 
обратной связи, добротности резонатора, разночастот-
ности и разнодобротности колебательного контура, от 
заданной амплитуды колебаний, типа датчика управле-
ния и угловой скорости основания прибора. Приведены 
формулы для расчета относительной погрешности мас-
штабного коэффициента, вызванной изменением разно-
частотности и разнодобротности колебательного контура. 
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Аннотация—Целью работы является моделирование 
гидродинамических процессов в газовом струйном гиро-
метре для определения его параметров и оптимизации его 
конструкции и геометрии. Бессеточная методика, осно-
ванная на полуаналитическом методе R-функций, впервые 
применена для решения задач вычислительной гидроди-
намики (CFD) в полости гирометра произвольной формы. 
Этот метод позволяет удовлетворить всем заданным гра-
ничным условиям точно на всей границе. С помощью R-
функций можно построить приближенные решения CFD с 
заданными значениями и производными на определенных 
участках границы. Проведено эффективное моделирова-
ние для различных геометрий газоструйного гирометра. 
Результаты были сопоставлены и продемонстрировали 
удовлетворительное соответствие данным, полученным 
экспериментально и с помощью моделирования методом 
конечных элементов. Бессеточное CFD-моделирование 
газового струйного гирометра дает возможность построить 
новый подход к оценке оптимальных геометрических и 
теплофизических параметров устройства. 

Ключевые слова—газовый струйный гирометр, вычис-
лительная гидродинамика. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Газовые струйные гирометры относятся к классу дат-

чиков угловой скорости, принцип действия которых ос-
нован на двух основных механизмах: естественная кон-
векция или расширение газа и вынужденная конвекция, 
вызванная потоком газовой струи. Эти приборы имеют 
ряд важных преимуществ, такие как низкая стоимость, 
простота конструкции, высокая вибро- и ударостойкость 
и др. Они могут быть реализованы как в макроскопиче-
ском, так и в микроскопическом (MEMS) масштабе. Не-
смотря на растущий интерес к проектированию и моде-
лированию таких типов устройств в последние десятиле-
тия, некоторые проблемы все еще имеют большое значе-
ние и должны быть решены для улучшения характери-
стик газовых струйных гирометров. Это особенно важно 
для микромеханических устройств, когда имеются 
сложности с проведением эксперимента и требуется до-
рогостоящее оборудование. Другая трудность связана с 
отсутствием соответствующих эталонных решений, по-
скольку основное содержание работ по газовым гиро-
метрам посвящено их проектированию, технологиям 
производства и экспериментальным исследованиям. 

Принцип измерения газового струйного гирометра 
основан на измерении разности температур термически-

ми анемометрами, расположенными симметрично с обе-
их сторон входящего потока газа, и генерировании 
напряжения, пропорционального значению температу-
ры, которое само является функцией величины угловой 
скорости. При отсутствии вращения поток газа является 
линейным, а разностный сигнал равен нулю. Когда 
устройство приводится во вращение, анемометры под-
вергаются асимметричному воздействию из-за действия 
силы Кориолиса и измерение их ненулевой разности 
температур позволяет измерить угловую скорость.  

Наиболее распространенный способ моделирования 
динамики струйного потока и исследования его влияния 
на чувствительность гирометра основан на использова-
нии методов конечных элементов (МКЭ) и соответству-
ющего программного обеспечения, например ANSYS, 
OpenFOAM и т.д. Эти методы универсальны и могут 
использоваться как для 2D, так и для 3D-моделирования 
различных физических процессов в областях произволь-
ной формы. При моделировании газового струйного ги-
рометра необходимо решить систему стационарных или 
нестационарных уравнений Навье–Стокса для компо-
нент вектора скорости газа и давления и, в зависимости 
от принципа измерения отклонения потока газа, уравне-
ние теплопроводности для расчета распределения тем-
пературы внутри полости прибора. Однако зачастую 
подход на основе МКЭ оказывается недостаточно эф-
фективным из-за трудностей, связанных с большими 
временными затратами при построении нерегулярной 
многомерной сетки и решении систем уравнений боль-
шого размера (особенно в нестационарном случае и в 
случае серийных экспериментов), проблемами, связан-
ными с интерпретацией результатов, полученных в виде 
сеточного решения, и проблемами обоснования резуль-
татов и их зависимости от плотности сетки, геометрии 
ячеек и других факторов. 

Целью данной работы является применение бессе-
точных методов для решения задач вычислительной 
гидродинамики (CFD) в полостях произвольной формы. 
Среди них метод, основанный на полуаналитическом 
методе R-функций [7, 8], ранее успешно применявшийся 
для изучения поведения теплового акселерометра [9-11]. 
Этот метод позволяет точно удовлетворять всем задан-
ным граничным условиям на всей границе. С помощью 
R-функций возможно создавать функции с заданными 
значениями и производными на заданных участках гра-
ницы. Построенные функции обладают желаемыми 
дифференциальными свойствами и могут быть собраны 
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в структуру решения, которая гарантированно содержит 
решения поставленных краевых задач. 

Было проведено эффективное моделирование для не-
которых конфигураций газового струйного гирометра. 
Расчетные данные были сопоставлены и продемонстри-
ровали хорошее соответствие результатам, полученным 
экспериментально и с помощью моделирования МКЭ. 
Бессеточное CFD-моделирование гирометра газового 
потока дает возможность построить новый подход к 
оценке оптимальных геометрических и теплофизических 
параметров устройства. 

II. ПРИНЦИП ДЕЙСТВИЯ 
Принцип работы гирометра основан на измерении 

отклонения струи горячего газа, вызванного силой Ко-
риолиса, возникающей при вращении устройства (рис. 1). 
Газовая струя распространяется из микроканала в более 
широкую полость с двумя датчиками температуры, 
симметрично расположенными по обе стороны от газо-
вой струи. При нулевой угловой скорости  газовая 
струя симметрична относительно этих детекторов, и 
разность температур между ними также равна нулю. 
Сила Кориолиса, вызванная ненулевым вращением, от-
клоняет газовую струю и вызывает разницу температур 
между детекторами из-за асимметрии распределения 
газового потока.  

 
Рис. 1. Принцип действия гирометра 

 
Рис. 2. Математическая модель гирометра 

Детекторы также могут использоваться как анемо-
метры с нагретым проводом, охлаждаемые или нагрева-
емые струей газа при комнатной температуре.  

III. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 
Рассмотрим стационарную модель несжимаемого 

ньютоновского потока в полости с шириной D и длиной 

L (рис. 2), распределенного по параболическому закону с 
амплитудой maxu : 

2

max
2( ) 1 yu u y u
D

      
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Уравнения гидродинамики внутри полости прибора 
имеют вид: 
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где p – давление;   – плотность;   – динамическая вяз-
кость; t – время; , ,u w  – компоненты скорости; x , 

y , z  – компоненты угловой скорости. 

В данной работе мы полагаем const,   const   
и  

0
, 0
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Тогда мы имеем: 

1 2 ,

1 2 ,
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где /     – кинематическая вязкость, а 

2 2

2 2x y
 

  
 

 – 

оператор Лапласа. 

Считая, что 
2 2L L

u   , можно получить следую-
щее двумерное уравнение для функции тока: 
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Соответствующие краевые условия имеют вид: 
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IV. МОДЕЛИРОВАНИЕ МЕТОДОМ R-ФУНКЦИЙ 
Для решения поставленной задачи используем бессе-

точный метод R-функций [7–11]. Согласно ему, структу-
ра решения представляется в виде 0 1    , где 
функция 0  удовлетворяет однородным краевым усло-
виям и образована линейной комбинацией достаточно 
гладких базисных функций с неопределенными коэффи-
циентами; функция 1  на участках границы совпадает с 
соответствующими правыми частями краевых условий. 
Последняя функция конструируется с помощью так 
называемой «трансфинитной интерполяции» [7,8] и име-
ет следующий вид:  

2 2 2 2 2 2
inlet upper lower upper inlet lower lower inlet upper

1 2 2 2 2 2 2
upper lower inlet upper inlet lower

w w w w w w
w w w w w w

  
 

 
, 

где inlet upper lower, ,w w w  – неявно заданные функции веще-
ственного аргумента, равные нулю соответственно на 
участках inlet upper lower, ,    и построенные с помощью 
аппарата R-функций; 

2
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Пусть w  – функция, обращающаяся в ноль на грани-
це inlet upper lower      , такая что 

( , ) 0 ( , ) ,
( , ) 0 ( , ) ,

w w x y if x y
w w x y if x y W
  
  



где W обозначает внутренность полости, ограниченную Г. 

Тогда, если представить 0  в виде ряда по системе 

функций 2
j jf w   с неопределенными коэффициента-

ми 1{ }N
j jc   и базисными функциями 1{ }N

j j , 
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то выражение 0 1     будет также удовлетворять 
краевым условиям. 

В нашем случае (см. рис. 2), бессеточная полуанали-
тическая структура решения имеет вид 
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Выражение границы   через ее участки следующее: 

 inlet upper lower ,w w w w   

где   обозначает оператор R-конъюнкции:  

2 2
1 2 1 2 1 2w w w w w w     . 

После подстановки структуры решения в уравнение в 
частных производных для функции тока и применения 
процедуры линеаризации Ньютона–Канторовича полу-
чаем итерационный алгоритм 
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Процесс продолжается до выполнения условия 
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Для минимизации невязки на каждой итерации можно 
применить метод наименьших квадратов, сводящий ис-
ходную задачу к системе линейных алгебраических урав-
нений относительно неизвестных коэффициентов 1{ }N

j jc  . 

Некоторые результаты численных расчетов пред-
ставлены на рис. 3 и 4. Полость гирометра имела длину  
5 мм, ширину 3 мм; диаметр входного отверстия: 200 мкм; 
газ: воздух; максимальная скорость газового потока на 
входе в полость: 1 м/с. Набор из N=15 полиномов Чебы-
шева был взят в качестве базисных функций 1{ } .N

j j  

Хорошо видна линейность характеристики при угло-
вых скоростях ниже =1000 рад/с (рис. 4). Полученные 
результаты хорошо согласуются с тестовыми данными, 
полученными с использованием МКЭ [4-6]. 

 
Рис. 3. Функция тока (слева) и продольная составляющая скорости газо-
вого потока (справа) при различных значениях входной угловой скорости 
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Рис. 4. Разница температур на детекторах относительно входного 
значения угловой скорости: численный эксперимент (белые круглые 
маркеры, сплошная линия); результаты моделирования МКЭ [4] (чер-
ные квадратные маркеры, точечная линия); линейная аппроксимация 
для малых угловых скоростей <100 рад/с (пунктирная линия) 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Метод расчета двумерных течений в суженных кана-

лах произвольной формы, основанный на методе R-
функций, продемонстрировал следующие преимуще-
ства: не требуется построения специальной сетки; гра-
ничные условия выполняются точно; достигается высо-
кая точность и скорость сходимости; полуаналитическое 
представление дается в замкнутом виде; возможно лег-
кое обобщение для других геометрий теплового гиро-
метра. Возможно также изучение нестационарных задач, 
в частности пульсирующих течений, и обобщение мето-
да R-функций на решение трехмерных задач. Такие пре-
имущества позволяют эффективно использовать пред-
ложенный подход для оптимизации конструкции и гео-
метрии гирометра для повышения его точности и улуч-
шения динамичсеких характеристик. 
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Аннотация—Основная погрешность в измерении угла 
крена, применяемого в настоящее время судового механи-
ческого маятникового кренометра, обусловлена влиянием 
прежде всего тангенциального ускорения, действующего в 
условиях качки при отстоянии места установки креномет-
ра от центра качания объекта. В зависимости от числен-
ных значений составляющих радиуса-вектора, характери-
зующего отстояние места установки кренометра от центра 
качания объекта, а также параметров действующей качки 
эта погрешность может превышать истинное значение 
угла крена в несколько раз. В докладе предлагаются и 
исследуются два варианта алгоритмов работы электрон-
ного кренодифферентометра, позволяющие исключить 
динамические составляющие погрешностей, обусловлен-
ные действием тангенциального ускорения на качке.  

Ключевые слова—электронный кренодифференто-
метр, тангенциальное ускорение на качке, микромеханиче-
ские гироскопы и акселерометры. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время на большинстве гражданских су-

дов в России применяется механический кренометр, по-
строенный на базе короткопериодного маятника, основ-
ная погрешность которого обусловлена влиянием пере-
носных ускорений, действующих в условиях качки судна 
при установке кренометра в рулевой рубке на некотором 
расстоянии от центра качания объекта. В зависимости от 
величины этого расстояния, а также параметров качки 
указанная погрешность может превышать истинное зна-
чение угла крена в несколько раз. Для уменьшения дан-
ной погрешности схему электронного кренодифференто-
метра предлагается построить с использованием инерци-
ального измерительного модуля (ИИМ), содержащего 
триаду бюджетных микромеханических гироскопов 
(ММГ) и триаду микромеханических акселерометров 
(ММА). ММГ не подвержены влиянию тангенциального 
ускорения, поэтому, используя их показания и данные 
ММА, можно сформировать необходимые измерения, 
обработка которых позволяет практически полностью 
убрать воздействие указанного ускорения и существенно 
повысить точность вычисления углов качек.  

В докладе приводятся результаты исследований и 
имитационного моделирования двух вариантов алго-
ритмов построения электронного кренодифферентомет-
ра. Особенностью обоих решений является необходи-
мость предварительного определения преобладающих 
частот бортовой и килевой качки, для чего в частности 
может использоваться спектральный анализ измеряе-
мых ММА ускорений, позволяющий определить часто-

ты составляющих спектра максимальной амплитуды, 
которые и являются искомыми частотами качек. Полу-
ченные таким образом значения частот качек далее ис-
пользуются при обработке информации ИИМ в соответ-
ствии с представленными ниже алгоритмами работы 
электронного кренодифферентометра. 

II. АЛГОРИТМ РАБОТЫ ЭЛЕКТРОННОГО 
КРЕНОДИФФЕРЕНТОМЕТРА, ОСНОВАННЫЙ НА 

ИСПОЛЬЗОВАНИИ ЗАДАЧИ ФИЛЬТРАЦИИ  
Сущность предлагаемого метода кратко формулиру-

ется следующим образом: 
 с помощью блока ММГ путем интегрирования 

значений угловых скоростей бортовой и килевой 
качек вырабатываются текущие значения углов 
крена Г  и дифферента Г ; 

 с помощью блока ММА также вырабатываются те-
кущие значения углов крена А  и дифферента 

А ; 

 формируются разностные измерения: 
АГАГ1 Z , АГАГ2 Z . 

В этих измерениях на фоне погрешностей Г  и 

Г , обусловленных погрешностями ММГ, содержатся 
составляющие погрешностей А , 

А , обусловленные 
влиянием тангенциального ускорения – 

g
tA z  )sin(2

 и 
g

tA z  )sin(2
, где  АA ,  – 

амплитуды бортовой и килевой качки,   ,,,  – 
частоты и фазы соответствующих колебаний, z  – отсто-
яние кренодифферентометра от центра качания объекта 
по оси Z , нормальной к палубе.  

При решении задачи фильтрации вводятся неиз-
вестные gAА z /1   , gBА z /2   , gAА z /1   , 

gBА z /2   , и тогда измерения приобретают вид: 

)cossin( 2
2

2
1Г1 tАtАZ   , 

)cossin( 2
2

2
1Г2 tАtАZ   ; 

 в результате применения к описанной системе из-
мерений задачи фильтрации оцениваются мгно-
венные значения переменных 1А , 2А , 1А , 2А  и 
формируются оценки погрешностей А  

А . 
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Модель задачи фильтрации может быть представле-
на в векторно-матричной форме в терминах простран-
ства состоянии [1]: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ),
( ) ( ) ( ) ( ),

x t F t x t G t w t
z t H t x t v t

   
  


     (1) 

где  Tzyx ААААx    , , , ,,,,, 2121ГГ   – 

вектор состояния системы,  zyx ;,  составляю-
щие модели уходов ММГ,  

jjj  111 2 , 1
1
  – интервал корреляции, 

j=x, y, z, 

)sincos(cossin ГГ  xzxz , 

Г

Г

2
Г

tg ( sin cos )

tg ( cos sin )
( cos sin ) / cos ,

y x z

x z

z x

         

     

    



      (2)  

где  zyx ,,  выходные сигналы блока ММГ; 

iii AА  222 2 , 1
2
  – интервал корреляции,  

i = 1А , 2А , 1А , 2А , 21,  – СКО соответствующих 
процессов; ij  ,  – белые шумы единичной интенсивности. 

Ниже в качестве иллюстрации представлены резуль-
таты моделирования описанной выше системы при сле-
дующих условиях: 

 случайные составляющие уходов, характеризую-
щие дрейф нуля в пуске, – марковские процессы 
первого порядка 1 =20 °/ч, 1

1
 = 30 c; 

 случайные составляющие погрешностей 1А , 2А , 

1А , 2А  – марковские процессы первого поряд-

ка 2 =0,15с2, 1
2
 = 900с, z =10 м; 

  10,15   АA , сс 122,202   . 

Следует отметить, что модель задачи фильтрации (1) 
может быть усложнена за счет учета в векторе состоя-
ния инструментальных погрешностей ММА и дополни-
тельных составляющих дрейфа ММГ.  

На рис. 1 и рис. 2 приведены погрешности выработ-
ки угла крена и дифферента для данного варианта моде-
лирования. 

 
Рис. 1. Погрешность выработки угла крена при использовании в алго-
ритме задачи фильтрации  

 
Рис. 2 Погрешность выработки угла дифферента при использовании в 
алгоритме задачи фильтрации 

Погрешности определения углов ориентации в пред-
ставленном варианте моделирования составляют  
(7-8) угл. мин по углам крена и (6-7) угл. мин по углам 
дифферента. 

III. АЛГОРИТМ РАБОТЫ ЭЛЕКТРОННОГО 
КРЕНОДИФФЕРЕНТОМЕТРА, ОСНОВАННЫЙ НА 

ИСПОЛЬЗОВАНИИ СТАЦИОНАРНЫХ ДИНАМИЧЕСКИХ 
ЗВЕНЬЕВ  

В электронном кренометре реализуется алгоритм ра-
боты, приведенный на блок-схеме (рис. 3).  

 
Рис. 3. Блок – схема работы кренодифферентометра 

В блок схеме введены два канала: канал выработки уг-
лов крена и канал выработки углов дифферента. Каждый 
канал включает соответствующий блок выработки угловой 
скорости по показаниям ММГ и блок выработки соответ-
ствующего угла ориентации по показаниям ММА. Форми-
рование угловой скорости бортовой Г  и килевой качки 

Г  по показаниям ММГ производится в соответствии: 

 cossinГ xz  

)cossin(tgГ  zxy
               (3) 

а формирование углов крена А  и дифферента А  по 
показаниям ММА в соответствии со следующими вы-
ражениями:  

)arctg(-А zx nn , ) arcsin(А gny                (4) 

где xn , yn , zn  – выходные сигналы блока ММА. 

198



Сформированные сигналы угловой скорости Г  и 

Г  (3) в каждом из своих каналов и сигналы блока выра-
ботки соответствующего угла ориентации по показаниям 
ММА суммируются, но перед этим указанные сигналы 
пропускаются через безынерционные звенья с коэффици-
ентами усиления K, приведенными на рис. 3. Сумма полу-
ченных таким образом сигналов, пропускается через со-
ответствующие апериодические звенья 

1
1

2 pT
 и 

1
1

1 pT
. 

Благодаря такой схеме производится выработка углов 
крена и дифферента, представляющих комбинацию низ-
кочастотной и высокочастотной составляющих, соответ-
ственно, сигналов ММА и ММГ. В результате выбора 
соответствующих параметров передаточных функций и 
коэффициентов усиления измерительной схемы, динами-
ческие звенья 

1
1

2 pT
 и 

1
1

1 pT
 представляют собой одно-

временно фильтры низких частот для сигналов ММА и 
фильтры высоких частот для сигналов ММГ [2]. В резуль-
тате в полученных на выходе этих звеньев значениях уг-
лов крена К  и дифферента К  практически полностью 
устраняются динамические составляющие погрешностей 
ММА, возникающие вследствие действия на качке тан-
генциальных ускорений.  

Ниже в качестве иллюстрации представлены ре-
зультаты моделирования описанной выше схемы при 
следующих условиях задания: 

 случайные составляющие уходов ММГ, характе-
ризующие дрейф нуля в пуске, – марковские про-
цессы первого порядка  1 =20 °/ч, 1

1
 = 30 c; 

 систематические составляющие уходов ММГ, ха-
рактеризующие смещение нулей от пуска к пуску, – 
случайные величины с уровнем 12°/ч;  

 систематические составляющие, характеризую-
щие смещение нулей ММА, – случайные величи-
ны с уровнем 0,01 м/с2;  

  15,20   АA , сс 102,152   , 

z =10 м. 

На рис. 4 и рис. 5 приведены погрешности выработ-
ки углов крена и дифферента для данного варианта мо-
делирования. 

Погрешность выработки угла крена
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Рис. 4. Погрешность выработки угла крена при использовании в алго-
ритме стационарных динамических звеньев 

Погрешность выработки угла дифферента
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Рис. 5. Погрешность выработки угла дифферента при использовании в 
алгоритме стационарных динамических звеньев 

Погрешности определения углов крена и дифферен-
та для заданных условий в установившемся режиме со-
ставляют (7-10) угл. мин и (6-9) угл. мин по углам крена 
и дифферента соответственно.  

Следует отметить, что важнейшим условием реали-
зации схемы (рис. 3) является равенство следующих 

параметров: 3K =1, 2
3

5 T
K
K

  , 1
3

2 T
K
K

 . Диапазоны перио-

дов углов крена и дифферента разбиваются на два под-
диапазона и для каждого из них определяются соответ-
ствующие значения постоянных времени и коэффици-
ентов усиления динамических звеньев представленной 
схемы (рис. 3). 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
1. В докладе предложена схема электронного крено-

дифферентометра, основанная на применении инерци-
ального измерительного модуля, включающего триаду 
микромеханических гироскопов и триаду макромехани-
ческих акселерометров класса customs. 

2. Сравнение двух разработанных и рассмотренных в 
докладе алгоритмов работы электронного кренодиффе-
рентометра показало, что погрешности определения углов 
ориентации при реализации обоих алгоритмов работы 
имеют близкие значения, составляющие (7-10) угл. мин по 
углам крена и (6-9) угл. мин по углам дифферента. 

3. Представляется, что алгоритм работы кренодиф-
ферентометра, основанный на применении стационар-
ных динамических звеньев, является более предпочти-
тельным, поскольку в отличие от алгоритма с использо-
ванием задачи фильтрации является более простым и 
удобным при реализации.  
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Компактные блоки чувствительных элементов 
БЧЭ200 и БЧЭ400 на базе ВОГ с применением 

МЭМС-акселерометров: разработка  
и исследование характеристик 

 

Ю.Н. Коркишко, В.А. Федоров, С.В. Прилуцкий, Д.В. Обухович, В.Е. Прилуцкий, В.Г. Пономарев, И.В. Федоров,  
А.И. Зуев, В.К. Варнаков, С.М. Кострицкий, И.В. Морев 

ООО НПК «Оптолинк», Москва, Россия, opto@optolink.ru 

Aннотация—В настоящее время интерферометричес-
кие волоконно-оптические гироскопы (ВОГ) широко ис-
пользуются в бесплатформенных ИНС и в широком спек-
тре приложений заменили своего основного конкурента и 
предшественника – кольцевые лазерные гироскопы 
(КЛГ). Чтобы охватить новый спектр перспективных 
приложений с потребностью в недорогих и компактных, 
но точных инерциальных датчиках, в НПК «Оптолинк» 
были разработаны новые продукты: компактные инерци-
альные измерительные блоки БЧЭ200 и БЧЭ400. Целью 
данной работы была разработка пилотных устройств 
БЧЭ200 и оценка характеристик БЧЭ200 и БЧЭ400 с по-
мощью прямых измерений, а также с помощью методов 
моделирования БИНС. Габаритно-массовые характери-
стики (ГМХ) БЧЭ200: 75×75×60 мм, <0,5 кг, 1/3 л, ≤6 Вт. 
Основные параметры гироскопов и акселерометров 
БЧЭ200: случайное блуждание угла (ARW) = 0,015°/√час, 
нестабильность нуля (НН) = 0.02°/час; случайное блуждание 
скорости (VRW) = 40мкg/√Гц, НН = 6 мкg. Для БЧЭ400, раз-
работанного до БЧЭ200, ГМХ следующие: 80×95×62 мм, 
<0,7 кг, ½ л, ≤7 Вт. Основные точностные параметры 
БЧЭ400: случайное блуждание угла = 0,007°/√час,  
НН=0,01°/час; случайное блуждание скорости = 40мкg/√Гц, 
НН = 6мкg. Ожидаемые точности БИНС (макс.): для 
БЧЭ200 точность определения курса 0,4°×sec(φ), для 
БЧЭ400 ~0,2°×sec(φ) (1σ, 10 мин). 

Ключевые слова—волоконно-оптический гироскоп, блок 
чувствительных элементов, компактный, инерциальный 
измерительный блок,  МЭМС-акселерометр, миниатюрный. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время в бесплатформенных инерциаль-

ных навигационных системах (БИНС) широко исполь-
зуются интерферометрические волоконно-оптические 
гироскопы (ВОГ). В замкнутой конфигурации ВОГ об-
ратная связь (ОС) поддерживает нулевой сигнал, ком-
пенсируя фазовый сдвиг Саньяка дополнительным 
встречным сдвигом, это значение сдвига используется 
для быстрого расчета угловой скорости [1–4]. Благодаря 
присущему низкому уровню случайного шума и мас-
штабируемости технология ВОГ является уникальной, 
способной удовлетворить требования приложений, тре-
бующих высоких точностей в сочетании с низкой стои-
мостью и малыми габаритно-массовыми характеристи-
ками (ГМХ) [1, 4]. 

В НПК «Оптолинк» разработаны и выпускаются од-
ноосные ВОГ ОИУС5000, ОИУС2000, ОИУС1000, 
ОИУС501 и ОИУС200 с различной длиной и диаметром 
волоконных катушек, а также трехосные ВОГ ТИУС500 
и блоки чувствительных элементов (БЧЭ) БЧЭ400C, 

БЧЭ500, БЧЭ501, БЧЭ1000 [5] и БЧЭ5000 [6] на основе 
трех каналов ВОГ и трех прецизионных кварцевых ма-
ятниковых акселерометров. Выпускаются космические 
трехосные гироскопы ВОБИС, данные приборы успешно 
работают на спутниках ГСО [7]. 

II. КОНСТРУКЦИЯ И СХЕМА БЧЭ200 И БЧЭ400  
Последними разработками НПК «Оптолинк» являют-

ся компактные инерциальные измерительные блоки 
БЧЭ200 и БЧЭ400. Целью настоящей работы была раз-
работка пилотных устройств БЧЭ200 и оценка характе-
ристик БЧЭ200 и БЧЭ400 с помощью прямых измере-
ний, а также с помощью моделирования работы БИНС – 
косвенного, но репрезентативного способа оценки ха-
рактеристик БЧЭ. 

 
Рис. 1. Внешний вид БЧЭ200 

ГМХ БЧЭ200 (рис. 1): 75×75×60 мм, <0,5 кг, 1/3 л, 
≤6 Вт. В БЧЭ традиционная круглая форма катушек, а 
его корпус полностью изготовлен из магнитомягкого 
материала. ВОГ реализуются от одного источника света. 
Для уменьшения размера кварцевые маятниковые аксе-
лерометры заменены на МЭМС, БЧЭ имеет два трехосе-
вых МЭМС-акселерометра (АКС), всего 6 каналов. 
Ускорение по каждой оси определяет из 2 низкошумных 
сигналов, и, хотя температурная компенсация масштаб-
ных коэффициентов и смещений выполняется как еди-
ное целое, поправки на рассогласование выполняются 
отдельно для каждой из 2 триад перед совместной обра-
боткой. Данная обработка сигналов в каждом канале 
позволяет взаимно компенсировать нестабильности 
дрейфов и масштабных коэффициентов, а также темпе-
ратурные зависимости, при этом разнесения центров 
масс каналов не превышают 5 мм.  

ГМХ БЧЭ400 (рис. 2): 80×95×62 мм, <0,7 кг, 1/2 л, 
≤7 Вт. Схема ВОГ работает от единого источника света, 
форма катушек прямоугольная со скругленными углами.  
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Для обоих приборов БЧЭ200 и БЧЭ400 доступны 
версии ТИУС, без акселерометров в составе прибора. 

 
Рис. 2. Внешний вид БЧЭ400 

БЧЭ400 имеет в составе 3 физические триады 
МЭМС-акселерометров с 6 низкошумными (и составля-
ющими 2 рабочие триады) и 3 менее точными каналами 
ускорения, пренебрегаемыми. Значение ускорения по 
каждой оси в результаты обработки образуются из 2 
сигналов от разных физических триад. Разнесения цен-
тров масс каналов не превышает 10 мм. 

III. ХАРАКТЕРИСТИКИ БЧЭ 
Пилотные БЧЭ200 имеют характеристики: ВОГ – 

ARW 0,015 °/√час, нестабильность нуля (НН) 0,02 °/час, 
нестабильность от запуска к запуску 0,03 °/час, ошибка 
МК 100 ppm; Каналы акселерометров аналогичны 
БЧЭ400, характеристики указаны ниже. 

Характеристики серийных БЧЭ400 (более 100 прибо-
ров поставлено): ВОГ – ARW 0,007 °/√час, НН 0,01 °/час, 
от запуска к запуску 0,02 °/час, ошибка МК 100 ppm; 
Акселерометры – VRW 40 мкg/√Гц, НН 6 мкg, от запус-
ка к запуску 20 мкg, ошибка МК 150 ppm. 

 
Рис. 3. Графики вариации Аллана для БЧЭ200 и БЧЭ400 

Графики вариации Аллана пилотных БЧЭ200 и се-
рийных БЧЭ400 показаны на рис. 3. БЧЭ400 имеет по 
ВОГ уровень шума (ARW) в 2 раза меньше, чем БЧЭ200, 
результаты для акселерометра не отличаются из-за иден-
тичных каналов и используемой схемы. Температурные 
дрейфы нулей каналов ВОГ и акселерометров БЧЭ200 
показаны на рис. 4. Графики по ВОГ для БЧЭ400 пока-
заны на рис. 5. Благодаря традиционной конструкции 
волоконной катушки БЧЭ200 обладает более стабиль-
ным температурным профилем смещения нуля ВОГ и 
зависимостями масштабного коэффициента по сравне-
нию с БЧЭ400. Графики дрейфов ВОГ, показанные на 
рис. 4, показывают, что БЧЭ200 может успешно соответ-
ствовать стандартным результатам БЧЭ400 [9] с СКО 
<0,1 °/час в рабочем диапазоне температур. Лучшие ка-
тушки БЧЭ400 дают результаты СКО < 0,04 °/час. 

 
Рис. 4. Графики дрейфов нулей ВОГ и АКС БЧЭ200 в диапазоне тем-
ператур –40°С – +60°С с постоянной скоростью изменения температур 
+20°С/час (20+) и –20°С/час (20–). Абс. значения смещены 

 
Рис. 5. Графики дрейфов нулей ВОГ БЧЭ400 в диапазоне температур 
40°С – +60°С с постоянной скоростью изменения температуры 
+20°С/час (20+) и –20°С/час (20–). Абсолютные значения смещены 
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Для удобства читателя данные температурных испы-
таний представлены на графике в единой шкале величин. 
Для этого, показания ВОГ и АКС были смещены на кон-
станты: –12,4, 0, –8,4 °/час для ВОГ X, Y, Z соответствен-
но и 9,8, 0,013 м/с2 для АКС X, Y на рис. 4; –12,4, 7,7, 
3,4°/час для гироскопов X, Y, Z на рис. 5. Несмещенные 
данные средних значений/СКО поканально представлены 
на вставках на рис. 4, 5. 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ ТЕСТОВ ПО МОДЕЛИРОВАНИЮ БИНС 
В НПК «Оптолинк» БИНС проходят испытания для 

подтверждения уровней точности [8]. Ключевой пара-
метр БИНС – точность начальной выставки гирокомпа-
сированием. Каждая БИНС несколько раз проходит се-
рию тестов на 4-х и более румбах. Данный тест в допол-
нение к шумовой составляющей датчика (СКО рыскания 
по отношению к его среднему значению) показывает 
средние ошибки курса для каждого направления. Дан-
ные ошибки в основном вызваны систематиками ВОГ и 
их стабильностью во времени [9]. 

Точностные характеристики БЧЭ при прецизионной 
калибровке проверяются с использованием того же под-
хода при помощи программного обеспечения для моде-
лирования работы БИНС. Статистика выставок показы-
вает СКО по курсу 0,5° для БЧЭ200 и 0,3° для БЧЭ400 
(широта φ=56°с.ш., рис. 6 и 7 соответственно). Мини-
мально достижимое обусловленное шумом СКО по кур-
су - 0,2°×sec(φ) для БЧЭ200,  0,1°×sec(φ) для БЧЭ400.  

 
Рис. 6. Статистика нач.выставок БЧЭ200 (гирокомпасирование 10 мин), 
4 румба. Общее СКО = 0,549° (широта Москвы 55.97°). Обусловленная 
шумом ошибка 0,316°~ 0,2°×sec(φ). Указаны ошибки систематики ВОГ 

 
Рис. 7. Статистика нач.выставок БЧЭ400 (гирокомпасирование 10 мин), 
4 румба. Общее СКО = 0,313° (широта Москвы 55.97°). Обусловленная 
шумом ошибка 0,146°~ 0,1°×sec(φ). Указаны ошибки систематики ВОГ 

Изменение систематики ВОГ от теста к тесту соста-
вило 0,043 °/час и 0,027 °/час для БЧЭ200 и БЧЭ400 со-
ответственно. 

После точного учета систематики ВОГ БЧЭ200 в те-
сте на 4 румбах демонстрирует дрейф координат 8 мор-
ских миль за 5 часов в инерциальном некорректируемом 
режиме при 30-минутной выставке гирокомпасировани-
ем (рис. 8, 9). Восточная и северная ошибки по скорости 
достигают 2,7 м/с и 5 м/с. 

 
Рис. 8. Уход БЧЭ200 в инерциальном режиме (статика), 5 часов, без 
коррекции, гирокомпасирование 30мин., 4 румба 

В то же время после точного учета систематики ВОГ 
БЧЭ400 в тесте на 4 румбах демонстрирует дрейф коор-
динат 5 морских миль за 8 часов в инерциальном некор-
ректируемом режиме при 20-минутной выставке гиро-
компасированием (рис. 9). Восточная и северная ошиб-
ки по скорости достигают 2 м/с и 4 м/с. 

В дополнение к моделированию БИНС на основе 
данных БЧЭ400 в статике во времени на рис. 10 пред-
ставлены реальные навигационные данные БЧЭ. Дан-
ные БЧЭ были записаны в ходе поездок на автомобиле. 
Для каждого теста запись БЧЭ начинается с 10 мин ста-
тики, необходимой для начальной выставки, затем 
начинается движение. Поскольку БЧЭ – единственное 
устройство в тестах, коррекция и комлексирование дан-
ных не проводились. Данные сигнала ГНСС для постро-
ения истинной траектории (синие графики на рис. 10) 
записаны до тестов БЧЭ, поскольку используемые для 
проведения тестов маршруты фиксированы.  
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Рис. 9. Уход БЧЭ400 в инерциальном режиме (статика), 8 часов, без 
коррекции, гирокомпасирование 20 мин, 4 румба 

 
Рис. 10. Результаты уходов БЧЭ400 по координатам в инерциальном 
режиме с коррекцией по нулевой скорости (ZUPT), 2 записи: ~30 км (1 
км ошибка), ~110 км (10 км ошибка). Зеленая линия – результат посто-
бработки данный БЧЭ, синяя линия – истинная траектория (GPS) 

Единственной коррекцией, которая была использо-
вана при постобработке данных БЧЭ400 в поездках, 
была коррекция по нулевой скорости (ZUPT) и филь-
трация Калмана во время ZUPT. На рис. 10 показаны 
траектории, построенные по двум записям данных 
БЧЭ400. Первая запись – путь 30 км, 30 минут движе-
ния автомобиля. Вторая запись – путь 110 км, 100 минут 
движения автомобиля. На основании представленных 
графиков результаты уходов БЧЭ400 в навигации – 
ошибка позиции ~1 км для 1-го трека, ошибка ~10 км 
для 2-го трека. Данные результаты несопоставимо луч-
ше в сравнении с любыми МЭМС или ВОГ с открытым 
контуром ОС для той же задачи. Указанные типы при-
боров, как правило, даже не измеряются в некорректи-
руемом инерциальном режиме. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Представлены характеристики БЧЭ200 и БЧЭ400, а 

также результаты испытаний данных приборов. Полу-
ченные данные позволяют рассматривать БЧЭ200 и 
БЧЭ400 как приборы тактического и около-
навигационного класса точности. БЧЭ хорошо подходят 
для различных задач, в частности для аэронавигации и 
БПЛА. Случайное блуждание угла БЧЭ400 составляет 
ARW ~0,007°/√час, в то время как для БЧЭ200 в 2 раза 
выше: ARW ~0,015°/√час. 

ЛИТЕРАТУРА 
[1] Lefevre, H.C., The Fiber-Optic Gyroscope, Second Edition, Boston, 

Artech House, 2014. 
[2] Burns, W.K., Ed., Optical Fiber Rotation Sensing, Boston, Academic 

Press, 1994. 
[3] Udd, E. and Digonnet, M., Eds., Design and Development of Fiber 

Optic Gyroscopes, Bellingham, Washington, SPIE Press, 2019. 
[4] Lefevre, H.C., The fiber-optic gyroscope: Achievement and 

perspective, Gyroscopy and Navigation, 2012, vol.3, pp.223–226. 
[5] Korkishko, Yu.N., Fedorov, V.A., Prilutskii, V.E., Ponomarev, V.G., 

Morev, I.V., Kostritskii, S.M., Zuev, A.I., Varnakov, V.K., 
Interferometric closed loop fiber optical gyroscopes for commercial 
and space applications, Proc.SPIE, 2012, vol. 8421, OFS2012 22nd 
International Conference on Optical Fiber Sensors, 842107. 

[6] Korkishko, Yu.N., Fedorov, V.A., Prilutskiy, V.E., Ponomarev, V.G., 
Fedorov, I.V., Kostritskii, S.M., Morev, I.V., Obuhovich, D.V., 
Prilutskiy, S.V., Zuev, A.I., Varnakov, V.K., High-precision inertial 
measurement unit IMU-5000, Proc. 2018 IEEE International 
Symposium on Inertial Sensors and Systems, pp.111–114 (doi: 
10.1109/ISISS.2018.8358121) 

[7] Korkishko, Yu.N., Fedorov, V.A., Prilutskiy, V.E., Ponomarev, V.G., 
Morev, I.V., Morev, A.I., Obuhovich, D.V., Kostritskii, S.M., Zuev, A.I., 
Varnakov, V.K., Belashenko, A.V., Yakimov, E.N., Titov, G.V., 
Ovchinnikov, A.V., Abdul’minov, I.B., Latyntsev, S.V., Space grade fiber 
optic gyroscope: R&D results and flight tests, Proc. 2016 DGON Inertial 
Sensors and Systems (ISS), Karlsruhe, Germany, 20–21 September 2016, 
pp. 21.1–21.19 (doi: 10.1109/InertialSensors.2016.7745682). 

[8] Коркишко Ю.Н., Федоров В.А., Прилуцкий В.Е., Пономарев В.Г., 
Морев И.В., Скрипников С.Ф., Хмелевская М.И., Буравлев А.С., 
Кострицкий С.М., Федоров И.В., Зуев А.И., Варнаков В.К. 
Бесплатформенные инерциальные навигационные системы на основе 
волоконно-оптических гироскопов // Гироскопия и навигация. 2014. 
№1 (84). С. 14–25 (doi: 10.1134/S2075108714040154). 

[9] Korkishko, Yu.N., Fedorov, V.A., Prilutskii, V.E., Ponomarev, V.G., 
Prilutskiy, S.V., Obuhovich, D.V., Fedorov, I.V., Zuev, A.I., 
Varnakov, V.K., Kostritskii, S.M., Morev, I.V., Ultra-compact 
navigation-grade Inertial Measurement Unit IMU400, Proc. 2020 
IEEE International Symposium on Inertial Sensors and Systems (doi: 
10.1109/INERTIAL48129.2020.9090072). 

203



Исследование возможности построения 
датчика угла крена на базе кориолисовых 

вибрационных гироскопов  
А.В. Каликанов 

Кафедра приборов управления, 
ФГБОУ ВО «Тульский государствен-

ный университет» 
г. Тула, Российская Федерация 

пр-т Ленина, 92, 
kalikanov.aleksei@mail.ru 

В.В. Лихошерст 
Кафедра приборов управления, 

ФГБОУ ВО «Тульский 
государственный университет»  
г. Тула, Российская Федерация 

пр-т Ленина, 92, lvv_01@inbox.ru 

В.Я. Распопов 
Кафедра приборов управления, 

ФГБОУ ВО «Тульский государствен-
ный университет» 

г. Тула, Российская Федерация 
пр-т Ленина, 92, tgupu@yandex.ru 

М.Г. Погорелов 
Кафедра приборов управления, 

ФГБОУ ВО «Тульский государствен-
ный университет» 

г. Тула, Российская Федерация 
пр-т Ленина, 92, tgupu@yandex.ru 

В.В. Матвеев 
Кафедра приборов управления, 

ФГБОУ ВО «Тульский государствен-
ный университет» 

г. Тула, Российская Федерация 
пр-т Ленина, 92, mat-

weew.valery@yandex.ru 

 
 
 
 
 
 
 
 

Аннотация—Дается оценка возможности построения 
датчика угла крена для управления малогабаритным бес-
пилотным летательным аппаратом. Приведены результа-
ты испытаний при воздействии температурных возмуще-
ний; также обсуждаются результаты исследования на виб-
роустойчивость и вибропрочность отечественных КВГ, из-
готовленных по технологии микроэлектроники, и КВГ с 
цилиндрическим металлическим резонатором, изготовлен-
ным на станках с числовым программным управлением.  

Ключевые слова—кориолисовые вибрационные гироско-
пы, волновой твердотельный гироскоп, микромеханический 
гироскоп, вариации Аллана, стендовые испытания, срав-
нительный обзор. 

ВВЕДЕНИЕ 
Важнейшей составляющей малогабаритных беспи-

лотных летательных аппаратов (МБПЛА) является бор-
товая аппаратура управления, в состав которой входят 
гироскопические приборы.  

В настоящее время существует задача построения 
гироскопического датчика угла крена, который должен 
удовлетворять целому ряду технических требований, 
наиболее существенными из которых являются точ-
ность, ограничение по массе и габаритам, потребляемая 
мощность, минимизация количества подвижных узлов. 
[1]. Данным требованиям удовлетворяют кориолисовые 
вибрационные гироскопы (КВГ), выполненные по 
кремниевой технологии микроэлектромеханических 
систем (МЭМС) либо высокоточной обработкой метал-
ла или кварцевого стекла. 

Конструктивно КВГ представляют собой класс виб-
рационных гироскопов, которые в своей конструкции 
содержат материальный объект (резонатор), который 
совершает быстрые периодические движения и вслед-
ствие этого становится чувствительным к вращению в 
инерциальном пространстве [2]. Следуя стандарту IEEE 
1431-2004 Standard Specification Format Guide and Test 
Procedure for Coriolis Vibratory Gyros [3], материальным 
объектом, носителем быстрых периодических движений 
могут быть вибрирующие пластины (vibrating plates), 
вибрирующие балки (vibrating beams), вибрирующие 
оболочки (vibrating shell), камертоны (tuning fork).  

I. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Так как все КВГ представляют собой датчики угловой 

скорости (ДУС), то для построения датчика угла крена 
(ДУК) на их основе необходимо осуществлять процедуру 
интегрирования измеренной угловой скорости [4]: 

dt   , 

где γ – угол крена; Ω – угловая скорость беспилотного 
летательного аппарата.  

Известно, что большинство МБПЛА работают в 
сложных условиях: вибрация, перегрузка, температур-
ные воздействия. Поэтому основная задача исследова-
ния – показать возможности построения датчика угла 
крена на базе отечественных КВГ для МБПЛА при воз-
действии различных возмущающих факторов.  

II. УСЛОВИЯ ПРОВЕДЕНИЯ ЭКСПЕРИМЕНТА  
В качестве образцов для исследования использовали: 

а) волновой твердотельный гироскоп, использую-
щийся для измерения угловой скорости и в даль-
нейшем называемый (ВТГ ДУС) с металличе-
ским резонатором (рис. 1), разрабатываемый на 
кафедре приборов управления Тульского госу-
дарственного университета (г. Тула) совместно с 
Мичуринским заводом «Прогресс». Теория его 
работы и технические параметры описаны в мно-
гочисленной литературе [5, 6]; 

б) серийно выпускаемый образец модуля инерци-
ального ГКВ-10 и экспериментальный образец 
датчика угловой скорости ДУС 201МСУ1У, раз-
работанный ООО «Лаборатория микроприборов» 
(г. Зеленоград) совместно с Московским инсти-
тутом электронной техники (МИЭТ). 

Чувствительный элемент ДУС 201МСУ1У-1А (рис. 2, a) 
представляет собой кольцевой кремниевый резонатор 
[6]. Модуль ГКВ-10 (рис. 2, б) состоит из триады 
МЭМС-датчиков угловой скорости, триады МЭМС-
акселерометров, триады магнитометров, вычислителя и 
необходимой периферии. В рамках данной статьи ана-
лизируются характеристики только датчиков угловой 
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скорости модуля ГКВ-10. Технические характеристики 
объектов исследования приведены в работе [7].  

 
Рис. 1.  Внешний вид волнового твердотельного гироскопа с ме-
таллическим резонатором (чувствительный элемент) 

 
а)                                                               б)  

Рис. 2.  Внешний вид микромеханических гироскопов:  
а) ДУС 201МСУ1У-1А; б) ГКВ-10 

Данные приборы подвергались воздействию темпера-
турных возмущений в диапазоне от минус 40°С до плюс 
60°С, а также исследованию на виброустойчивость и 
вибропрочность. Дополнительно была проведена оценка 
точностных характеристик методом вариаций Аллана. 

Для оценки выходного сигнала в рабочем диапазоне 
температур от минус 40 °С до плюс 60 °С прибор уста-
навливался на плиту одноосного стенда, совмещенного с 
климатической камерой. Выдержка на заданном темпера-
турном режиме осуществлялась в течение 40-50 мин, 
затем датчик включался, выдерживался не более 120 с, 
после этого осуществлялось вращение с шагом 25°/с, c 
угловым ускорением 200°/с2, с выдержкой на каждой 
угловой скорости не менее 10 с. Для каждого прибора 
задавался следующий диапазон угловых скоростей (со-
ответствующий максимальному диапазону): 

 ВТГ ДУС ± 500°/с; 
 ДУС 201МСУ1У-1А ±300°/с;  
 ГКВ-10 ±900°/с. 

Запись выходного сигнала осуществлялась на персо-
нальный компьютер (ПК). 

Учитывая тот фактор, что ГКВ-10 и ДУС 
201МСУ1У-1А выполнены по технологии МЭМС, вклю-
чающей наличие подвижных частей, для исключения 
возможности повреждения датчика в исследовании на 
виброустойчивость и вибропрочность участвовал только 
образец ВТГ ДУС. Диапазон частот выбирался исходя из 
характерных для эксплуатации гироскопической техники 
на борту динамичных объектов (10…2000 Гц). Амплиту-
ды вибрационного воздействия – 1…15 g. Испытания по 
воздействию синусоидальной вибрации в указанном 
диапазоне при скорости изменения частоты воздействия 
проводились с шагом октава в минуту. В процессе ис-
пытания осуществлено по десять ударов относительно 
измерительной оси. 

III. РЕЗУЛЬТАТЫ ЭКСПЕРИМЕНТА 
По записям выходных сигналов приборов на ПК в 

течение одного часа была выполнена оценка средне-
квадратичного отклонения. По этому же массиву дан-
ных построены отклонения Аллана (рис. 3), по которым 
определены характеристики точности случайный дрейф 
нулевого сигнала и случайное блуждание угла (табл. 1). 

 
Рис. 3. Отклонение Аллана при нормальных климатических усло-
виях ГКВ-10 (1), ВТГ ДУС (2), ДУС 201МСУ1У-1А (3) 

ТАБЛИЦА 1. ХАРАКТЕРИСТИКИ ТОЧНОСТИ 

Параметр, 
наименование 

Исследуемый образец 
ГКВ-10 ДУС 201МСУ1У-1А ВТГ ДУС 

Нестабильность 
нуля °/ч 

±4,53 ±1,91 ±0,25 

Случайное 
блуждание угла, 

°/ч 

0,11 0,28 0,01 

СКО шума, °/с 0,30 0,11 0,02 
 
Так как датчики имеют различные диапазоны измеря-

емой угловой скорости, для более достоверного сопо-
ставления полученных результатов при оценке воздей-
ствия температурных возмущений в диапазоне заданных 
температур выполнялась линейная аппроксимация вида 

измK В  , 

где K – коэффициент передачи, отношение измеренной 
угловой скорости к заданной на стенде, т.е. определяет-
ся отклонение коэффициента передачи ДУС от идеаль-
ного его значения (в случае K = 1 измеренная угловая 
скорость совпадает с заданной); B – смещение нуля; 

изм  – угловая скорость, измеряемая датчиком (угловая 
скорость бралась для фиксированных скоростей враще-
ния в диапазоне их изменения) 

На рис. 4 приведены графики зависимости коэффи-
циента передачи от температуры и графики смещения 
нуля от температуры для исследуемых датчиков. 

 
а)                                                              б) 
Рис. 4.  Зависимость коэффициента передачи (а) и смещения нуля  
(б) от температуры: ГКВ-10 (1), ВТГ ДУС (2), ДУС 201МСУ1У-1А (3) 
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Установлено, что коэффициент передачи ВТГ ДУС и 
ГКВ-10 практически равен единице во всем диапазоне 
заданных температур и скоростей вращения стенда. 
Значительно хуже себя показал образец ДУС 
201МСУ1У-1А (рис. 4, а). После проведения испытаний 
было установлено, что в образце 201МСУ1У-1А некор-
ректно работал датчик температуры. Оценка нелиней-
ности выходного сигнала в диапазоне температур про-
водилась по зависимости 

max

max

100k  


, 

где 
max – максимальное значение отклонения угло-

вой скорости, вычисленное по уравнению аппроксими-
рующей линии, от заданной на стенде; 

max  – максимальное значение измеряемой угловой 
скорости (для рассматриваемого датчика). 

В табл. 2 приведены результаты оценки нелинейно-
сти выходного сигнала для исследуемых датчиков. 

ТАБЛИЦА 2. ОЦЕНКА НЕЛИНЕЙНОСТИ ВЫХОДНОГО СИГНАЛА 
ИССЛЕДУЕМЫХ ДАТЧИКОВ 

Параметр,  
наименование 

Исследуемый образец 
ГКВ-10 ДУС 

201МСУ1У-1А 
ВТГ 
ДУС 

Нелинейность выходного 
сигнала, % 

0,20 11,30 0,37 

 
Можно отметить, что нелинейность выходных сиг-

налов в заданном диапазоне температур у образцов 
ВТГ-ДУС и ГКВ-10 близка друг к другу (табл. 2). 

Исследование на виброустойчивость и вибропроч-
ность ВТГ ДУС с металлическим цилиндрическим ре-
зонатором показало, что амплитуда ударного воздей-
ствия в направлении измерительной оси при сохранении 
ВТГ ДУС измерительных свойств составляет не более 
45g при длительности 2 мс. Выходной сигнал ВТГ ДУС 
при воздействии удара с указанной амплитудой в 
направлении оси чувствительности показан на рис. 5.  

 
Рис. 5. Выходной сигнал ВТГ ДУС при действии удара свыше 45g 
и длительностью 2мс в направлении оси чувствительности  

Вид выходного сигнала при воздействии удара с ука-
занной амплитудой перпендикулярно оси чувствитель-
ности показан на рис. 6. 

Следует отметить, что срыва в работе контура под-
держания колебаний не выявлено, характер изменения 
выходного сигнала до и после ударного воздействия 
идентичный (сигнал возвращается к исходному виду). 

 
Рис. 6. Выходной сигнал ВТГ-ДУС при действии удара свыше 45g 
и длительностью 2 мс перпендикулярно оси чувствительности  

При проведении испытаний на виброустойчивость 
были выявлены частоты, на которых не нарушается 
устойчивость контура управления резонатором, но при 
этом измерение угловых скоростей невозможно ввиду 
амплитудно-частотной модуляции выходного сигнала. 
Выявлены частоты, приводящие к срыву работы конту-
ра управления. Некоторые из частот срыва кратны соб-
ственной частоте колебаний донышка резонатора, в свя-
зи с чем существенно возрастает амплитуда выходного 
сигнала пьезоэлементов. В свою очередь, это приводит 
к ограничению амплитуды выходного напряжения уси-
лителей сигналов узлов и, как следствие, формированию 
ложных сигналов в контуре управления.  

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Проведенные исследования показали, что все иссле-

дуемые КВГ могут быть использованы для построения 
ДУК, но для разных эксплуатационных условий.  

По результатам видно, что ГКВ-10 и ДУС 
201МСУ1У-1А, могут использоваться на борту 
МБПЛА, подверженном относительно невысоким пере-
грузкам, это связано прежде всего с конструктивными 
особенностями технологии МЭМС.  

На высокодинамичных объектах предпочтительно 
использование ВТГ ДУС с металлическим резонатором, 
однако основная проблема использования ВТГ ДУС для 
построения ДУК на МБПЛА связана с восприимчиво-
стью всех КВГ к действию вибраций. Решение данной 
проблемы может быть осуществлено конструктивными, 
схемными и алгоритмическими решениями, сформиро-
ванными на основе полученных результатов в соответ-
ствии с техническим заданием на разработку ДУК для 
конкретного летательного аппарата. 

Работа выполнена при финансовой поддержке гранта 
правительства Тульской области в сфере науки и техни-
ки № ДС1264. 
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Аннотация—В статье рассматривается метод диагно-
стики состояния поверхностей катания рельсов с исполь-
зованием инерциальных микромеханических датчиков, 
устанавливаемых на буксах колес вагона. Анализируется 
возможность выявления такими системами не только им-
пульсных, но и протяженных неровностей рельсов. Приве-
дены требования к датчикам и подходы к обработке дан-
ных для решения этой задачи. 

Ключевые слова—акселерометр, дефект рельса, диагно-
стика, инерциальный измерительный модуль, импульсный 
дефект, корреляция, неровность рельса, периодическая 
неровность, сигнал, фильтрация. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Среди озвученных ОАО «РЖД» тенденций указыва-

ется, что в рамках модернизации и обновления средств 
диагностики является необходимым «перейти на пре-
имущественное применение мобильных средств диагно-
стики и малообслуживаемых систем измерения на по-
движном составе, включая на высокоскоростном […] с 
совмещением различных функций на одной подвижной 
единице» [1]. В этой ситуации выгодно выделяется реше-
ние, предложенное коллективом авторов кафедры лазер-
ных измерительных и навигационных систем СПбГЭТУ 
«ЛЭТИ»: малогабаритная интегрированная система диа-
гностики рельсового пути (МИСД РП) [2], внедренная в 
состав вагона-дефектоскопа АВИКОН-03М фирмы АО 
«Радиоавионика» для расширения номинала контролиру-

емых им параметров [3]. В состав системы, помимо про-
чего, входит набор инерциальных измерительных моду-
лей (ИИМ), позволяющих определять кинематические 
характеристики тех элементов вагона, на которые они 
установлены (т.е. букс колес вагона) – см. рис. 1. 

 
Рис. 1. Расположение ИИМ на ходовой тележке вагона 

Анализ этих характеристик, в свою очередь, позволя-
ет судить о динамике взаимодействия в системе вагон-
рельсовый путь, а значит – и о наличии поверхностных 
дефектов рельсов. Система компактна и может быть 
установлена на практически любую железнодорожную 
подвижную единицу. 

МИСД РП в составе вагона-дефектоскопа в первую 
очередь используется для обнаружения т.н. импульсных 

Исследование выполнено за счет гранта Российского научного 
фонда № 22-29-01428, https://rscf.ru/project/22-29-01428/ 
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дефектов, т.е. одиночных неровностей рельса с протя-
женностью от 3 до 25 см (например, смятие в сварном 
стыке рельсов или выкрашивание в зоне контакта рельса 
с колесом) [4]. Их обнаружение осуществляется посред-
ством определения мест превышения эмпирически по-
добранных порогов взаимными корреляционными функ-
циями сигналов вертикальных акселерометров, входя-
щих в состав ИИМ, установленных на последовательно 
проходящих дефект колесах (на одной стороне вагона, 
как на рис. 1) [5, 6]. Привязка обнаруженных дефектов к 
месту на рельсовом пути и сдвижка сигналов при расче-
те взаимной корреляции показаний соседних ИИМ осу-
ществляется по данным датчика пройденной дистанции 
(одометра) или специализированной системы навигации 
на рельсовом пути [7]. 

Однако значительное влияние на безопасность же-
лезнодорожного движения также оказывает наличие 
протяженных неровностей рельсов (дефект с кодом 40.0 
по принятому на РЖД классификатору [8]). Их можно 
разделить на две группы: коротковолновые и длинно-
волновые. Первые представляют собой от единиц до 
нескольких десятков периодов волны, имеющей ту же 
длину, что и длина одной импульсной неровности. Они 
возникают, как правило, вследствие взаимодействия ко-
леса и рельса в процессе разгона или торможения локо-
мотива. Вторые имеют длину волны свыше 25 см и 
обычно подразделяются на два поддиапазона: с перио-
дом до 1,5 м и свыше этого периода (последние зачастую 
уже относят к дефектам геометрии рельсового пути). 
Этот тип неровностей, как правило, возникает вслед-
ствие некачественного изготовления рельсов (например, 
биений в валках при прокате) и в дальнейшем усугубля-
ется при эксплуатации на железной дороге. Сейчас эти 
типы неровностей чаще всего обнаруживают при визу-
альном осмотре пути обходчиком, что приводит к значи-
тельным временным и трудозатратам. 

II. ОБНАРУЖЕНИЕ ПРОТЯЖЕННЫХ ДЕФЕКТОВ НА ФОНЕ 
УДАРНЫХ ВОЗДЕЙСТВИЙ 

A. Возможности обнаружения, требования к датчикам 
Анализ спектров сигналов ИИМ (пример спектра 

вертикальных акселерометров ADXL278, входящих в 
состав ИИМ, представлен на рис. 2) по результатам экс-
периментальных проездов МИСД РП показал наличие 
информативных составляющих как на высоких (вслед-
ствие прохождения импульсных и коротких неровно-
стей), так и на низких частотах, что подтверждает по-
тенциальную возможность их использования для поиска 
всех перечисленных выше классов дефектов. 

Следует отметить, что возможность использования 
ИИМ для определения характеристик неровностей раз-
ной длины ограничена с одной стороны частотой дис-
кретизации и скоростью перемещения системы, а с дру-
гой – чувствительностью используемых датчиков. Ча-
стота дискретизации связана с длиной неровности сле-
дующим соотношением: 

,f
V
LN   

где N – количество отсчетов на пространственном пери-
оде неровности, L – пространственный период неровно-

сти (м), V – скорость движения вагона (м/с), f – частота 
дискретизации (Гц). 

 
Рис. 2. Пространственные спектры сигналов вертикальных акселеро-

метров ИИМ 

Форма неровности в первом приближении представ-
ляет собой косинусоиду [9, 10] и для ее адекватного опи-
сания нужно иметь не менее чем 12 точек на период. 
Тогда, например, если частота дискретизации составляет 
4 кГц (как это реализовано во внедренной в состав ваго-
на АВИКОН-03М системе), а скорость движения состав-
ляет 180 км/ч, то возможно измерять параметры неров-
ностей длиной только более 15 сантиметров (из расчета 
12 точек на период). При движении с меньшими скоро-
стями либо при повышении частоты дискретизации эта 
проблема решается. Также следует помнить, что на об-
наружение и измерение параметров малых по длине не-
ровностей (единицы сантиметров) уже начинает оказы-
вать существенное влияние размер пятна контакта меж-
ду колесом и рельсом (подробно рассмотрен в [11]). 

При использовании косинусоидальной модели не-
ровности ускорение на буксе при ее прохождении можно 
оценить следующим выражением [10]:  

,2 2






 


L
VhA  

где A – амплитуда вертикального ускорения, h – глубина 
неровности. Т.е. измеряемое ускорение зависит от ско-
рости движения вагона, глубины и протяженности не-
ровности. Очевидно, что при прочих равных (как для 
протяженных, так и для импульсных неровностей требу-
ется обнаруживать дефекты глубиной от 1 мм и более, а 
рабочие скорости совпадают) амплитуды коротких де-
фектов существенно выше, чем у протяженных неровно-
стей (квадратичная зависимость от периода неровности в 
знаменателе). А значит, и требования к чувствительно-
сти акселерометров для такой диагностики будут выше. 
Амплитуда ускорения, вызванного прохождением им-
пульсных неровностей рельсов, составляет единицы и 
десятки g. Подобного уровня она будет достигать и при 
контроле коротковолновых неровностей. А вот для слу-
чая волны с большим периодом она будет лежать в обла-
сти десятых и сотых долей g. Это говорит о необходимо-
сти выбора высокочувствительных акселерометров. 
Возможно, например, использовать два типа акселеро-
метров в составе ИИМ: с большим диапазоном и мень-
шей чувствительностью для диагностики коротковолно-
вых неровностей и с меньшим диапазоном, но большей 
чувствительностью для диагностики длинноволновых 
неровностей [5]. Альтернативой является привлечение 
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–– ИИМ 4 

Пространственная частота, м-1 

С
пе

кт
р 

си
гн

ал
а,

 е
д.

 к
од

а 

209



для обнаружения длинноволновых дефектов информа-
ции от гироскопов, входящих в состав ИИМ. 

Отдельно следует оговориться об особенностях об-
наружения периодических неровностей. Процесс выяв-
ления в сигналах датчиков реакций на их прохождение и 
разделение этих реакций с реакциями на прохождение 
импульсных неровностей порождает ряд сложностей. В 
первую очередь это связано с критериями объединения 
всплесков в сигнале в единый «набор», соответствую-
щий периодической неровности, или разделения этих 
всплесков на отдельные реакции, соответствующие 
близкорасположенным импульсным дефектам. Некото-
рые соображения по этому поводу, в том числе касаю-
щиеся использования в алгоритмах обнаружения дефек-
тов огибающей сигнала (например, построенной на ос-
нове преобразования Гильберта), приведены в [12]. 

B. Подход к обработке данных 
Следует также отметить, что в то время как отличие в 

обнаружении коротковолновой и импульсной неровно-
сти заключается лишь в выделении и подсчете периодов 
волны, поиск длинноволновых неровностей представля-
ет собой существенно более трудную задачу, т.к. в сиг-
нале инерциальных датчиков одновременно присут-
ствуют реакции на все виды механических воздействий 
на область контакта колесо–рельс. На рис. 3 в качестве 
примера приведены показания вертикального акселеро-
метра ИИМ при прохождении серии из трех рельсовых 
стыков.  

 
Рис. 3. Сигнал вертикального акселерометра при прохождении рель-

совых стыков 

Выделение в этом случае составляющей сигнала, свя-
занной именно с длинноволновой неровностью (т.е. 
имеющей малую амплитуду, но большую протяжен-
ность), является нетривиальной задачей, требующей 
применения банка фильтров. 

На рис. 4 приведены отфильтрованные сигналы аксе-
лерометров двух ИИМ, закрепленных на буксах после-
довательно идущих колес вагона при прохождении меж-
стыкового расстояния (25 м). В сигнал ИММ, установ-
ленного на впереди идущем колесе вагона, введена за-
держка, соответствующая расстоянию между модулями 
(базе ходовой тележки вагона), для сведения соответ-
ствующих друг другу реакций на графике. В качестве 
фильтра использовался фильтр низких частот Баттервор-
та 2-го порядка с частотой среза 1 м–1. В центральной 
части графика заметен периодический сигнал с перио-
дом около 1,6 м и амплитудой порядка 0,5 м/с2, что на 
текущей скорости движения при использовании приве-
денной ранее формулы для косинусоидальной модели 
неровности соответствует обнаружению периодической 

неровности (6 периодов) глубиной 0,26 мм. Подтвержде-
нием наличия неровности в выделенной области является 
высокая степень совпадения сигналов датчиков, входя-
щих в состав соседних ИИМ (два колеса последовательно 
описали в этом месте одинаковые траектории). Соответ-
ственно, критерием для принятия автоматизированного 
решения о наличии протяженной неровности в зоне кон-
троля, так же как и для случая импульсных неровностей, 
может стать степень корреляции этих сигналов. 

 
Рис. 4. Сигнал вертикального акселерометра при прохождении пери-

одической неровности 

Следует отметить, что примененный к обработке 
сигнала на рис. 4 фильтр является лишь примером, ил-
люстрирующим возможность выявления подобных ре-
акций в показаниях датчиков. Для дальнейшего внедре-
ния в программно-алгоритмическое обеспечение МИСД 
РП описанного подхода требуется отдельно исследовать 
и учесть некоторые моменты: 

 если фильтрация осуществляется банком филь-
тров, то требуется определение критериев для 
подбора такого банка (шага по полосе среза); 

 требуется исследование вопроса выбора конкрет-
ного типа фильтра (тип и порядок); 

 в случае использования классических фильтров 
(Баттерворта, Бесселя и др.) хорошо обрабатыва-
ются сигналы, представляющие собой набор сину-
соид, присутствующих на всей протяженности 
выборки, однако импульсные воздействия (напри-
мер, от стыков, как на рис. 3) представляют собой 
локальные сигналы, поэтому требуется выработка 
подхода, позволяющего исключить их влияние на 
диагностику периодических неровностей (напри-
мер, использовать вейвлет-фильтрацию или раз-
ложение на дискретные моды). 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Использование инерциальных методов диагностики 

неровностей рельсового пути обладает очевидным набо-
ром преимуществ (всепогодность, компактность, низкая 
стоимость). Однако ее недостатком является присут-
ствие в сигналах датчиков информации обо всем много-
образии механических (ударных и вибрационных) воз-
действий, которые действуют на элемент установки 
ИИМ. Задачи выделения в данных информации именно 
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об интересующем в конкретном случае воздействии 
предполагают хорошее понимание возможных состоя-
ний системы «вагон – рельсовый путь» и аккуратного 
учета процессов, происходящих при взаимодействии 
между колесом и рельсом [9, 13, 14]. 

Некоторые соображения по применению этого мето-
да диагностики с целью выявления в показаниях ИИМ 
реакций от прохождения вагоном протяженных неров-
ностей рельсов и приведены в настоящей статье. Пока-
зана возможность такой диагностики на примере, проил-
люстрированном на рис. 4. Следует, однако, отметить, 
что рассмотренный подход не является исчерпывающим 
и требует еще большой проработки, а приведенный при-
мер направлен в первую очередь на иллюстрацию самой 
возможности использования даже уже введенной в экс-
плуатацию системы (без ее модернизации) для дальней-
шего расширения класса контролируемых параметров 
рельсового пути. 
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Аннотация—В докладе рассмотрена концепция проек-

тирования прецизионных стендов для контроля гироско-
пических приборов с цифровой системой управления и 
инерциальными чувствительными элементами как совре-
менных мехатронных систем управления – эталонов 1-го 
рода (разряда), из схемотехнического решения которых 
как частные случаи вытекают схемотехнические решения 
эталонов 2-го рода с инерциальными чувствительными 
элементами и цифровыми системами управления, как 
ранее предложенных авторами, так и новых, которые мо-
гут быть разработаны на основе предлагаемых принципов 
их построения.  

Ключевые слова—мехатронная система, цифровая си-
стема управления, измеритель угловой скорости, акселе-
рометр, прецизионный поворотный стенд, эталон. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Технологии БИНС (бесплатформенных инерциаль-

ных навигационных систем) находят все более широкое 
распространение во всех областях развития навигаци-
онной техники, начиная от аваиационных, космических 
и морских систем и заканчивая пешеходной навигацией 
[1, 2]. В свою очередь, развиваются и инерциальные 
чувствительные элементы – первичные измерители 
БИНС, причем все более серьезное распространение 
получают измерители угловой скорости на новых физи-
ческих принципах: лазерные (ЛГ), волоконно-
оптические (ВОГ), волновые твердотельные (ВТГ) ги-
роскопы и гироскопы, основанные на эффекте ядерного 
магнитного резонанса (ЯМГ), в перспективе должны 
получить развитие измерители, основанные на волнах 
де Бройля, или волнах материи [2]. Отличительной осо-
бенностью этих приборов является отсутствие зависи-
мости их базовых точностных характеристик – погреш-
ности масштабного коэффициента и случайной состав-
ляющей дрейфа как в запуске, так и между ними от диа-
пазона измерения, свойственной для электромеханиче-
ских приборов, у которых эти параметры определялись 
трением и тяжением в датчике момента [3]. Именно по-
этому прецизионные электромеханические измерители 
угловой скорости с газодинамической опорой ротора и 
магнитным центрированием его подвеса имели диапа-
зон измерения не выше 3°/с при погрешности масштаб-
ного коэффициента 0,0005% и случайной составляющей 
дрейфа в запуске не ниже 0,001°/ч [4]. Современные 
прецизионные измерители угловой скорости имеют ба-

зовые технические характеристики не хуже упомянутых 
выше, а диапазоны измерения у ВОГ и ЛГ составляют 
более 100 °/с, а у ВТГ и ЯМГ могут доходить до не-
скольких тысяч °/с [2]. Это означает, что прецизионные 
стенды для контроля масштабного коэффициента при-
боров подобного класса не могут строиться по принци-
пам обычных высокоточных следящих систем, а долж-
ны использовать новые принципы построения, в основе 
которых лежит принцип применения самих высокоточ-
ных инерциальных чувствительных элементов (ИЧЭ) – 
прецизионных измерителей угловой скорости и линей-
ного ускорения (ИЛУ) в системе управления современ-
ными стендами. Эти принципы были изложены в моно-
графиях [5, 6], в которых было теоретически обосновано 
применение ИЧЭ, предложены принципы построения 
схемотехнических решений стендов с ИЧЭ с аналого-
выми системами управления. С развитием процессорной 
техники стало понятным, что современные стенды с 
ИЧЭ, как и сами ИЧЭ, должны обладать цифровыми 
системами управления (ЦСУ). Данной проблеме было 
посвящено много авторских научных работ [7–11], в 
том числе и докладов на международных конференциях 
по интегрированным навигационным системам и на 
метрологических международных симпозиумах [12–14]. 
В основном предлагались частные схемотехнические 
решения установок – эталонов 2-го рода (разряда) с 
ЦСУ, которые могут быть изготовлены на самих прибо-
ростроительных предприятиях, производящих гироско-
пические приборы, вместо покупки дорогостоящего 
импортного оборудования. Однако эталоны 2-го рода 
должны быть аттестованы при помощи эталонов 1-го 
рода, производство и принципы построения которых 
есть прерогатива метрологических институтов, значит, 
и при разработке эталонов 1-го рода необходимо при-
менять аналогичные принципы с использованием высо-
коточных ИЧЭ в контуре управления стендом. Кроме 
этого, с учетом высокой точности поверяемых приборов 
необходимо комплексировать информацию со всех пер-
вичных измерителей: высокоточных датчиков угла, 
прецизионных ИУС и ИЛУ, а также в управляющем 
процессоре применять алгоритмы для комплексирова-
ния информации при помощи современного программ-
но-математического обеспечения. Таким образом, пред-
лагаемые стенды – эталоны 1-го рода должны представ-
лять собой современную прецизионную мехатронную 
систему с применением ИЧЭ различной физической 
природы, что позволяет существенно повысить ее точ-
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ностные характеристики. Предлагаемый доклад посвя-
щен принципам разработки подобной мехатронной си-
стемы, являющейся эталоном 1-го рода, в качестве ИЧЭ 
в которой применяются 2 прецизионных ИУС с цифро-
выми обратными связями разной физической природы 
(например, прецизионные ВОГ и ВТГ), широкодиапа-
зонные ИЛУ с цифровой системой управления [7, 8], вы-
сокоточные оптические датчики угла, а в управляющем 
процессоре – разработанные авторами алгоритмы управ-
ления, позволяющие скомплексировать информацию от 
первичных измерителей [15]. Из схемотехнического ре-
шения эталонов 1-го рода как частные случаи могут сле-
довать схемотехнические решения эталонов 2-го рода, 
как новые, так и ранее рассматривавшиеся в научных 
работах, опубликованных ранее авторами [16, 17]. 

II. ОБЩИЙ ПОДХОД К ФОРМИРОВАНИЮ 
СХЕМОТЕХНИЧЕСКИХ РЕШЕНИЙ ПРЕЦИЗИОННЫХ СТЕНДОВ 

С ИЧЭ 
Общий подход к формированию схемотехнических 

решений прецизионных стендов с ИЧЭ и ЦСУ, пред-
ставляющих собой современные мехатронные измери-
тельные системы, состоит в едином принципе формиро-
вания схемотехнических решений эталонов 1-го рода, из 
которых как частные случаи вытекают схемотехниче-
ские решения эталонов 2-го рода. 

Главным отличием подобных мехатронных систем 
от классических, в основном применяющихся до насто-
ящего времени, является то, что в классических схемах 
для оценки значения задаваемой угловой скорости при-
менялось деление измеренного оптическими датчиками 
значения угла на время. При задании малых угловых 
скоростей в сотые доли градуса в секунду продолжи-
тельность испытаний была достаточно большой, кроме 
того, данная информация об угловой скорости была 
единственной. В случае применения ИЧЭ в системе 
управления стендами в управляющий процессор посту-
пают мгновенные значения угловой скорости от ИУС и 
значения первых производных от мгновенных значений 
измеряемой угловой скорости от ИЛУ, что существенно 
повышает точность измерений и сокращает время испы-
таний поверяемых приборов. С учетом алгоритмов об-
работки скомплексированной информации в управляю-
щем процессоре точность подобных мехатронных си-
стем также возрастает. 

При учете всех ранее разработанных схемных и кон-
структивных решений построения прецизионных пово-
ротных стендов можно составить алгоритм формирова-
ния из схемы эталона 1-го рода воспроизведения угло-
вых скоростей в широком диапазоне измерений этало-
нов 2-го рода, в частности различных вариантов схемо-
технических решений построения стендов с ИЧЭ и 
ЦСУ, таких как стенд в режиме «самоконтроля» [5, 6, 
11, 17], одно- и двухгироскопный стенды и широкодиа-
пазонный стенд с ЦСУ и измерителем угловой скорости 
(ИУС) и измерителями линейного ускорения (ИЛУ) в 
качестве ИЧЭ [5, 6, 9, 10, 11, 16]. Хочется отметить, что 
блок-схема, приведенная на рис. 1, является примером, 
где показаны схемотехнические решения эталонов 2-го 
рода, ранее разработанных авторами [5, 6, 9, 10, 11, 16, 
17], вытекающие из общего схемотехнического решения 
как частные случаи. Между тем число сочетаний ис-
пользования первичных измерителей в схемотехниче-

ских решениях эталонов 2-го рода может быть намного 
больше, и определяться данные решения должны тех-
ническими заданиями (ТЗ), определяющими каждое 
конкретное схемотехническое решение в зависимости 
от поставленной в ТЗ задачи, в том числе и с учетом 
коммерческого соотношения «качество–цена». 

 
Рис. 1. Алгоритм формирования из схемы эталона 1-го рода 
вторичных эталонов воспроизведения угловых скоростей в широком 
диапазоне измерений 

III. ОБОБЩЁННОЕ СХЕМОТЕХНИЧЕСКОЕ РЕШЕНИЕ ЭТАЛОНА  
1-ГО РОДА ДЛЯ ПОВЕРКИ ИУС КАК ПРЕЦИЗИОННОЙ 

МЕХАТРОННОЙ СИСТЕМЫ С ИЧЭ И ЦСУ 
На рис. 2 приведена функционально-кинематическая 

схема эталона 1-го рода – универсального стенда, из ко-
торой как частные случаи вытекают схемотехнические 
решения построения эталонов 2-го рода с ИЧЭ и ЦСУ. На 
рис. 2 введены следующие обозначения: ωα – действи-
тельная угловая скорость вращения стенда; ИП – испыту-
емый прибор; УЭ – угловой энкодер с v оптическими 
считывающими головками; ИУС1, ИУС2 – измерители 
угловой скорости с наилучшими точностными характе-
ристиками по нестабильности нулевого сигнала (ННС) и 
нестабильности масштабного коэффициента (НМК) со-
ответственно; ДВ – приводной двигатель; ТП – токопод-
вод; БПНП – блок преобразования напряжения питания; 
ИЛУτ

n, ИЛУц
n – измерители линейного ускорения, изме-

ряющие тангенциальное и центростремительное уско-
рения точек их крепления к дополнительной платформе 
стенда в количестве n штук, соответственно обозначен-
ных «τ» и «ц»; БПИ1, БПИ2 – блоки преобразования ин-
формации; ЦСУ – цифровая система управления; УМ – 
усилитель мощности приводного двигателя; Uвх – вход-
ной сигнал, пропорциональный требуемой угловой ско-
рости вращения стенда ωα0; Uос – сигнал обратной связи 
контура стабилизации стенда. 

Согласно рис. 2 в корпусе стенда на шарикоподшип-
никах подвешен вал вертикальной оси вращения. На 
валу установлены платформа с испытуемым прибором 
(ИП), диск углового энкодера (УЭ), траверса для креп-
ления измерителей угловой скорости (ИУС1, ИУС2) с 
необходимыми точностными характеристиками, явля-
ющихся ИЧЭ стенда, подвижная часть приводного дви-
гателя (ДВ), коллекторный узел токоподвода (ТП) и 
дополнительная платформа с 2n измерителями линейно-
го центростремительного и тангенциального ускорений 
(ИЛУц

n, ИЛУτ
n), также являющихся ИЧЭ стенда. Кроме 

того, на подвижной части стенда закреплены в виде 
плат сервисная электроника измерителей (на рис. 2 не 
показаны), блок преобразования напряжения питания 
(БПНП), блок преобразования информации (БПИ2) с ИП 
и ИЧЭ и беспроводной передатчик сигналов. На непо-
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движной части стенда на корпусе установлены v опти-
ческих головок углового энкодера, неподвижная часть 
приводного двигателя, узел ТП, а также в виде плат за-
креплены блок преобразования информации (БПИ1) с 
датчиков угла – УЭ и приемник сигналов ИП и ИЧЭ. Та-
ким образом, информация со всех измерителей передает-
ся в ЦСУ и на управляющий компьютер бесконтактным 
способом, т.е. без использования коллектора, что снижает 
моменты трения по оси вращения стенда. При этом 
обычными стрелками указано направление прохождения 
сигнала от одного блока к другому, серией обычных 
стрелок показывается прохождение однотипных сигна-
лов, стрелки в виде шин передачи информации показы-
вают прохождение потока различных сигналов.  

 
Рис. 2. Функционально-кинематическая схема универсального пово-
ротного стенда с инерциальными чувствительными элементами – 
эталона 1-го рода 

Поскольку поворотный стенд является наземным ис-
пытательным оборудованием, пульт подачи питания под-
ключается к стандартной сети (220 В, 50 Гц). В пульте 
осуществляется преобразование сетевого напряжения в 
так называемое бортовое 27–4

+7 В, которое через коллек-
тор поступает на БПНП, включающий вторичный ис-
точник питания (ВИП) для формирования требуемых 
напряжений (±5 В, ±15 В и др.) для работы функцио-
нальных элементов на подвижной части стенда, а также 
формирователь синхроимпульсов (ФСИ) со встроенным 
генератором для формирования требуемых частот рабо-
ты этих элементов. 

Принцип действия стенда (рис. 2) – эталона 1-го ро-
да заключается в следующем. От управляющего компь-
ютера в цифровую систему управления стендом подает-
ся сигнал Uвх, пропорциональный требуемой угловой 
скорости вращения ωα0. ЦСУ построена на базе процес-
сорного модуля, имеющего в частности встроенный 
микроконтроллер, в котором производятся все вычисле-
ния и алгоритмическая коррекция сигналов, компенса-
ция помех и т.п. Структурная схема цифровой системы 
управления стендом приведена на рис. 3, согласно кото-
рой в ЦСУ поступают сигналы с измерителей стенда и 
вычисляется комплексированная информация (сигнал 

обратной связи контура стабилизации) Uос о действи-
тельной скорости его вращения ωα. 

 

 

Рис. 3. Структурная схема цифровой системы управления 

На рис. 3 введены обозначения: Uуэ, Uдх, Uиус1, Uиус2, 
Uилу ц, Uилу τ – информационные сигналы соответственно 
углового энкодера, датчика Холла (только для эталонов 
2-го рода), измерителей угловой скорости и линейного 
ускорения. 

Сигналы Uвх и Uос сравниваются и по разностному 
сигналу (ошибке стабилизации) 

е = Uвх – Uос 

в цифровом регуляторе, формируется управляющее воз-
действие uст, которое можно уточнить за счет алгорит-
мов повышения точности (учет нежесткостей, моментов 
трения по оси вращения и т.п.). Управляющее воздей-
ствие uст поступает на УМ приводного двигателя, зада-
ющего вращение стенда с более высокой точностью. 
При этом сигнал обратной связи контура стабилизации 
выбирается таким образом, чтобы получить необходи-
мый статический коэффициент передачи стенда как за-
мкнутой системы (от входа Uвх к выходу ωα), называе-
мый коэффициентом преобразования или масштабным 
коэффициентом стенда Kст, желаемое значение которо-
го может быть определено как Kст = ωα0/Uвх. 

В управляющий компьютер передается информация 
со всех измерителей стенда для регистрации и сигнал с 
испытуемого прибора (ИП) для его аттестации. Как из-
вестно, компьютеры не обладают системой реального 
времени, поэтому вычисление Uос по сигналам различ-
ных измерителей необходимо выполнять в ЦСУ на базе 
процессорного модуля, имеющего высокоточный тай-
мер для пересчета информации с ДУ (как отношение 
измеренного угла ко времени опроса) и ИЛУ как пока-
зано в [5, 6] в величину, пропорциональную угловой 
скорости. При этом в управляющем компьютере можно 
осуществлять калибровку статической характеристики 
ИП путем сопоставления полученной информации Uос, 
вычисленной в ЦСУ. 

Схемотехнические решения построения эталонов 2-го 
рода вытекают из рис. 2 за счет исключения соответ-
ствующих измерителей. Принцип действия эталонов 2-го 
рода остается неизменным, кроме стенда в режиме «са-
моконтроля», в котором ИП является и ИЧЭ стенда [5, 6]. 
При этом калибровка статической характеристики ИП в 
процессе его «самоконтроля» осуществляется в управ-
ляющем компьютере путем сопоставления полученной 
информации по сигналам ДУ. Режим «самоконтроля» 
можно применить и в схеме эталона 1-го рода (рис. 2) на 
этапе калибровки ИЧЭ перед началом работы эталона. 
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IV. ИНЕРЦИАЛЬНЫЕ ЧУВСТВИТЕЛЬНЫЕ ЭЛЕМЕНТЫ СТЕНДОВ – 
ИЗМЕРИТЕЛИ УГЛОВОЙ СКОРОСТИ И ЛИНЕЙНОГО 

УСКОРЕНИЯ 
В современных прецизионных стендах – эталонов 

как 1-го, так и 2-го рода – основную роль для обеспече-
ния их точности играют ИЧЭ, включенные в ЦСУ стен-
да. Именно они обеспечивают измерение мгновенной 
угловой скорости стендов и позволяют достичь высоких 
точностных характеристик разрабатываемых сложных 
мехатронных систем, которыми являются современные 
стенды. Как уже отмечалось выше, наиболее перспек-
тивными ИЧЭ на настоящий момент времени являются 
прецизионные ВОГ, ЛГ и ВТГ. Именно эти типы ИЧЭ 
обладают высокими точностными характеристиками по 
погрешности масштабного коэффициента и нулевого 
сигнала и достаточно широким диапазоном измерения 
угловых скоростей. Поэтому в качестве ИУС1 и ИУС2, 
показанных на рис. 2, могут применяться именно эти 
типы ИУС. Какие именно – это зависит от разработчика 
стендов и ТЗ на разработку, выдаваемое заказчиком. В 
перспективе при дальнейшем совершенствовании тех-
нических характеристик ИУС в качестве ИЧЭ прецизи-
онных стендов могут быть использованы ЯМГ и гиро-
скопы, основанные на волнах материи. 

Для выбора того или иного измерителя угловой ско-
рости для применения в качестве инерциального чув-
ствительного элемента поворотного стенда в первую 
очередь необходимо сравнить основные точностные 
характеристики этих приборов: нестабильность нулево-
го сигнала (ННС), нестабильность масштабного коэф-
фициента (НМК) и минимальный шум (ARW). 

За рубежом лидерами по производству ВОГ являют-
ся такие фирмы, как Honeywell (США), Al Cielo inertial 
Solutions (ACIS) Ltd (Израиль), iXBlue, Ixea (Франция) и 
другие. В России ныне ведущими производителями 
ВОГ являются фирмы ООО НПК «Оптолинк» 
(г. Саратов), ЗАО «Физоптика» (г. Москва), ПАО 
«ПНППК» (г. Пермь) и АО «Концерн «ЦНИИ «Элек-
троприбор» (г. Санкт-Петербург). Достигнутые характе-
ристики ВОГ, например фирмы ACIS для прибора 
FOG 24, следующие [2, 18]: диапазон измерений 100°/с; 
ННС 0,001°/ч; НМК 0,0002%; ARW 0,0002°/√ч; габари-
ты Ø150×47 мм; фирмы «Оптолинк» для прибора 
ОИУС 1001 следующие [19]: диапазон измерений 
550°/с; ННС 0,005°/ч; НМК 0,01%; ARW 0,0007°/√ч; 
габариты Ø150×45 мм. 

Специфической особенностью ВТГ являются его вы-
сокие точностные характеристики по ННС и НМК. При 
этом ARW ВТГ не уступает ARW некоторых ВОГ, а 
НМК приближается к аналогичному параметру КЛГ, 
которая, как и у КЛГ, не зависит от параметров функци-
ональной электроники, а зависит от стабильности обра-
ботки поверхности резонатора.  

На текущий момент выпуск прецизионных ВТГ 
освоен только за рубежом такими фирмами, как Safran 
Electronics & Defense (Франция) и Northrop Grumman 
(США) [2]. ВТГ грубого класса и средней точности 
ныне серийно производятся на ижевском НПО «Купол», 
где построен завод по производству ВТГ, полностью 
освоены технологии изготовления резонаторов различ-
ного диаметра от 10 мм до 30 мм с перспективой в бу-
дущем создания прецизионного ВТГ. Характеристики 

прецизионного ВТГ фирмы Safran в разработке Crystal 
следующие [2, 20]: динамический диапазон до 450°/с; 
ННС 0,005°/ч; НМК 0,0002%; ARW 0,001°/√ч; габариты 
34×37×37 мм. 

Производством КЛГ занимаются как зарубежные 
(Honeywell, Northrop Grumman), так и отечественные 
фирмы (АО «НИИ «Полюс» им. М.Ф. Стельмаха», ООО 
«НПК «Электрооптика», ПАО «МИЭА» и другие). До-
стигнутые технические характеристики КЛГ, например 
фирмы Northrop Grumman для прибора LG-2728, следую-
щие [21]: диапазон измерений 400°/с; ННС 0,005°/ч; НМК 
0,0005%; ARW 0,003°/√ч; габариты 140×177×50 мм; фир-
мы «МИЭА» для прибора ЛГ-2 следующие [21]: диапа-
зон измерений 400°/с; ННС 0,01°/ч; НМК 0,001%; габа-
риты 145×130×47 мм. 

Таким образом, ВТГ, КЛГ и ВОГ как отечественных, 
так и зарубежных производителей вполне применимы 
для создания прецизионных поворотных стендов с ИЧЭ 
эталонов как 1-го, так и 2-го рода в настоящий момент 
времени. 

Измерители линейных ускорений различного класса 
и принципа действия, обозначенные на рис. 2 как 
ИЛУτ

n, ИЛУц
n, такие как кремниевые, поплавковые, 

кварцевые и струнные маятниковые акселерометры, 
могут применяться прецизионных стендах с ИЧЭ. В 
современных прецизионных БИНС в основном приме-
няются кварцевые маятниковые акселерометры (КМА) 
[2]. К основным зарубежным производителям указан-
ных акселерометров относятся уже упомянутые фирмы 
Honeywell и Safran, а также фирма InnaLabs (Ирландия). 

К акселерометрам отечественных фирм относятся 
прибор АК-15 разработки ПАО «МИЭА», изготавлива-
емый заводом «Утес» (г. Ульяновск), прибор КХ67-041 
производства филиала ФГУП «НПЦАП» – «ПО «Кор-
пус» (г. Саратов), прибор ВА-3 разработки ООО «НПК 
«Электрооптика» и другие. Также на ПО «Корпус» раз-
работан акселерометр с цифровым усилителем обратной 
связи [7, 8, 22], обладающий следующими характери-
стиками: динамический диапазон измерения до 50 g, 
ННС – 0,5·10–5 g, НМК – 0,02–0,01%, порог чувстви-
тельности 0,5·10–6 g, минимальное значение измеряемо-
го ускорения 0,5·10–4 g. Применение КМА с такими ха-
рактеристиками позволяет, как это следует из расчетов, 
приведенных в [5, 6], обеспечить измерение стендом 
угловой скорости при использовании ИЛУτ

n в качестве 
ИЧЭ, в нижнем диапазоне до 0,610–4°/с. А применение в 
качестве ИЧЭ КМА с подобными характеристиками в 
качестве ИЛУц

n (рис. 2) позволяет расширить диапазон 
измерения до 4000°/с, т.е. на порядок больший, чем у 
рассмотренных гироскопических приборов. Таким обра-
зом, применение акселерометров в качестве ИЧЭ пово-
ротных стендов позволяет не только улучшить точност-
ные характеристики стендов путем получения точных 
значений измеренной угловой скорости от измерителей 
другой физической природы, нежели ИУС, но и повы-
сить качество системы автоматического управления 
(САУ) стенда за счет введения первой производной от 
измеряемой угловой скорости в контур управления 
стендом от КМА, а также расширить диапазон измеряе-
мой угловой скорости. 
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V. ПРЕЦИЗИОННЫЕ ДАТЧИКИ УГЛА, ПРИВОДНЫЕ 
ДВИГАТЕЛИ, ТОКОПОДВОДЫ И АЭРОСТАТИЧЕСКИЕ ОПОРЫ 

СТЕНДОВ 
На сегодняшний момент лидером по созданию высо-

коточных датчиков угла – угловых энкодеров является 
английская фирма Renishaw [23]. Как правило, энкодеры 
включают оптическое кольцо с нулевой меткой и счи-
тывающие головки, которые крепятся на неподвижной 
части объекта управления. Угловые энкодеры работают 
на скоростях до 36000 об/мин ≈ 2·105°/с и определяют 
угол с точностью до 0,38" ≈ 10–4°, что позволяет приме-
нять их в поворотных стендах для определения прира-
щения угла поворота платформы с высокой точностью. 

В качестве приводного двигателя в стендах, как пра-
вило, применяются двигатели постоянного тока (ДПТ) 
[24, 25]. При вращении платформы стенда, а именно 
вала оси вращения с закрепленными на нем элементами, 
разгрузочный момент двигателя должен компенсиро-
вать момент сопротивления вращению. К достоинствам 
ДПТ [25] относятся простота устройства и управления, 
практически линейные механическая и регулировочная 
характеристики двигателя, легкая регулировка частоты 
вращения, хорошие пусковые свойства (большой пуско-
вой момент). Зарубежными производителями ДПТ в 
настоящее время являются фирмы «ABB», «Siemens», 
«Sew Eurodrive» [26, 27] и др. Лучшие образцы двигате-
лей среди отечественных производителей – это двигате-
ли серий 2ПБВ, 4ПБМ, 4ПНМ, 4ПФ, ДПМ, П, ПБ (про-
дукция Орского завода электромонтажных изделий 
[28]); двигатели серий МР, МТ (продукция заводов 
«Динамик», «Вида», «Енергия», «Подем», ЗИТА, 
«Складская техника», «ЕлМот», «Динамо», «ЕлПром» 
[29]). В настоящее время благодаря Internet для создания 
прецизионных поворотных стендов можно подобрать 
любой высокоточный маломощный электродвигатель 
постоянного тока с максимальным развиваемым момен-
том не менее 400 гсм (0,04 Н·м) [6]. 

В поворотных стендах с ЦСУ в качестве приводных 
двигателей наиболее перспективным является примене-
ние ДПТ типа датчик положения – двигатель бескон-
тактный (ДП–ДБ). Двигатель представляет собой си-
нусно-косинусный вращающий трансформатор, в кото-
ром возможна неидентичность каналов, связанная с раз-
личием коэффициентов передачи этих каналов. Данный 
эффект наблюдается из-за дрейфа операционных усили-
телей, неидентичности номиналов RC-элементов и 
наличия нулевых сигналов в синусном и косинусном 
каналах. Способ повышения стабильности вращения 
стенда при неидентичности каналов разгрузочного 
устройства на основе ДПТ и его системы управления 
путем калибровки этого двигателя подробно рассмотрен 
в работе [30]. Кроме того, при применении ЦСУ в со-
временных мехатронных системах в качестве системы 
управления двигателем можно использовать принцип 
широтно-импульсного управления, также широко приме-
няемого в настоящее время, например, в системах разра-
ботки ВНИИМ им. Д.И. Менделеева (г. С.-Петербург), 
ПО «Корпус» (г. Саратов) при управлении током датчи-
ка момента КМА с ЦУОС [22].  

Технические решения по токоподводам и аэростати-
ческим опорам стендов достаточно хорошо известны и 
широко применяются в современных эталонах как 1-го, 
так и 2-го рода. Естественно, что в эталонах 1-го рода 

необходимо применять технические решения, обеспечи-
вающие минимальное трение по оси вращения стенда. В 
эталонах 2-го рода можно применять малогабаритные 
аэростатические опоры либо разгрузочные устройства, 
описанные в [5, 6]. В любом случае предлагаемые в 
настоящем докладе подходы по созданию эталонов как 
1-го, так и 2-го рода даже при появлении новых техни-
ческих решений в конструкторско-технологической об-
ласти должны приводить к улучшению технических 
характеристик разрабатываемых мехатронных систем. 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Таким образом, концепция разработки и проектиро-

вания современных испытательных стендов для контроля 
прецизионных ИУС для БИНС состоит в следующем. 

1. Прецизионные стенды должны представлять со-
бой мехатронные системы, включающие в себя преци-
зионные ИУС и ИЛУ, высокоточные датчики угла и 
приводные двигатели постоянного тока, иметь цифро-
вые системы управления как отдельными ИЧЭ, так и 
всей системой в целом, причем информация от всех из-
мерителей должна комплексироваться в управляющем 
процессоре. 

2. Эталоны 1-го рода должны иметь в своем составе 
два прецизионных ИУС, один из которых должен иметь 
наилучшие характеристики по НМК, а другой – по 
ННС. Это дает возможность лучшей калибровки этало-
на перед началом работы. В состав подобного эталона 
должны входить 2 группы ИЛУ по 3 измерителя в каж-
дой группе, измеряющих тангенциальное и центростре-
мительное ускорение точек их крепления к платформе 
стенда. Информация от ИЧЭ комплексируется с инфор-
мацией от угловых энкодеров, также входящих в состав 
эталона. Цифровые регуляторы и алгоритмы обработки 
информации в управляющем процессоре дадут макси-
мально возможную точность и необходимые показатели 
качества прецизионной мехатронной системы, которой 
и должен являться эталон 1-го рода для точного задания 
и измерения угловой скорости для поверки прецизион-
ных ИУС для БИНС и аттестации эталонов 2-го рода. 
Формирование эталонов 1-го рода, как и ранее, остается 
задачей метрологических институтов и организаций, 
поэтому достижение наилучших результатов по обеспе-
чению точностных характеристик эталонов является 
главной задачей. 

3. Эталоны 2-го рода для контроля прецизионных 
ИУС для БИНС должны строиться по тому же принци-
пу, что и эталоны 1-го рода, но их формирование долж-
но являться задачей приборостроительных предприятий, 
каждое из которых вполне способно сконструировать и 
разработать прецизионный стенд для контроля ИУС, 
производимых на предприятии, из соображений «каче-
ство–цена». В этом случае число ИЧЭ может быть огра-
ничено одним прецизионным ИУС и меньшим количе-
ством ИЛУ в качестве ИЧЭ, а высокоточный датчик 
угла может быть заменен измерительной системой на 
датчиках Холла [5, 6]. 

4. Цифровая система управления стендами позволя-
ет, как это было ранее показано в работах [9–14], прак-
тически ликвидировать зависимость регуляторов от ти-
па ИЧЭ и проводить смену ИЧЭ, не меняя при этом 
конструкции стендов, поэтому при появлении более 
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высокоточных типов ИУС, как, например, ЯМГ и гиро-
скопов, основанных на волнах материи, производить 
замену ИЧЭ, оставив принципы формирования эталонов 
прежними. Кроме этого, ЦСУ позволяет существенно 
сократить функциональную базу сервисной электрони-
ки, заменяя аналоговые регуляторы цифровыми, про-
граммируемыми в управляющий процессор. 

5. Применение вышеизложенного подхода при раз-
работке стендов для контроля ИУС для БИНС позволит 
решить проблему с созданием как эталонов 1-го, так и 
2-го рода в условиях проводимой политики импортоза-
мещения. 

Работа поддержана РНФ, грант 22-29-00101. 
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Аннотация—Представлен анализ эффектов, вызыва-

ющих сдвиг нуля лазерного гироскопа. Показано, что в 
условиях жестких тепловых и механических деформаций, 
основным источником сдвига нуля является эффект ди-
фракционной невзаимности. Дифракция на апертурах 
кольцевого резонатора в сочетании с нелинейной поляри-
зуемостью активной среды приводит к разности частот 
встречных волн. Представлены результаты модельных 
экспериментов, позволивших выявить масштабы дефор-
маций и сдвига нуля лазерного гироскопа, связанных с 
влиянием дифракционного эффекта.   

Ключевые слова—кольцевой лазер, кольцевой резонатор, 
сдвиг нуля лазерного гироскопа, селектирующая диафрагма, 
эффект дифракционной невзаимности встречных волн. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Лазерные гироскопы (ЛГ) на основе кольцевого He-

Ne лазера с длиной волны 632,8 нм широко используются 
для решения многих задач навигации, геодезии и гео-
физики. Одной из главных проблем решаемых разработ-
чиками ЛГ является повышение стабильности сдвига 
нуля. Этого не очень просто добиться особенно в услови-
ях жестких тепловых и механических деформаций.  

Введение температурной коррекции позволяет в не-
которых случаях уменьшить сдвиг нуля лазерного гиро-
скопа. Для этой цели в различных точках корпуса гиро-
скопа устанавливаются температурные датчики. Это 
дает возможность мониторить динамику тепловых полей. 
В случае хорошо известного сценария изменения темпе-
ратуры (например, увеличение температуры после вклю-
чения газового разряда) такая коррекция может работать 
эффективно и на порядок уменьшить сдвиг нуля. 

Однако, когда динамика изменения температуры ста-
новится более сложной, этот подход не работает. Это 
показывает, что не все физические эффекты, влияющие 
на сдвиг нуля, учтены при построении коррекционных 
соотношений.  

Согласно классификации физических эффектов [1], 
которые приводят к частотной невзаимности в кольце-
вом лазере (КЛ), они могут разделены на два вида: ли-
нейные – пропорциональные усилению активной среды 
и нелинейные – пропорциональные превышению усиле-
ния над потерями кольцевого резонатора (КР). 

Коррекция, упомянутая выше, учитывает (по умолча-
нию!) только линейные эффекты. К этим эффектам отно-
сятся потоки в газовом разряде или конвекция, вызванная 
градиентом температуры вдоль каналов корпуса ЛГ. 

Среди нелинейных эффектов, вызывающих сдвиг ну-
ля, можно отметить поляризационный и дифракционный 
эффекты [2]. Поляризационный эффект является типич-
ным для ЛГ с невзаимным фазовым элементом Фарадея. 
В настоящее время этот тип ЛГ используется редко.  

Дифракционный эффект более присущ ЛГ с вибраци-
онной подставкой. Дифракция встречных волн на апер-
турах каналов ЛГ в сочетании с нелинейной поляризуе-
мостью активной среды приводит к сдвигу нуля ЛГ.  

II. КРАТКОЕ ОПИСАНИЕ ФИЗИЧЕСКОЙ ПРИРОДЫ 
ДИФРАКЦИОННОГО ЭФФЕКТА В КОЛЬЦЕВОМ ГАЗОВОМ 

ЛАЗЕРЕ 
Дифракционная невзаимность в кольцевом газовом 

лазере была впервые описана в [3–6]. Особенно стоит 
упомянуть авторов [5], которые провели эксперименты с 
кольцевым He-Ne лазером (3,39 мкм длина волны, атом-
ный переход неона 3S2-3P4). Были выявлены основные 
тренды поведения разностной частоты встречных волн 
при введении в КР различного вида диафрагм. 

Значительная величина коэффициента усиления ак-
тивной среды (более 100%) позволила работать в режиме 
сильной дифракции, что позволяло избежать явления по-
рога захвата и использовать дифракционную невзаим-
ность в качестве частотной подставки. Величина разност-
ной частоты Δν в этих экспериментах могла превышать 
106 Гц при периметре трех зеркального резонатора 75 см. 

 
Рис. 1. Эффект дифракционной невзаимности в кольцевом лазере 

Рис. 1 иллюстрирует физический смысл дифракцион-
ного эффекта.  

Распределения полей встречных волн отличаются 
друг от друга, когда диафрагма расположена асиммет-
рично относительно торцов газоразрядной трубки.  

Это вносит значительные искажения в поле волны в 
направлении против часовой стрелки. В то же время эти 
искажения сглаживаются для волны в направлении по 
часовой стрелки после ее прохода через КР до противо-
положного конца активной среды. В результате возника-
ет различие в нелинейных поляризуемостях встречных 
волн, что приводит к появлению частотной подставки, 
описываемой следующим соотношением: 







 



 1dA , (1) 

где α – коэффициент усиления активной среды, δ – поте-
ри КР, Ad – коэффициент, величина которого определя-
ется размером диафрагмы и ее расположением на опти-
ческой оси КР. 
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Основной особенностью поведения Ad является изме-
нение знака при перемещении диафрагмы от одного края 
газоразрядной трубки до другого. При симметричном 
расположении диафрагмы коэффициент Ad приблизи-
тельно равен нулю: Ad ≈ 0. 

Разработчики ЛГ используют эту особенность, по-
мещая диафрагму в точке, симметричной относительно 
торцов газоразрядных каналов. С этой целью уменьшают 
величину дифракционных потерь. В современных ЛГ эта 
величина равна приблизительно 20-40 ppm. 

Эти меры помогают значительно уменьшить сдвиг ну-
ля ЛГ и увеличить его стабильность. Если в случае, опи-
санном выше [5], мы говорили о величине дифракцион-
ной подставки на уровне 106 Гц, то в современных ЛГ эта 
величина может составлять 10–2-10–3 Гц или, в терминах 
угловых скоростей вращения, сотые-тысячные °/час. 

Наши эксперименты показали, что дифракционный 
эффект не исчезает даже при симметричном расположе-
нии селектирующей диафрагмы. 

III. РЕЗУЛЬТАТЫ ЭКСПЕРИМЕНТОВ 
Эксперименты проводились с ЛГ с периметром 58 см. 

Частота вибрации составляла 230 Гц при амплитуде око-
ло 250 кГц. Измерялась горизонтальная составляющая 
скорости вращения Земли. Перед измерениями ДГ про-
гревался в течении 5 часов. 

 
Рис. 2. Принципиальная схема эксперимента: A1 и A2 – аноды, К – 
катод, Д – диафрагма 

Пьезоэлектрические корректоры (ПЭК) были уста-
новлены на двух сферических зеркалах с радиусом кри-
визны около 5 м. Один ПЭК был подсоединен к блоку 
стабилизации периметра КР. Второй ПЭК управлялся 
при помощи источника напряжения (рис. 2). 

Использование второго ПЭК позволяло управлять 
процессом деформации КР. На рис. 3 приведены резуль-
таты 100-секундных отсчетов для трех положений ПЭК: 
ΔL=0 и ΔL = ±λ. 

 
Рис. 3. Вертикальная составляющая скорости вращения Земли для 
трех положений второго ПЭК 

Средние значения вертикальной составляющей вра-
щения Земли Ωз и стандартного отклонения S составили: 

+1 λ:  Ωз=12.8787 °/ час, S=0.0007 °/ час; 

-1 λ:   Ωз=12.8750 °/ час, S=0.0008 °/ час;  

+1 λ:  Ωз=12.8785 °/ час, S=0.0008 °/ час; 

  0 λ:   Ωз=12. 8774 °/ час, S=0.0008 °/ час. 

То есть при смещении второго ПЭК на ±λ величина 
изменения сдвига нуля ЛГ составляла около 0,004°/час. 

Прежде всего следует ответить на вопрос относи-
тельно природы этого сдвига. Можно ли его приписать 
влиянию линейных эффектов? 

Очевидно, что градиенты температуры такое поведе-
ние не могут объяснить. В качестве возможного источ-
ника сдвига нуля ЛГ попробуем рассмотреть поток газо-
вого разряда активной среды. 

Чтобы оценить влияние этого эффекта, нужно при-
нять во внимание, что сдвиг нуля около 4°/час наблю-
дался при включении одного разрядного промежутка. В 
случае включения двух идентичных (по геометрическим 
размерам и величинам разрядных токов) разрядных про-
межутков парциальные сдвиги нуля полностью компен-
сируют друг друга. 

При смещении оптической оси появляется разбаланс 
коэффициентов усиления. Величину сдвига нуля ЛГ 
можно оценить из следующего соотношения: 

0

4



 °/час, (2) 

где α0 – усиление в центре газоразрядной трубки, Δα – 
разбаланс коэффициентов усиления.  

При проведении оценок мы предположили параболи-
ческий характер поперечного распределения усиления  
(r – расстояние от центра канала): 

)1()( 2
0 arr  , (3) 

где a = 0,27 мм2, что соответствует двукратному умень-
шению усиления на стенке канала диаметром 2,7 мм. 

Пример экстремального разбаланса, когда разность 
усилений максимальна, представлен на рис. 4. 

 
Рис. 4. Положение оптической оси КР при максимальном разбалансе 
коэффициентов усиления разрядных промежутков. A1 и A2 – аноды,  
К – катод 

Несложно оценить угол наклона оптической оси от-
носительно оси канала газового разряда, используя сле-
дующее отношение:  

l/ , (4) 

где l≈100 мм – длина разрядного промежутка, Δ – сдвиг 
оптической оси на входе в разрядный промежуток. 
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Численные оценки показали, что сдвиг нуля 
0,004°/час достигается в случае, когда угол наклона пре-
вышает одну угловую минуту. Заметим, что это почти на 
два порядка превышает типичное значение наклона оп-
тической оси корпуса ЛГ при деформациях КР. Таким 
образом, мы приходим к выводу, что наблюдаемый сдвиг 
нуля нельзя отнести к действию линейных эффектов. 

Рассмотрим дифракционный эффект. Прежде всего 
сделаем несколько важных замечаний относительно мо-
дели деформаций КР. 

1. Сдвиги нуля ЛГ, связанные с дифракционным эф-
фектом, формируются на апертуре селектирующей диа-
фрагмы. Другие апертуры не могут внести значительный 
эффект. В нашем случае мы имеем диафрагму овальной 
формы размером 2,15х1,84 мм и диаметр разрядного 
канала 2,7 мм. 

2. Величина наклона оптической оси составляет не 
более 1-2 угл. с, поперечное смещение на диафрагме 
может достигать 50 мкм. 

3. В нашем случае смещение ПЭК может сопровож-
даться изменением угла наклона оптической оси на 
уровне 1-2 угл. с. 

Величину поперечного смещения оптической оси 
можно оценить из результатов измерений потерь КР в 
зависимости от приложенного к ПЭК напряжения. В 
нашем случае ПЭК были установлены на сферических 
зеркалах (см. рис. 2). Если мы используем два идеальных 
ПЭК, оптическая ось не изменяет своего положения на 
диафрагме в случае, когда к ПЭК прикладывается одно 
напряжение. 

В реальной ситуации оптическая ось изменяет свое 
положение, и вслед за этим изменяются дифракционные 
потери. На рис. 5, а представлена экспериментально из-
меренная зависимость потерь КР от напряжения, прило-
женных к ПЭК.  

Для того чтобы определить связь между потерями и 
смещениями оси, мы провели расчет зависимости ди-
фракционных потерь от смещения щелевой диафрагмы. 
Расчет выполнен в рамках модели геометрооптического 
приближения. Результат представлен на рис. 5, б. При 
этом симметричное положение диафрагмы соответство-
вало дифракционным потерям 40 ppm.  

 
а) 

 
б) 
Рис. 5. Зависимость потерь от напряжения, приложенного к ПЭК (а), 
результат расчета дифракционных потерь при смещении щелевой 
диафрагмы (б) 

Сравнивая эти данные, можно оценить не только ве-
личину поперечного смещения (около 50 мкм), но и из-
менение угла наклона (1-2 угл. с). Единственное, что мы 
не можем определить, – в каком направлении происхо-
дит смещение: в плоскости КР или перпендикулярно ей. 

Заметим, что при перемещении одного идеального 
PZT оптическая ось изменяет угол наклона. Похожая 
задача была рассмотрена в [7], где поворот оптического 
контура использовался для создания частотной подстав-
ки с амплитудой около 1°/час. Авторы этой работы ис-
пользовали так называемый режим противофазного 
смещения двух ПЭК. При смещении двух ПЭК на ±λ, 
наблюдался поворот всего оптического контура КР при-
мерно на 1 угл. с. 

IV. ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ И ВЫВОДЫ 
Как было упомянуто выше, асимметрия оптического 

контура КР по отношению к селектирующей диафрагме 
является источником частотной невзаимности ЛГ. Мож-
но указать на два механизма такой асимметрии. 

Первый механизм связан с неодинаковостью радиу-
сов кривизны зеркал R1 и R2 (при рассмотрении случая 
четырех зеркального КР). Различие в параметрах фоку-
сировки для встречных волн в данном случае эквива-
лентно смещению диафрагмы в продольном направле-
нии. При поперечном смещении оптической оси изме-
няются как потери КР, так и сдвиг нуля ЛГ. 

В качестве второго механизма укажем на асиммет-
рию формы края диафрагмы для встречных волн КР. На 
рис. 6, а представлен пример такой диафрагмы. Здесь мы 
видим заметное различие в условиях дифракции для 
волн в направлении по часовой стрелке и против нее. 

Заметим, что и симметричная форма края диафрагмы 
(рис. 6, б) не всегда гарантирует отсутствие сдвига нуля, 
связанного с дифракционным эффектом. В данном при-
мере представлена диафрагма, край которой имеет тре-
угольную форму. При изменении угла наклона оптиче-
ской оси появляется различие в условиях дифракции 
встречных волн. Для одной из волн угол наклона оси по 
отношению к грани края диафрагмы увеличивается, для 
другой – уменьшается. 

В случае диафрагмы с краем круглой формы этой 
асимметрии можно избежать (рис. 6, в). В этом примере 
изменение угла наклона оптической оси не приводит к 
различиям условий дифракции встречных волн. Таким 
свойством обладают диафрагмы с формой в виде эллип-
тического тора или цилиндра. 

         
а)                                            б)                                  в) 
Рис. 6. Примеры асимметрии условий дифракции встречных волн:  
а) асимметричная форма диафрагмы, б) асимметрия, появляющаяся 
при изменении угла наклона оптической оси, в) – пример диафрагмы, 
которая не вносит асимметрии 

Рассмотренные выше типы асимметрии по-разному 
влияют на сдвиг нуля и другие характеристики ЛГ. Вы-
ходная мощность ЛГ хорошо коррелирует с поперечным 
смещением оптической оси и изменениями дифракцион-

220



ных потерь. Напротив, небольшие изменения угла 
наклона оси (1-2 угл. с) практически не отражаются на 
выходной мощности ЛГ, но в то же время приводят к 
сдвигу нуля. 

На данном этапе работы мы не можем однозначно 
ответить, какой из этих типов асимметрии превалирует. 
Можно попробовать обратиться к работам других авто-
ров, где анализируются результаты климатических ис-
пытаний ЛГ. 

Так, в работе [8] приведены результаты анализа по-
ведения сдвига нуля ЛГ при изменении температуры в 
диапазоне от –40°С до +60°С. Исследовались корреляци-
онные связи с различными рабочими параметрами ЛГ. 

В частности, было установлено, что сдвиг нуля слабо 
зависел от выходной мощности ЛГ. Коэффициент кор-
реляции не превышал 22%.  

Более значительным оказался коэффициент корреля-
ции сдвига нуля от разности амплитуд синус-
косинусных информационных сигналов. Его величина 
составила 77%. При этом различие амплитуд сигналов 
достигало 10%. 

Попробуем объяснить эти результаты влиянием ди-
фракционного эффекта. С этой точки зрения, корреляци-
онную связь с выходной мощностью можно интерпрети-
ровать как влияние поперечного смещения оптической 
оси на диафрагме. Для того чтобы понять связь сдвига 
нуля ЛГ с амплитудами синус-косинусных сигналов, 
необходимо сказать, почему эти сигналы изменяются 
при наклоне оптической оси. 

Напомним, что в ЛГ используются смесительная 
призма и два фотодетектора для регистрации синус-
косинусных сигналов. Для формирования интерферен-
ционных полос нужного размера в вершину 90-
градусной смесительной призмы вводят небольшое 
(около 10 угл. с) угловое рассогласование. При наклоне 
оптической оси интерференционные полосы перемеща-

ются относительно положения фотодетекторов. Вслед-
ствие чего амплитуды информационных сигналов изме-
няются. Таким образом, корреляцию сдвига нуля ЛГ и 
разности амплитуд сигналов можно приписать действию 
дифракционного эффекта. 

Разумеется, мы понимаем, что результаты, представ-
ленные выше, являются всего лишь косвенным подтвер-
ждением дифракционной природы сдвига нуля ЛГ. Сле-
дует также отметить, что существующие теории дифрак-
ционных эффектов не дают возможности оценить даже 
масштаб величины сдвига современных гироскопов. Эти 
теории были созданы почти полвека тому назад и осно-
вывались на результатах экспериментов, в которых ди-
фракционный сдвиг нуля превышал 104-105 Гц. Боль-
шие сомнения возникают в универсализме теорий, поз-
воляющих адекватно описывать сдвиги нуля ЛГ в диапа-
зоне от 10–3 до 106 Гц. 
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Аннотация—Исследовано влияние виброподставки лазер-
ного гироскопа на показания акселерометров. Использова-
ние лазерного гироскопа с плоским резонатором полезно 
для миниатюризации навигационных систем, но приводит к 
возникновению эффекта влияния виброподставки лазерно-
го гироскопа на сигнал акселерометра. Высокая точность 
системы в таком случае достигается путем усложнения ма-
тематической модели и калибровки. Смоделирована ошиб-
ка навигации инерциальной навигационной системы при 
прямолинейном движении летательного объекта с учетом 
шумовой составляющей сигнала акселерометров с работа-
ющей и выключенной виброподставкой. На основе полу-
ченных данных даны рекомендации по учету шумовой со-
ставляющей при калибровке навигационной системы. 

Ключевые слова—акселерометр Q-flex, инерциальная 
навигационная система. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Для точного определения координат летательного 

аппарата (ЛА) используются современные высокотех-
нологичные инерциальные датчики, такие как лазерные 
гироскопы и акселерометры, входящие в состав бес-
платформенных инерциальных навигационных систем 
(БИНС). При работе системы возникают погрешности 
инерциальных измерений, которые приводят к медлен-
ному накоплению ошибок автономной навигации. В 
связи с этим актуальной является задача нахождения 
оптимальных составляющих БИНС (акселерометров, 
гироскопов и их комплектующих). 

Точность БИНС определяется точностью инерци-
альных датчиков. При этом влияние лазерных гироско-
пов (ЛГ) и акселерометров (АК) на точность НС можно 
рассматривать как раздельно, так и вместе. Среди фак-
торов, влияющих на погрешность измерений, выступает 
температура и скорость ее изменения, может влиять 
магнитное поле. Эти факторы влияния достаточно изу-
чены. Сравнительно неисследованным фактором, влия-
ющим на погрешность измерений АК, является вибро-
подставка для ЛГ с плоским контуром резонатора.  

При значительных размерах и массе инерциального 
модуля (ИМ) такого влияния можно избежать путем 
выбора места дислокации АК, максимально защищен-
ного от виброподставки. Однако при миниатюризации 
систем (современная тенденция) этим способом вос-

пользоваться не всегда удается из-за компактности раз-
мещения датчиков. Таким образом, возникает эффект 
влияния виброподставки на показания АК, который 
проявляется не только в увеличении шумовой состав-
ляющей измерений, но и в смещении среднего значения 
измерений. При этом смещение зависит от простран-
ственной ориентации блока относительно g


.  

Данная работа посвящена изучению такого влияния с 
использованием не только критерия точности по прямым 
измерениям, но и критерия погрешности инерциальной 
навигации, а также разработке способов уменьшения та-
кого влияния. Методы исследования – эксперименталь-
ные, аналитические, компьютерное моделирование. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

А. Влияние виброподставки ЛГ на сигнал АК 
ЛГ с виброподставкой широко применяются в БИНС 

благодаря эффективному уходу из зоны захвата частот. 
При этом большую часть времени ЛГ находится вне 
этой зоны и способен реагировать на угловую скорость, 
предел которой определяется шумовыми характеристи-
кам самого ЛГ. К одному из ключевых недостатков мето-
да ЛГ с виброподставкой относится генерация механиче-
ских колебаний, приводящих к появлению шума в сигна-
ле АК. На рис. 1 демонстрируется влияние вибрации та-
кого рода на вертикальный и боковой акселерометр. 

 
Рис. 1. Влияние виброподставки на сигнал акселерометров 
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Для наблюдения эффекта проводилось включение 
виброподставки на 10 мин. Акселерометры находились 
в инерциальной сборке с виброподставкой и работали 
непрерывно. По результатам испытаний (рис. 1) видно, 
что шумовая составляющая сигналов АК для вертикаль-
ного и бокового канала БИНС при работающей вибро-
подставке и усреднении 1 с не превышает 1000 мкg. При 
усреднении 10 с величина шума составляет 100 мкg, что 
было представлено в работе [1].  

Б. Оценка навигационной ошибки для системы  
с «платформой, свободной в азимуте» 
Ошибка инерциальной навигации определяется 

следующими факторами: начальным значением ошибок; 
ошибками датчиков первичной информации; видом 
движения, совершаемого объектом. Рассмотрим ско-
ростную и координатную ошибку при прямолинейном 
движении объекта. Упрощенная модель ошибок для 
БИНС, при движении в горизонтальной плоскости рас-
смотрена в [2] и может быть выражена в виде: 
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где t – время, Ts – период Шулера, δa – погрешность ак-
селерометра, g  – ускорение свободного падения, 0  – 
начальная ошибка определения вертикали,   – по-
грешность гироскопа, R – радиус Земли. 

В (1) не учитываются суточные колебания ошибки, в 
виду отсутствия влияния перекрестных связей. Поэтому 
пользоваться такой моделью можно на интервале вре-
мени с ограничением 2-3 часа.  

При рассмотрении ошибки инерциальной навигации 
при прямолинейном движении без поворота ошибка, 
вносимая погрешностью акселерометров, оказывается 
скомпенсированной. Это следует из задачи выставки 
системы, так как начальная ошибка определения верти-
кали высчитывается по показаниям акселерометров, 
следовательно, 0 0a g    . Рассмотрим координат-
ную ошибку при прямолинейном движении после пово-
рота по курсу. После поворота ошибка горизонтирова-
ния (угол тангажа  , угол крена  ) увеличивается в 
зависимости от угла поворота и достигает максимально-
го значения при повороте на 180° (для тангажа), и влия-
ние ошибок акселерометров будет складываться. 
Максимальная ошибка координаты при максимальной 
погрешности акселерометра без погрешности гироскопа 
имеет вид [2]: 
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В. Влияние шума на модель погрешностей 
акселерометров 
Стандартная математическая модель погрешностей 

акселерометров описывается полиномом третьей степе-
ни по температуре. По результатам калибровки акселе-

рометров, размещенных в БИНС, находятся такие по-
грешности акселерометров, как смещение нуля, по-
грешность масштабного коэффициента, несоосность, 
расположение акселерометров – size-effect. Эти погреш-
ности рассчитываются из данных с усреднением по 
времени, которое соответствует выдаче навигационной 
информации БИНС. Если среднее значение ошибки не 
зависит от шага усреднения, то усреднение можно про-
водить с большим временем. Это позволяет разделить 
шумовую составляющую сигнала акселерометра от вы-
считываемой погрешности. В противном случае это мо-
жет привести к росту навигационной ошибки. Воздей-
ствие вибрации на акселерометры типа Q-flex может 
давать сдвиг выходного сигнала [3], но амплитуда виб-
рации от виброподставки очень мала для возникновения 
резонанса из-за размеров инерциального модуля.  

III. РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ 
В работе представлены результаты испытаний об-

разца БИНС, являющегося глубокой модификацией се-
рийно выпускающихся систем НСИ-2000 MTG (рис. 2). 
В инерциальный модуль БИНС входят отечественные 
Q-flex акселерометры ВА-2 и гироскопы ЛГК 180М. 

А. Результаты испытаний БИНС 
На первом этапе проводилась непрерывная запись 

сигнала с АК при однократном включении и отключе-
нии ЛГ с виброподставкой (рис. 2). Во время работы 
виброподставки и после отключения не наблюдается 
изменчивость в показаниях АК.  

 
Рис. 2. Вертикальный и боковой канал ускорений БИНС, 
усреднение 1 (черный), 10 (зеленый), 60 (красный) секунд 

Второе испытание проводилось с включением ЛГ с 
виброподставкой на 10-минутные временные проме-
жутки с паузами (рис. 3). 

Для наблюдения смещения сигнала АК от вибрации 
данные с АК усреднялись по 1, 10 и 60 с. Как видно из 
рис. 3 при усреднении 60 с (красный) шум полностью 
усреднен, при этом динамика показаний АК не меняется 
в течение всего эксперимента. 
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Рис. 3. Вертикальный и боковой канал ускорений БИНС, усредне-
ние 1 (черный), 10 (зеленый), 60 (красный) секунд 

В табл. 1 приведена величина шума по результатам 
испытаний. 

ТАБЛИЦА 1. ВЕЛИЧИНА ШУМА В СИГНАЛЕ АК 

Первое испытание 
Усреднение 

(сек) 
X (мкg) Y (мкg) Z (мкg) 

1 1700 747 2310 
10 142 98 384 
60 32 54 47 

Второе испытание 
Усреднение 

(сек) 
X (мкg) Y (мкg) Z (мкg) 

1 1170 742 3280 
10 189 88 382 
60 54 41 81 

 
При расчете погрешностей акселерометров исполь-

зуются накопленные данные сигналов с акселерометров 
и гироскопов. Учитывая, что среднее значение набора 
данных в пределах нескольких мкg не зависит от време-
ни усреднения, то и погрешности АК (несоосность 
главных осей АК, смещение нуля, несоосность крепле-

ния АК в инерциальной сборке, масштабный коэффици-
ент и его погрешность) рассчитываются без вибрацион-
ной ошибки.  

Б. Оценка навигационной точности 
Выдача навигационной информации определяется 

областью применения БИНС, как и частота выходных 
данных. Для оценки точности воспользуемся (2) с уче-
том временной составляющей t и максимальным значе-
нием неcкомпенсированной ошибки АК δa для данных, 
усредненных на 1 с. 
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Тогда СКО безВПr  1,7 км а СКО сВПr  составляет  
4 км.  

IV. ВЫВОДЫ 
В работе исследованы влияние виброподставки ЛГ 

на сигнал АК. Из результатов следует, что шум не влия-
ет на расчет погрешностей АК, так как не дает смещение 
сигналов АК. Калибровку приборов следует проводить с 
большим временем для увеличения времени усреднения 
(при усреднении 1 мин шум меньше 100 мкg). По значе-
ниям остаточного значения ошибки проведена оценка 
навигационной точности БИНС с включенной и выклю-
ченной виброподставкой. СКО максимальной ошибки 
определения местоположения c значениями нескомпен-
сированной ошибки акселерометров (данные при се-
кундном усреднении) составляет 4 км.  
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Аннотация—В работе описывается модель упругих ди-

намических крутильных деформаций виброподвеса лазер-
ного гироскопа. Исследуется ее влияние на точность опре-
деления ориентации по показаниям инерциальных датчи-
ков, входящих в состав бескарданной инерциальной нави-
гационной системы. Приводится методика калибровки 
соответствующих параметров и способ их компенсации в 
режиме навигации. Предложенный способ является до-
полнением методики калибровки систем навигационного 
класса точности на поворотном стенде с горизонтальной 
осью вращения, разработанной в 2009 году Н.А. Парусни-
ковым. Параметры упругих деформаций виброподвесов 
включаются в оцениваемый вектор состояния стандарт-
ной модели погрешностей инерциальных датчиков. В ра-
боте исследуются условия наблюдаемости новых компо-
нент и ковариации ошибок их оценки, приводятся резуль-
таты реальных экспериментов. Рассмотренная авторами 
ранее модель с тремя параметрами расширяется до девяти 
параметров, подлежащих калибровке. 

Ключевые слова—инерциальные навигационные систе-
мы, виброподвес, лазерные гироскопы, калибровка, упругие 
деформации, алгоритмы. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Принцип действия лазерных гироскопов основан на 

появлении фазового сдвига встречных лучей во враща-
ющемся интерферометре. Однако при малых угловых 
скоростях происходит синхронизация частот встречных 
сигналов, что не позволяет регистрировать фазовый 
сдвиг. Один из способов устранения этой особенности в 
бескарданных инерциальных навигационных системах 
(БИНС) предполагает установку лазерного гироскопа на 
виброподвес, создающий высокочастотные колебания 
корпуса гироскопа, тем самым сдвигая рабочую точку в 
линейную зону [1, 2]. Находясь на такой подставке, ла-
зерный гироскоп совершает псевдослучайные вибрации 
относительно корпуса БИНС с амплитудой порядка де-
сятков градусов в секунду. В полезном сигнале гироско-
па эти колебания большей частью компенсируются, 
например, при помощи специального датчика угловой 
скорости, однако остаточные нескомпенсированные ко-
лебания имеют величину порядка десятых долей градуса 
в секунду.  

Экспериментально установлено, что момент сил, дей-
ствующих в конструкции виброподвеса, сдвигает среднее 
положение остаточных колебаний, что приводит к угло-
вому смещению гироскопа вокруг оси чувствительности. 

Влияние описанного эффекта на точность навигаци-
онного решения существенно зависит от траектории 
движения объекта, где установлена БИНС. В случае если 
ориентация объекта относительно вертикали большую 
часть времени в среднем постоянна и при этом объект 
редко испытывает значительные перегрузки, влияние 
данного эффекта незначительно и им можно пренебречь. 
Однако существуют траектории реальных полетов, в 
которых погрешность координат достигает свыше кило-
метра за час только за счет упругой деформации вибро-
подвесов лазерных гироскопов. Примеры таких смоде-
лированных ошибок координат на реальных траекториях 
приведены на рис. 1.  

 
Рис. 1. Примеры смоделированных ошибок координат, вызванных 
упругой деформацией виброподвесов лазерных гироскопов, на реаль-
ных полетных траекториях 

Изгибные деформации осей виброподвесов лазерных 
гироскопов уже рассматривались в литературе [3, 4]. Для 
их калибровки предлагалось проводить особые экспери-
менты и вводить специальную модель. Ранее рассматри-
валась калибровка модели для поворотов гироскопа во-
круг оси виброподвеса под действием силы, направлен-
ной вдоль этой оси [7]. В данной работе добавлена зави-
симость от компонент силы, перпендикулярных оси виб-
роподвеса. Приводятся результаты их компенсации, и 
исследуется их влияние на точность навигационного 
решения. Крутильная эластичность виброподвеса вокруг 
его оси вращения значительно сильнее изгибных дефор-
маций в силу его назначения и конструкции, и поэтому 
она вносит больший вклад в ошибки навигационного 
решения. 
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II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ПОГРЕШНОСТИ 
Построим модель наблюдаемых погрешностей, свя-

занных с упругой динамической деформацией вибро-
подвеса лазерного гироскопа  

Рассматривается один гироскоп. Действующие на не-
го перегрузки вызывают малые повороты виброподвеса 
за счет упругих деформаций конструкции. При вклю-
ченном виброподвесе это означает смещение среднего 
положения, вокруг которого происходят вибрации. Ко-
эффициенты линейной связи угла поворота и удельной 
силы обозначим μij, где i ϵ {X, Y, Z} – номер гироскопа,  
j – номер оси системы координат, связанной с корпусом 
гироскопа. Выражение для угла поворота гироскопа γi 
вокруг оси его чувствительности имеет вид: 

   γi =  μi1 f1 + μi2 f2+ μi3 f3,                         (1) 

где fj – проекция удельной силы реакции, действующей в 
основании виброподвеса. Коэффициенты μij на практике 
достаточно малы, чтобы считать в модели (1) поле сил 
внутри блока чувствительных элементов однородным, а 
также чтобы пренебрегать погрешностями их измерений. 
Таким образом, в дальнейшем вместо fj в (1) можно ис-
пользовать измерения ньютонометров fj′. Переходя к 
угловым скоростям, проекция измеряемой лазерным 
гироскопом угловой скорости на его ось чувствительно-
сти изменится на величину 

       ∆νi =  −dγi / dt = − μi1 df1 / dt –  

                             μi2 df2 / dt − μi3 df3 / dt, (2) 

где ∆νi – дополнительный дрейф, связанный с упругой 
деформацией виброподвеса лазерного гироскопа. 

III. ЗАДАЧА КАЛИБРОВКИ 
Для того чтобы в режиме счисления ориентации 

компенсировать описанные выше дополнительные 
дрейфы ориентации c использованием модели (1), необ-
ходимо получить оценки коэффициентов μij. Учитывая 
их малость, в большинстве экспериментов на поворот-
ных стендах удельную силу реакции, действующую на 
блок чувствительных элементов БИНС, можно считать 
постоянной и совпадающей с реакцией опоры. В этом 
случае для производной вектора удельной силы по ком-
понентам в (2) и матрицы L перехода от опорных (нави-
гационных) осей к приборным имеем: 

df / dt ≈ −d[L·g]/dt = −[dL/dt]·g − L·dg/dt = ω×[L·g] =  ω×f, 
f = [fX, fY, fZ]T,    ω = [ωX, ωY, ωZ]T,    g = [0, 0, −g0]T. 

Последнее равенство следует из кинематического 
уравнения Пуассона, связывающего производную мат-
рицы ориентации и угловую скорость ω приборного 
трехгранника (пренебрегаем вращением Земли), и посто-
янства проекций вектора удельной силы тяжести g в 
опорных осях.  

Рассмотрим далее модель инструментальных по-
грешностей гироскопов. Например, стандартная модель 
содержит постоянные дрейфы νi

0, погрешности мас-
штабных коэффициентов Θii и перекосы осей чувстви-
тельности Θij, j ≠ i, с высокочастотными стохастически-
ми составляющими типа белого шума νi

s: 

                          ω′ − ω = −ν0 − Θ·ω − νs, (3) 

где ω′ – тройка измерений гироскопов, ν0, νs – столбцы из 
соответствующих компонент, а Θ – матрица из элемен-
тов Θij. Рассмотренные выше дополнительные дрейфы, 
связанные с упругой деформацией виброподвеса, внесут 
систематический вклад в инструментальную погреш-
ность гироскопов. В исходную модель (3) добавятся до-
полнительные слагаемые (2): 

ω′1 – ω1 = … − μi1 (ωY fZ – ωZ fY)  − μi2 (ωZ fX – ωX fZ)   −  
μi3 (ωX fY – ωY fX),  

ω′2 – ω2 = … − μi3 (ωY fZ – ωZ fY)  − μi1 (ωZ fX – ωX fZ)   −  
μi2 (ωX fY – ωY fX),  

ω′3 – ω3 = … − μi2 (ωY fZ – ωZ fY)  − μi3(ωZ fX – ωX fZ)   −  
μi1 (ωX fY – ωY fX). 

В этом виде описанная модель пригодна (и использу-
ется) для стендовой калибровки БИНС.  

В настоящей работе используется методика стендо-
вой калибровки Н.А. Парусникова (МГУ им. М.В. Ломо-
носова) для БИНС в сборе, в которой задача калибровки 
сводится к оцениванию вектора состояния линейной 
динамической системы с измерениями [5, 6]. В вектор 
состояния входят малые компоненты вектора конечного 
поворота – кинематической ошибки ориентации БИНС, 
вычисленной по показаниям гироскопов ω′, а также все 
параметры модели ее инструментальных погрешностей. 
В качестве измерений используется разность модельной 
(вычисленной на основе показаний инерциальных дат-
чиков) удельной силы реакции и ее истинного вектора, 
противоположного силе тяжести. В качестве алгоритма 
оценивания используется фильтр Калмана. 

В литературе [3] предложена методика калибровки 
подобных погрешностей, однако она требует установки 
БИНС на специальный кронштейн для равномерного 
вращения по конусам в различных положениях и не реа-
лизуема в полной мере на стандартных трехосных пово-
ротных стендах. Предлагаемый в работе план вращений 
является дополнением к серийно применяемой в АО 
«ИТТ» методике калибровки БИНС и состоит из началь-
ной выставки, набора вращений вокруг каждой из при-
борных осей, установленной горизонтально, ряда стати-
ческих положений и конусных вращений БИНС. 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ ЗАДАЧИ КАЛИБРОВКИ 
Для проверки оцениваемости введенных параметров 

μij в калибровочном эксперименте и проведения ковариа-
ционного анализа было выполнено моделирование. Ко-
нусное вращение осуществляется подачей команды двум 
осям стенда двигаться по синусоидальному профилю уг-
ловой скорости со смещенной на одну четверть периода 
фазой. Во время таких вращений одна из приборных осей 
БИНС описывает конус вокруг вертикали или горизон-
тальной оси. После начальной выставки БИНС переходит 
в режим счисления ориентации. Алгоритм оценивания на 
протяжении всего эксперимента после начальной выстав-
ки используется один и тот же, без разделения на этапы. 

Использовались модельные данные, полученные 
имитатором БИНС на трехосном поворотном стенде. В 
показаниях лазерных гироскопов смоделировано наличие 
упругих динамических деформаций виброподвеса с ко-
эффициентами μi = 10″/g. Здесь и далее в единицах изме-
рения примем g = 9,8 м/с². В отсутствие шумов измерений 
при моделировании длительность калибровки сокращена 
вчетверо по сравнению с реальным экспериментом.  
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Рис. 2. Имитируемый профиль угловой скорости вращения стенда при 
моделировании 

На рис. 3 ниже представлено изменение во времени 
оценок коэффициентов упругой деформации вибропод-
веса и их ожидаемые ковариации σij (i ϵ {X, Y, Z}, 
j ϵ {1, 2, 3}). Моделирование проводилось по профилю 
угловой скорости, показанному на рис. 2, для каждой 
приборной оси БИНС. Анализ результатов обработки 
модельных данных показывает хорошую оцениваемость 
новых параметров модели инструментальных ошибок в 
предложенной методике испытаний и то, что параметры 
оцениваются правильно. Ожидаемая точность оценки в 
соответствии с ковариациями на конец эксперимента 
составляет порядка долей угловой секунды на единицу 
удельной силы в g. 

 
Рис. 3. Оценки и ковариации коэффициентов упругой динамической 
деформации виброподвесов при моделировании калибровки 

V. ОБРАБОТКА ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ДАННЫХ 
В АО «ИТТ» был проведен эксперимент, подобный 

рассмотренному выше, на трехосном поворотном стенде. 
Эксперимент был проведен по укороченной методике, в 
которой не проводились стандартные калибровочные 
циклы вращения (БИНС считалась предварительно отка-
либрованной). Кроме того, переключение режимов вра-
щения стенда происходило вручную, что привело к то-
му, что предложенные в методике конусы не удалось 
реализовать в точности. Для проверки наблюдаемости в 
получившемся эксперименте было проведено моделиро-
вание. С помощью имитатора трехосного стенда были 
смоделированы движения, которые получилось реализо-
вать в эксперименте. В показаниях лазерных гироскопов 
было смоделировано наличие упругих динамических 
деформаций виброподвеса с коэффициентами μij = 10″/g. 
На рис. 4 приведены результаты обработки этого моде-
лирования: оценки коэффициентов линейной связи угла 
упругого поворота оси виброподвеса и удельной силы и 
оценки ковариаций их ошибки. Черным на графике по-
казана угловая скорость вращения стенда (для удобства 
поделена на 10). Моделирование показало, что при таком 
эксперименте не все коэффициенты являются хорошо 

наблюдаемыми. Поэтому часть оценок нельзя считать 
достоверными. 

 
Рис. 4. Оценки коэффициентов упругой динамической деформации 
виброподвесов в моделировании реального эксперимента 

На рис. 5 приведены результаты обработки реального 
эксперимента: профиль угловой скорости, фактические 
оценки коэффициентов линейной связи угла упругого 
поворота оси виброподвеса и удельной силы и оценки 
ковариаций их ошибки. Оценки для восьми коэффици-
ентов близки и составляют от 0,5–1,5 [угл. с]/g по моду-
лю. Оценка оставшегося коэффициента составляет  
4,8 [угл. с]/g. 

 
Рис. 5. Оценки коэффициентов упругой динамической деформации 
виброподвесов в  реальном эксперименте 

Далее приведено сравнение навигационных решений, 
первое из которых не учитывает наличия упругих де-
формаций виброподвеса, а во втором они компенсиру-
ются с использованием оцененных коэффициентов из 
модели (1). При этом круговая ошибка координат 
уменьшается с 6000 м до 3000 м.  

 
Рис. 6. Влияние компенсации упругих динамических деформаций 
виброподвеса лазерного гироскопа на скоростные ошибки навигаци-
онного решения в калибровочном эксперименте 

Навигация проводилась по данным системы, совер-
шающей конусные движения. Несмотря на то что нуж-
ный сдвиг фазы синусоидального движения осей стенда 
из предложенной методики реализовать не удалось и не 
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все параметры модели оценились достаточно хорошо, 
компенсация дает ощутимый результат. 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе описана модель упругих крутильных дина-

мических деформаций осей виброподвесов лазерных 
гироскопов БИНС и способ ее калибровки. Параметры 
этих деформаций оцениваются в стандартных калибро-
вочных экспериментах, дополненных конусными враще-
ниями, и для исследуемой системы их величина состав-
ляет около 1 [угл. с]/g за исключением одного коэффи-
циента, для которого она составила 4 [угл. с]/g. Компен-
сация этих деформаций на этапе счисления ориентации 
существенно улучшает точность навигации при опреде-
ленных движениях БИНС.  

Например, в рассмотренном эксперименте, круговая 
ошибка координат без компенсации составляет до 6000 м 
и уменьшается до 3000 м. 
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Аннотация—Проведено исследование режимов вклю-

чения разряда в ЛГ. Экспериментально исследованы 
условия распространения разряда на анод при включении 
промежутка с дополнительным поджиговым электродом. 
Экспериментально показана зависимость задержки воз-
никновения разряда от параметров импульсного тока ка-
тода, возникающего в момент пробоя. Проведено сравне-
ние режимов включения газового разряда для различных 
конфигураций газоразрядных промежутков. 

Ключевые слова—лазерный гироскоп, разряд, поджиго-
вый электрод. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Лазерный гироскоп является наиболее распростра-

ненным чувствительным элементом инерциальных нави-
гационных систем (ИНС) [1]. Важнейший параметр ЛГ, 
время готовности, ограничивается задержкой включения 
(пробоя) газового разряда. В отличие от остальных па-
раметров задержка пробоя носит случайный характер и 
может достигать секунды и более, после длительного 
хранения прибора. Поэтому столь актуальны исследова-
ния задержки включения разряда, направленные на ее 
уменьшение.  

II. ЦЕЛИ 
Целями настоящей работы являются: 
 Исследование процесса включения газового раз-

ряда в зеемановском ЛГ, в котором помимо като-
да и анода имеется центральный инициирующий 
разряд электрод (поджиг).  

 Определение условий возникновения разряда по 
всей длине промежутка (катод – поджиг – анод) в 
зависимости от параметров тока на электроде 
поджига.  

 Исследование причины задержки пробоя при 
многократных повторных включениях газового 
разряда, сравнение режимов включения газового 
разряда для различных конфигураций газоразряд-
ного промежутка.   

III. ИССЛЕДОВАНИЕ ЗАДЕРЖКИ ПРОБОЯ 

A. Предпосылки 
Инверсия населенности рабочих атомных уровней в 

ЛГ создается тлеющим разрядом постоянного тока в 
гелий-неоновой газовой среде. В мировой практике сло-
жились устоявшиеся конструктивные решения ЛГ [1, 2]. 
В большинстве отечественных и зарубежных приборов 

применяется один общий катод, ток которого по двум 
одинаковым разрядным промежуткам поступает на два 
анода. Электроды поджига совмещают с анодами, и за-
жигание разряда между анодами предотвращается про-
странственным разнесением анодов, близким к длине 
самих разрядных промежутков. В таком ЛГ разрядом 
занята только половина периметра кольцевого резонато-
ра. В рассматриваемом зеемановском ЛГ газоразрядные 
каналы расположены симметрично относительно центра 
с малым пространственным разнесением анодов, что 
обеспечивает симметричное тепловыделение, стабили-
зирующее связь встречных волн при температурных 
воздействиях [3]. Такая конфигурация разряда реализу-
ется только при наличии двух дополнительных электро-
дов поджига, расположенных по центру каждого газо-
разрядного промежутка, упрощенная схема показана на 
рис. 1. Известно, что в данной схеме кроме случайных 
задержек пробоя разряда происходят сбои зажигания 
разряда по всей длине (катод – поджиг – анод). Задержка 
включения объясняется недостаточной начальной иони-
зацией после длительного хранения (часы, сутки) и 
ограничивает время готовности ЛГ. Подсветка катода 
практически устраняет первую задержку пробоя [4, 5]. 
При многократных повторных включениях с короткими 
паузами (секунды, минуты) в газовой среде сохраняется 
ионизация и действует ионизирующая подсветка. Но при 
повторных многократных включениях длительные за-
держки пробоя могут повторяться, что трудно объяснить 
недостаточной ионизацией. 

 
Рис. 1. Схема включения газового разряда в зеемановском ЛГ, А1, А2 – 
аноды, П1, П2 – электроды поджига, К – катод, Rа1, Rа2 – анодные 
балластные резисторы, Rп1, Rп2 – балластные резисторы в цепях под-
жигов, Сп1, Сп2 – конденсаторы в цепях поджигов, Rк – балластный 
резистор в цепи катода, Uп – напряжение поджига (плюс~2,5 -3,5 КВ), 
подаваемое от одного внешнего источника, Uк – напряжение катода 
(минус~0,8-0,9 КВ), подаваемое от другого внешнего источника 
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B. Распространение разряда к аноду 
В настоящей работе впервые показано, что повтор-

ные задержки пробоя и вероятность правильного (по 
всей длине) включения разряда зависят от параметров 
кратковременных импульсов тока, возникающих между 
катодом и центральным электродом (поджигом) на этапе 
развития разряда. Впервые количественно связаны пара-
метры импульсов поджига с вероятностью зажигания 
разряда по всей длине. Впервые сформулированы усло-
вия, при которых одновременно с зажиганием разряда по 
цепи катод–поджиг разряд распространяется на анод: 

1) разряд между катодом и электродом поджига 
должен быть неустойчивым, в цепи катод–
поджиг могут существовать только релаксацион-
ные колебания; 

2) амплитуда тока релаксационных колебаний 
должна превышать определенную величину, 
обеспечивающую распространение разряда на 
катод. 

Первое условие достаточно очевидно, тогда как второе 
требует пояснения и экспериментального подтверждения. 
При пробое разряда под действием высокого напряжения 
между катодом распространяется электронная лавина, и 
прирост числа электронов за счет ионизации превышает 
суммарные потери электронов, такие как потери на стен-
ках, на возбуждении атомов и прочие [5, 6]. Когда про-
бойный потенциал приложен к дополнительному элек-
троду (поджигу), условия развития лавины ионизации 
выполняются только между этими электродами. При 
дальнейшем распространении лавины к аноду электроны 
будут теряться, и малая часть начальной лавины сможет 
добраться до анода. Чтобы разряд добрался до анода, в 
промежутке катод–поджиг должно возникнуть избыточ-
ное число электронов, существенно превышающее необ-
ходимое для поддержания постоянного разряда. Следо-
вательно, амплитуда импульсного тока релаксационных 
колебаний в цепи катод–поджиг должна многократно 
превышать постоянный разрядный ток. Распространение 
разряда на анод, как и задержка пробоя, будет иметь 
случайный характер, и вероятность этого распростране-
ния должна зависеть от амплитуды импульсного тока 
между катодом и поджигом.  

C. Эксперименты 
Перейдем к экспериментальному подтверждению. 

Осциллограмма установления постоянного тока между 
катодом и анодом представлена на рис. 2. Видно, что в 
первый момент возникает большой кратковременный 
ток, который является частью тока импульса поджига, 
прошедшей до анода. После затухания первого токового 
импульса на аноде устанавливается стационарный ток 
тлеющего разряда, определяемый вольтамперной харак-
теристикой газоразрядного промежутка. Параметры им-
пульса поджига можно определить в режиме релаксаци-
онных колебаний разряда между катодом и поджигом, 
которые возникают при нарушении условий существо-
вания стационарного разряда между катодом и анодом, 
когда напряжение на катоде Uк меньше напряжения го-
рения стационарного разряда по цепи катод–анод. Не-
устойчивость по цепи катод–поджиг обеспечивается по-
казанным на рис. 1 резистором Rп, амплитуда импульсов 
поджига – конденсатором Сп. Постоянная времени це-
почки RпСп определяет период релаксационных колеба-

ний, или период следования импульсов поджига. Дли-
тельность импульсов поджига существенно меньше пе-
риода колебаний напряжения. Форма импульсов тока 
поджига Iп представлена на осциллограмме рис. 3, запи-
санной запоминающим осциллографом. Следует отме-
тить малую длительность и большую амплитуду тока в 
импульсе, ограничение амплитуды тока в импульсе под-
жига производится резистором Rк. Рассчитанные из со-
ответствующих осциллограмм амплитуды тока импуль-
сов поджига представлены в табл. 1.  

 
Рис. 2. Переходный процесс установления постоянного анодного тока 

 
Рис. 3. Осциллограмма зависимости от времени изменения амплитуды 
импульса поджига. Тонкая линия – первый импульс, жирная линия 
последующие, повторяющиеся импульсы 

TABLE I.  ЗАВИСИМОСТЬ ВЕРОЯТНОСТИ ЗАЖИГАНИЯ РАЗРЯДА 
МЕЖДУ КАТОДОМ И АНОДОМ ОТ АМПЛИТУДЫ ИМПУЛЬСА ТОКА МЕЖДУ 

КАТОДОМ И ПОДЖИГОМ. 

Максимальная 
амплитуда им-

пульса тока с ка-
тода, А 

35 15 5 0,6 0,3 

Порядок величины 
резистора, ограничи-
вающего ток катода, 
(R – единицы Ом) 

R 10R 100R 3000R 10000R 

Число вкл., шт. 70 70 70 50 50 

Число сбоев перехо-
да разряда на анод, 
шт. 

0 0 8 31 50 

Вероятность пере-
хода разряда на 
анод, % 

100 100 90 40 0 
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Видно, что с увеличением Rк уменьшается как ам-
плитуда тока, так и вероятность перехода разряда на 
анод. Надежное (без сбоев) распространение разряда на 
анод происходит только при очень больших амплитудах 
катодного тока поджиговых импульсов. 

D. Причина повторяющихся задержек  
Описанные выше импульсы поджига могут создавать 

поверхностные заряды на катоде и оказывать значитель-
ное влияние на задержку включения газового разряда. 
Известно [6, 7], что в газовом разряде всегда присут-
ствуют пространственные и поверхностные заряды 
вблизи катода, в областях изменений геометрии трубок. 
Поверхностные заряды стенок приводят к дополнитель-
ным потерям электронов, могут даже прерывать разряд в 
узких трубках [6]. Особенно это должно проявляться в 
полых катодах, которым свойственно неравномерное 
распределение плотности тока по поверхности [7]. Тех-
нология тлеющего разряда и холодных катодов, исполь-
зуемых в ЛГ, прошла длительный путь развития [8–12]. 
В [10] описывается механизм возникновения поверх-
ностного заряда на катоде, вызванный неравномерным 
распределением плотности тока по его поверхности. Ав-
торы [9, 10] связывают возникновение поверхностных 
зарядов на катоде с качеством материала катода, окис-
ной пленки и величиной плотности тока на катоде. По-
сле погасания разряда заряд окисной пленки катода мо-
жет сохраняться в течение длительного времени. Заряд 
поверхности катода и неравномерность его распределе-
ния по поверхности зависит от величины и неравномер-
ности плотности отбираемого с катода тока [9–11]. Не-
равномерный заряд поверхности катода может приво-
дить к дополнительным потерям электронов в процессе 
формирования электронной лавины при пробое разряда 
и к возрастанию времени задержки и напряжения про-
боя. Максимальный ток на катоде развивается в течение 
поджигового импульса, следовательно, наиболее вероят-
но, что именно поджиговые импульсы формируют заряд 
поверхности катода, приводящий к дополнительным 
потерям электронов и возникновению задержек пробоя 
разряда при повторных включениях.  

Как показывает эксперимент, задержка пробоя при 
повторных включениях носит случайный характер, что 
говорит о невоспроизводимости формирования про-
странственного заряда на катоде единичным токовым 
импульсом. Поскольку большие задержки включения 
происходят относительно редко, можно предположить, 
что именно в эти моменты возникает неблагоприятное 
распределение пространственного заряда. Следователь-
но, многократное повторение токовых импульсов долж-
но усреднять распределение заряда и уменьшать среднее 
время задержки. В штатном режиме разряд устанавлива-
ется после прохождения одного поджигового импульса, 
как это показано на рис. 2. В то же время в разряде могут 
быть реализованы режимы релаксационных колебаний, 
при которых генерируются импульсы с большой ампли-
тудой тока. Это релаксационные колебания в присут-
ствии постоянного тока в газоразрядном промежутке 
(режим 1) и в отсутствие постоянного тока (режим 2). 
Оба режима показаны на рис. 4. Специальными мерами 
можно обеспечить возникновение названных режимов 
перед выключением разряда. Чем быстрее включается 
разряд, тем больше включений с малым временем за-
держки. Поэтому задержку возникновения разряда при 
многократных включениях удобно характеризовать рас-

пределением числа включений по времени задержки, 
аналогичному распределению плотности вероятности. 
На рис. 5 показаны распределения числа включений по 
времени задержки при отключении разряда по штатному 
режиму (без возбуждения колебаний) и по режимам 1, 2. 
Видно, что в последнем случае средняя задержка при 
многократных включениях существенно уменьшается, 
то есть многократное повторение мощных токовых им-
пульсов позволяет уменьшить вероятность возникнове-
ния неблагоприятное распределения пространственного 
заряда. Практически полное устранение повторной за-
держки включения происходит при ограничении тока 
импульса поджига до величины порядка рабочего тока 
стационарного заряда, реализуемого при полном отклю-
чении штатного анода и включении стационарного раз-
ряда между катодом и электродом поджига. В данном 
случае используется известная схема включения, приме-
няемая в ЛГ с виброподвесом. Распределение числа 
включений по времени задержки для штатной схемы 
зеемановского ЛГ и при включении постоянного разряда 
между катодом и поджигом показаны на рис. 5 (катего-
рия Половина). Видно, что во втором случае длительные 
задержки не возникают. 

 
Рис. 4. Зависимость от времени напряжения между катодом и элек-
тродом поджига в режиме различных релаксационных колебаний. В 
первом газоразрядном промежутке (ГРП1, красный) колебания накла-
дываются на постоянный рабочий ток, во втором промежутке (ГРП2, 
синий) разряд гаснет и зажигается 

 
Рис. 5. Распределение числа включений зеемановского ЛГ по времени 
задержки прбоя. Норм. – нормальный режим включения, режим 1 – 
релаксационные колебания между катодом и электродами поджига в 
присутствии постоянного тока, режим 2 – релаксационные колебания 
между катодом и электродами поджига в отсутствие постоянного 
тока. Половина – режим включения разряда постоянного тока между 
катодом и электродами поджига, аноды отключены, многократно 
ограничен ток пробоя разряда 
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Следует отметить, что гарантией малых задержек 
включения в ЛГ является высокое качество катода [12], 
обеспечиваемое технологией его изготовления, при ко-
тором большие плотности тока не приводят к возникно-
вению неравномерного поверхностного заряда. Критери-
ем качества катода может быть задержка пробоя разряда, 
измеряемая в условиях воздействия импульсов тока 
большой амплитуды. 

E. Выводы 
В настоящей работе экспериментально исследован 

механизм возникновения разряда в зеемановском ЛГ, 
построенном по схеме с центральным электродом под-
жига. Экспериментально определены условия зажигания 
газового разряда в зеемановском ЛГ по всей длине про-
межутка катод – поджиг – анод. Установлено, что при-
чиной повторной задержки включения разряда при мно-
гократных включениях является возникновение поверх-
ностного заряда катода. Экспериментально исследованы 
способы уменьшения повторных задержек включения 
разряда. Показано, что самым эффективным способом 
уменьшения повторных задержек является отказ от цен-
трального электрода и разнесение анодов на половину 
периметра кольцевого резонатора, как это реализовано в 
ЛГ с линейной поляризацией и виброподвесом. 
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Аннотация—Произведено сравнение результатов из-
мерения зоны захвата лазерного гироскопа при различных 
методах измерения. Теоретически объяснены различия 
результатов измерения. Экспериментально исследовано 
влияние наведенного поглощения в диэлектрических зер-
калах резонаторов ЛГ на связь встречных волн. Предло-
жена методика определения захвата по нелинейным иска-
жениям выходного сигнала ЛГ. 

Ключевые слова—лазерный гироскоп, методы измере-
ния, резонатор. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
Лазерный гироскоп (ЛГ) является наиболее распро-

страненным чувствительным элементом средних и даль-
них инерциальных навигационных систем (ИНС), что 
обусловлено многими его достоинствами [1]. Несмотря 
на глубокую проработку теории [2–5], остаются пробле-
мы требующие исследований. Например, оценка пара-
метров связи встречных волн (СВВ) на стадии изготов-
ления резонатора с целью прогнозирования точностных 
характеристик ЛГ. Прямое измерение статической зоны 
захвата дает два порога синхронизации: при уменьшении 
вращения – зону захвата сверху (меньшей величины), 
при увеличении – зону захвата снизу (в разы большей 
величины). Данный гистерезис объясняется только наве-
дением решетки поглощения в покрытии диэлектриче-
ских зеркал при очень медленном движении по их по-
верхности интерференционной картины, сформирован-
ной встречными лучами [6]. Считалось, что зона сверху 
соответствует теоретическому представлению о захвате 
[7, 8], однако в последнее время часто возникают несо-
ответствия между измеренной зоной сверху и точност-
ными параметрами ЛГ [9, 10]. 

II. ЦЕЛИ 
Целями настоящей работы являются исследование за-

висимости результата измерения зоны захвата от условий 
и методик ее определения, сопоставление определяемой 
прямым измерением зоны захвата с точностными парамет-
рами ЛГ, оптимизация методики определения захвата по 
нелинейным искажениям формы сигнала биений и оценка 
влияния наведенного поглощения на параметры СВВ. 

III. ИЗМЕРЕНИЕ ЗАХВАТА 

A. Техники измерения зоны захвата 
Влияние СВВ на точностные характеристики ЛГ 

проявляется через нелинейную зависимость масштабно-
го коэффициента (МК) от измеряемой угловой скорости 
и случайный дрейф. Последний обусловлен зонами не-
чувствительности к вращению на динамической выход-
ной характеристике ЛГ. По известным методикам из 

нелинейности МК и нулевой динамической зоны син-
хронизации можно рассчитать зону захвата [2–5]. В 
настоящей работе проведено экспериментальное сравне-
ние значений захвата рассчитанных из нелинейности МК 
и из динамической зоны синхронизации, результаты 
эксперимента представлены на рис. 1. 

 
Рис. 1. Зависимость захвата, определенного по разным методикам от 
номера продольной моды. МК – определение захвата по нелинейности 
масштабного коэффициента, динамич. – по динамическим зонам, сверху – 
прямое измерение захвата сверху, нелинейн. – по нелинейным искаже-
ниям информационного сигнала при различных частотах биений: 0,1; 
0,2; 1; 2; 4 kHz (чем темнее заливка точки, тем выше частота) 

Полученные по обеим методикам значения захвата 
различаются между собой, при этом сильно изменяются 
в зависимости от настройки резонатора ЛГ на разные 
продольные моды [8, 11], в соответствии с известной 
моделью СВВ. Приводимый на этом же рисунке захват 
сверху, определенный прямым измерением, еще сильнее 
отличается от полученных пересчетом значений захвата 
из МК и динамических зон. Кроме того, захват сверху 
почти не зависит от настройки резонатора на разные 
продольные моды. Подобные результаты не могут быть 
случайными, так как повторяются на многих образцах 
ЛГ и подтверждаются в других экспериментах, хотя и 
широко не обсуждаются в авторитетных публикациях, а 
встречаются лишь в студенческих работах [9, 10]. Авто-
ры настоящей работы предположили, что отличие экспе-
риментальных результатов может быть обусловлено раз-
личием условий измерения, так как все измерения про-
исходят при различных режимах изменения частотной 
подставки. Частота подставки (биений) определяет ско-
рость движения интерференционной картины по зерка-
лам и, следовательно, наведение поглощения в покрыти-
ях зеркал [6], которое в свою очередь влияет на СВВ и 
далее на вычисляемый из параметров СВВ захват. Для 
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более глубокого исследования надо иметь методику 
определения захвата при постоянной (фиксированной) 
частоте биений. 

B. Использование нелинейных искажений для вычисле-
ния зоны захвата 
Такая методика известна – это определение захвата 

по нелинейным искажениям формы информационного 
сигнала, которая осуществляется при фиксированной 
частоте биений [12], более того, можно измерять захват 
при разных значениях этой частоты. Изменяя частоту 
биений при определении захвата, можно исследовать 
условия наведения поглощения. Известная методика 
основана на анализе двух квазиквадратурных информа-
ционных сигналов ЛГ, при обработке сигналов прово-
дятся сложные и громоздкие математические преобразо-
вания для нормирования и приведения их к точным 
квадратурным. В настоящей работе проведена модерни-
зация известной методики, позволившая упростить алго-
ритм и повысить ее помехоустойчивость. Как известно 
[2], выходной сигнал ЛГ описывается уравнением 

 ߰̇ = ߗ − ߰)	݊݅ݏ௅ߗ + ߳) 

где ߰, ߰́ – мгновенная разность фаз между встречными 
волнами и ее производная по времени, ߝ − фаза,  Ω – 
входная угловая скорость, ΩL  – ширина зоны захвата 
(синхронизации). При постоянной входной угловой ско-
рости решение (1) имеет вид периодической функции со 
средней частотой, равной 

(ݐ)ݑ  = ݐ௖ߥߨ2)	݊݅ݏ + (ݐ)ߥߜ + ଵ),ߝ 

где ߥ௖=ටΩଶ + ΩL
ଶ  – средняя частота биений, (ݐ)ߥߜ  – 

девиация частоты биений, пропорциональная зоне захва-
та 	ΩL 1ߝ ,[2]  − фаза . Анализ численного решения (1) 
показывает, что относительная девиация частоты биений 
может быть достаточно точно определена по четным 
гармоникам выходного сигнала ЛГ. На рис. 2 представ-
лено сравнение точного решения (1) с результатом вы-
числения захвата по гармоникам сигнала биений Ω. Ре-
зультаты нормированы по входной угловой скорости. 
Видно хорошее совпадение точного решения с результа-
том вычисления по первым трем четным гармоникам 
вплоть до соотношения ߗ௅ ⁄ߗ = 0,8. 

 
Рис. 2. Вычисление зоны захвата по нелинейным искажениям инфор-
мационного сигнала. Значения, полученные с использованием второй 
гармоники обозначены «2». Значения, полученные с использованием 
первых трех четных гармоник, как «2, 4, 6» 

Экспериментальные результаты определения захвата 
по нелинейным искажениям информационного сигнала 
представлены на рис. 1 точками, обозначенными «нели-
нейн.» для продольной моды под номером 2. Для нагляд-
ности представления на графике точки искусственно 
смещены по горизонтальной оси вправо от моды 2. Обо-
значим данный захват, как ߗLH . Эксперимент показал 
сильную зависимость ߗLH  от несущей частоты сигнала 
биений. Полученная зависимость захвата (ߗLH) не соот-
ветствует теоретической. Для выяснения достоверности 
эксперимента были измерены аналогичные зависимости 
на ряде датчиков в расширенном диапазоне частоты би-
ений. На каждом датчике измерения захвата проводи-
лись на нескольких продольных модах. Эксперимен-
тальные зависимости представлены на рис. 3, а, б для 
двух сильно различающихся по захвату продольных мод 
в каждом датчике. При частотах биений, превышающих 
2 КГц, полученные значения зоны захвата ߗLH  слабо 
зависят от частоты и различаются от моды к моде в со-
ответствии с интерференционной моделью. При малых 
значениях биений величина захвата ߗLH, определенного 
по нелинейному искажению информационного сигнала, 
оказывается меньше измеренной на данном датчике зо-
ны захвата сверхуߗВ . Полученные результаты нельзя 
отнести к ошибкам эксперимента, поскольку достоверно 
наблюдаются биения внутри зоны захвата сверху на ча-
стоте ниже, чем захват сверху. 

 
Рис. 3, а. Зависимость «захвата», определенного по нелинейным ис-
кажениям от несущей частоты сигнала биений. Номер датчика обо-
значен как «LG», номер продольной моды – как «M» 

 
Рис. 3, б. Те же зависимости в увеличенном масштабе 
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C. Эффект наведенного поглощения 
Объяснение описанных явлений укладывается в рам-

ки теории, предложенной авторами [6], где гистерезис 
захвата при прямом измерении объясняется наведением 
решетки поглощения в отражающей поверхности зеркал 
при медленном движении по ним интерференционной 
картины, образуемой встречными лучами. Скорость 
движения интерференционной картины по зеркалу в ре-
жиме биений изменяется в течение периода биений [2]. 
Поэтому наведенное поглощение изменяется с периодом, 
соответствующим длине световой волны, что приводит к 
увеличению захвата, обусловленного поглощением, по 
сравнению с захватом, обусловленным чисто диэлектри-
ческими неоднородностями [3]. Причем некоторое уве-
личение захвата за счет наведенной решетки должно 
наблюдаться в широком диапазоне частот биений. Как 
наблюдается в экспериментах, на подходе к захвату и 
вблизи него всегда возникает значительный низкочастот-
ный шум, приводящий к хаотическому движению интер-
ференционной картины, которое должно стирать наведен-
ную решетку при длительном воздействии. Это подтвер-
ждается экспериментально: при длительной (секунды) 
выдержке внутри области захвата сверху практически на 
всех датчиках возникают биения. При относительно быст-
ром сканировании в процессе прямого измерения захвата 
сверху шум не успевает стереть наведенное поглощение, 
что дает значение зоны захвата сверху, которое больше 
диэлектрического. Отсюда можно предполагать, что в 
большинстве датчиков захват, наведенный решеткой по-
глощения, превышает обычный захват, обусловленный 
диэлектрической шероховатостью (дефектами). Поскольку 
биения наблюдаются на частоте 10–20 Гц, можно также 
предположить, что именно такой захват (диэлектриче-
ский) может быть обеспечен существующей технологией 
при отсутствии поглощения. То есть внимание разработ-
чиков в настоящий момент должно быть уделено на 
борьбе с поглощением. 

IV. ВЫВОДЫ 
В результате настоящей работы разработана простая 

и эффективная методика определения зоны захвата по 
нелинейным искажениям информационного сигнала ЛГ. 
Экспериментально показано, что в диапазоне частот би-
ений от нуля до 5-10 КГц для исследуемого типа резона-
тора СВВ значительно возрастает, что объясняется наве-
дением поглощения в покрытиях лазерных зеркал. Экс-
периментально измеренный на этих частотах захват не-

плохо согласуется с точностными параметрами ЛГ, от-
куда (с высокой вероятностью) следует, что СВВ в рабо-
чем режиме ЛГ определяется наведенным поглощением 
в покрытиях лазерных зеркал. 
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I. ВВЕДЕНИЕ 
Лазерные гироскопы (ЛГ) широко применяются в 

инерциальной навигации для решения различных задач 
от управления движением самолетов до диагностики 
железнодорожного пути [1]. Генеральное направление 
развития технологии ЛГ идет по пути уменьшения оп-
тических потерь кольцевого резонатора и прецизионных 
лазерных зеркал [1–3]. Технология изготовления зеркал 
обеспечивает высочайшие параметры, коэффициент 
отражения лучших современных лазерных зеркал до-
стигает 0,999995. Управлять тонкостями технологиче-
ского процесса можно только на базе развитой прецизи-
онной метрологии параметров зеркал, прежде всего оп-
тических потерь. Сегодня для этого используется метод 
многолучевой интерференции, позволяющий по резо-
нансным характеристикам оптического резонатора 
определить потери всех входящих в него оптических 
элементов [4–6]. Для определения потерь отдельных 
зеркал традиционно используется Г-образный лазерный 
резонатор, который преобразуется в линейный для вы-
деления потерь отдельного измеряемого зеркала [7]. 
Измерения в кольцевом резонаторе дают лишь усред-
ненную по всем зеркалам величину [6]. Недостатками 
методов являются: в первом случае для выделения по-
терь измеряемого зеркала приходится изменять конфи-
гурацию резонатора, что приводит к дополнительным 
ошибкам, а во втором случае средняя величина потерь 
рассчитывается по разнотипным зеркалам, что затруд-
няет выделение информации о каждом технологическом 
процессе напыления или полировки. Данные недостатки 
ухудшают точность измерений и снижают эффектив-
ность управления технологией.  

Целями настоящей работы является разработка и 
экспериментальная проверка методики, позволяющей 
измерять (выделять) потери отдельного зеркала в соста-
ве кольцевого резонатора. 

В настоящей работе была разработана и опробована 
относительно простая методика, позволяющая выделить 
потери измеряемого зеркала из суммарных потерь всего 
оптического резонатора. Причем это можно сделать как 
для Г-образного, так и для кольцевого пассивных резо-
наторов. 

Работа выполнялась на четырех зеркальном кольце-
вом резонаторе. Основу пассивного резонатора (кон-

трольного), предназначенного для измерения потерь от-
дельных (измеряемых) зеркал, составлял пассивный ре-
зонатор с тремя рабочими (контрольными) зеркалами. В 
этом резонаторе предварительно удалена диафрагма, что 
сделано для минимизации дифракционных потерь. Сум-
марные потери контрольных зеркал резонатора опреде-
ляли следующим образом. Проводили четыре измерения 
потерь контрольного резонатора, образованного тремя 
рабочими и каждым (одним) из измеряемых зеркал. По-
лученные результаты можно представить в виде: 
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,

1 1

2 2

3 3

4 4

LR L LK
LR L LK
LR L LK
LR L LK

 

 

 

 

 (1а) 

где LR1–4 – измеренные величины потерь пассивного 
резонатора, образованного тремя рабочими и каждым 
(одним) из измеряемых зеркал, ΣLК – пока не известные 
потери трех контрольных зеркал, L1–4 – пока не извест-
ные потери каждого из четырех измеряемых зеркал, 
причем измеряемые зеркала должны составлять ком-
плект, из которого можно собрать резонатор. Малость 
дифракционных потерь на всех этапах измерений до-
полнительно проверяли по спектру резонатора сравне-
нием потерь нулевой и поперечных мод. Как известно 
[8], при равенстве потерь основной моды (ТЕМ00) и 
поперечных мод (ТЕМ01(10)) дифракционные потери 
моды ТЕМ00 близки к нулю.  

Система (1а) представляет собой систему из четырех 
уравнений с пятью неизвестными. Чтобы получить пя-
тое уравнение, возьмем еще один такой же, вспомога-
тельный резонатор (с нулевыми дифракционными поте-
рями) и соберем на нем четыре ранее измеренных зер-
кала. Измеряя потери вспомогательного резонатора по-
лучим: 

43215 LLLLLR  , (1б) 

где LR5 – потери четырех ранее измеренных зеркал, 
установленных на вспомогательном резонаторе. 

Нетрудно видеть, что уравнения (1а) и (1б) образуют 
систему из пяти уравнений с пятью неизвестными, из 
которых легко вычислить ΣLК и L1–4. Далее устанавливая 
в пассивный резонатор зеркала с неизвестными потеря-
ми, измеряем потери всего пассивного резонатора LRi и 
находим потери любого измеряемого зеркала Li как 

 Kii LLRL . (2) 
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Такова достаточно простая методика нахождения 
потерь рабочих зеркал в пассивном резонаторе.  

Точность определения ΣLК можно значительно повы-
сить за счет увеличения числа измеряемых зеркал. Из 
пяти зеркал можно сформировать две независимых си-
стемы уравнений и получить два значения ΣLК. Далее 
увеличивая число измеряемых зеркал и, следовательно, 
независимых систем уравнений, можно увеличить точ-
ность определения ΣLК усреднением по всем независи-
мым системам. Минимизация влияния дифракционных 
потерь на погрешность измерения обеспечивается удале-
нием диафрагмы и контролем спектра мод, то есть обес-
печением равенства потерь основной и поперечных мод в 
процессе измерений. Еще одним источником погрешно-
сти могут быть смещения оптического контура по кон-
трольным зеркалам при установке в резонатор измеряе-
мых сферических зеркал, возникающей из-за неравно-
мерности распределения потерь по поверхности зеркал. 
Уменьшают данную погрешность уменьшением данного 
смещения, которое достигается включением в состав 
контрольных зеркал хотя бы одного сферического зерка-
ла с малым радиусом кривизны, выбранным из условия 

шR<<KR , (3) 

где RК – радиус кривизны контрольного сферического 
зеркала, Rш – радиус кривизны зеркал, используемых в 
штатных кольцевых лазерах (КЛ). Осуществить такой 
подбор не представляет сложности, поскольку в КЛ ис-
пользуются сферические зеркала с большим радиусом 
кривизны. Конкретное значения соотношения радиусов 
RК и Rш выбирается в соответствии с теорией разъюсти-
ровок кольцевых резонаторов [8], чтобы обеспечить 
малое смещение осевого контура при смещении штат-
ных измеряемых сферических зеркал по посадочной 
плоскости моноблока пассивного резонатора. Это поз-
воляет определить распределение потерь по всей рабо-
чей поверхности измеряемых зеркал. Зная это распреде-
ление нетрудно провести отбор контрольных зеркал с 
малым разбросом потерь по поверхности и провести 
повторную сборку контрольного резонатора с улучшен-
ным комплектом контрольных зеркал [9]. Таким обра-
зом, можно уменьшить погрешность измерения, обу-
словленную смещением осевого контура рабочего и 
вспомогательного пассивных резонаторов. 

Самой простой проверкой достоверности методики 
измерения потерь зеркал является сравнение потерь, 
измеренных автономно на каждом зеркале в контроль-
ном резонаторе с результатами измерения потерь тех же 
зеркал в составе собранных штатных резонаторов. Точ-
ность такого единичного сравнения невелика, но может 
быть существенно увеличена при статистическом ана-
лизе большого количества экземпляров кольцевых резо-
наторов и подготовленных для сборки комплектов зер-
кал. Сравнение затрудняется наличием относительно 
больших обеспечивающих селекцию нулевой моды в 
режиме генерации дифракционных потерь в резонато-
рах, которые заметно различаются в разных образцах, 
что снижает достоверность статистики. Определение 
дифракционных потерь в резонаторе возможно по из-
вестным потерям нулевой и поперечной мод. Как из-
вестно [8], дифракционные потери на моде ТЕМ00 зави-
сят от относительной разности потерь нулевой и попе-
речной мод: 

  0000015 / LLLC  , (4) 

где L00, L01 – потери резонатора на модах ТЕМ00 и 
ТЕМ01 соответственно. Соотношение (4) определяет 
селекцию мод в лазере, поэтому величину Сs обычно 
называют селективностью. Расчетная зависимость ди-
фракционных потерь от С5, была получена А. М. Хро-
мых для неплоского резонатора с эквидистантным спек-
тром, применяемого в зеемановских ЛГ. Эта зависи-
мость хорошо аппроксимируется соотношением 

 200520051 LCLCd   , (5) 

где αd – дифракционные потери резонатора на моде 
ТЕМ00, α1, α2 – коэффициенты. Вычисление дифракци-
онных потерь позволяет выделить потери зеркал в со-
ставе резонатора: 

  dRiR LL  , (6) 

где LR – потери собранного резонатора, измеренные по-
сле сборки и юстировки. Сравнение потерь зеркал, 
определенных в составе резонаторов по формуле (6) с 
потерями тех же зеркал, измеренными ранее на кон-
трольном резонаторе, позволяет сделать выводы о точ-
ности метода и качестве выполнения технологических 
операций. На рис. 1 представлены результаты этого ста-
тистического сравнения потерь зеркал, проведенного по 
большому числу сформированных комплектов и со-
бранных резонаторов. 

 
Рис. 1. Относительное распределение суммарных потерь зеркал в 
составе резонаторов и на этапе автономного измерения потерь. Крас-
ная кривая – суммарные потери зеркал в резонаторе после сборки; 
синяя кривая – суммы потерь тех же зеркал, измеренных автономно на 
контрольном резонаторе 

Хорошее совпадение относительных распределений 
потерь комплектов зеркал установленных в резонатор с 
данными автономных измерений свидетельствует о точ-
ности методики измерения потерь отдельных зеркал, пра-
вильности определения дифракционных потерь и о неиз-
менности параметров зеркал при выполнении технологи-
ческих операций сборки, юстировки, хранения и прочих. 

Следующей проверкой достоверности методики яв-
ляется сравнение потерь зеркал с коэффициентом уси-
ления лазерной активной среды путем измерения порога 
генерации в лазере [4, 7]. Точность такого сравнения 
невелика. Существенно повысить точность метода мож-
но путем использования измерения величины зееманов-
ского расщепления частот в КЛ вместо порога генера-
ции, а также использованием статистического анализа. 
Эффект Зеемана в КЛ хорошо изучен, и на его основе 
созданы ЛГ, которые широко применяются на практике 
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[10]. Разработана теория [11, 12], позволяющая рассчи-
тывать частоту зеемановских биений в КЛ исходя из 
измеренных потерь резонатора. На рис. 2 представлена 
теоретически рассчитанная частота биений зееманов-
ского КЛ при среднем усилении и заданном магнитном 
поле в зависимости суммарных потерь резонатора.  

 
Рис. 2. Зависимость частоты зеемановских биений в кольцевом лазере 
от потерь резонатора. Красная кривая – теоретический расчет; синие 
ромбы – экспериментальные значения частоты биений на резонаторах 
с измеренными потерями 

Здесь же приведены результаты измерений частоты 
биений в кольцевых лазерах с ранее измеренными поте-
рями. Видно хорошее согласование теории с экспери-
ментом. 

В рамках настоящей работы разработан контроль-
ный кольцевой резонатор и методика измерения потерь 
отдельных зеркал в составе этого резонатора. Проведена 
экспериментальная проверка методики и подтверждена 
ее достоверность. 
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Аннотация—В работе представлены результаты ис-
следования по созданию мультичастотного твердотельного 
лазерного гироскопа на широкополосной активной среде 
YAG:Cr4+. В гироскопе для повышения точности и подав-
ления шумов используется режим синхронизации мод. На 
основе выполненных экспериментов и теоретического 
обоснования показано значительное сокращение спек-
тральной ширины сигналов биений продольных мод и 
улучшение точности в режиме синхронизации мод. Пред-
ставлены методы стабилизации частоты генерации в 
кольцевом лазере гироскопа в многочастотном режиме с 
использованием эталона частоты и насыщающегося по-
глотителя. Рассмотрен метод создания частотной подстав-
ки на основе электрооптического модулятора.  

Ключевые слова—твердотельный лазерный гироскоп, 
кольцевой лазер, синхронизация мод, захват частоты. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Современные лазерные гироскопы, используемые в 

навигационных системах, в основном построены на ос-
нове кольцевого He-Ne лазера благодаря ряду качеств, 
присущих газовым лазерам. В первую очередь это узкая, 
неоднородно уширенная линия усиления, большое се-
чение вынужденного перехода, однородная разреженная 
активная среда, накачка электрическим разрядом, гене-
рация в видимом диапазоне и ряд других качеств [1]. 
Эти качества способствуют генерации очень узкой ли-
нии излучения, незначительной конкуренции встречных 
волн, высокой стабильности генерируемого излучения, 
что важно для лазерного гироскопа. В то же время He-
Ne лазерные гироскопы требуют применения сложных 
вакуумных технологий при их производстве. Такие ги-
роскопы обладают достаточно высоким энергопотреб-
лением, подвержены влиянию магнитных полей. В этом 
плане твердотельные лазерные гироскопы [2, 10, 12, 13] 
обладают большим преимуществом: высокой техноло-
гичностью при производстве, возможностью создания 
масштабируемого в размерах гироскопа, малым энерго-
потреблением и высокой эффективностью генерации. 
Эффективность генерации может составлять десятки 
процентов. Высокая эффективность и теплопроводность 
активной среды приводит к малым тепловым возмуще-
ниям излучения. Главное преимущество таких гироско-
пов – это высокая механическая прочность. Создание 
твердотельного лазерного гироскопа сдерживается од-

нородной линией усиления активной среды, приводя-
щей к сильной конкуренции встречных волн в кольце-
вом лазере и нестабильности двунаправленной генера-
ции. Кроме того, в усиливающей среде активные цен-
тры находятся в фиксированном положении и обладают 
большим временем жизни, что приводит при захвате 
частоты к формированию решеток инверсии и, соответ-
ственно, периодической структуре показателя прелом-
ления и усиления. Ввиду рассеяния на этих структурах 
связь встречных волн усиливается и в результате увели-
чивается и область захвата, и конкуренция встречных 
волн. Тем не менее сложности, возникающие при созда-
нии твердотельного лазерного гироскопа, успешно пре-
одолеваются [2, 10, 12, 13]. В работах фирмы Thales 
представлены твердотельные гироскопы на YAG:Nd3+, 
обладающие параметрами, близкими к He-Ne лазерным 
гироскопам [10, 13]. В университете University of New 
Mexico создан твердотельный лазерный гироскоп на 
основе Ti3+:Al2O3 [2], работающий в режиме синхрони-
зации мод, в котором преодолены основные препят-
ствия для успешной работы таких гироскопов.  

В работе в созданном твердотельном лазерном гиро-
скопе [12] в качестве активной среды был использован 
кристалл YAG:Cr4+ [3–10], обладающий широкой линией 
усиления ~76 ТГц. Это позволяет генерировать большое 
количество продольных мод даже для кольцевого лазера 
с небольшим периметром и при их синхронизации полу-
чать фемтосекундные импульсы. При генерации им-
пульсов длительностью 30 фс их длина в пространстве 
составляет чуть меньше 10 мкм. Обеспечив их пооче-
редное прохождение в активной среде, можно суще-
ственно ослабить основные отрицательные факторы, 
присущие твердотельным активным средам.  

II. ПОДАВЛЕНИЕ ШУМОВ И СОКРАЩЕНИЕ СПЕКТРАЛЬНОЙ 
ШИРИНЫ СИГНАЛА БИЕНИЙ ПРИ СИНХРОНИЗАЦИИ МОД 
В лазерах на твердотельных активных средах шири-

на линии усиления обычно существенно больше частот-
ного межмодового интервала и это приводит к генера-
ции большого количества мод. В то же время в He-Ne 
лазерных гироскопах чаще всего используется двухча-
стотный или четырехчастотный режим генерации. 
Обычно многочастотный режим, если не предпринять 
специальных мер, приводит к увеличению флуктуаций 
параметров генерируемого излучения и поэтому мало-

Исследование выполнено при финансовой поддержке РФФИ в 
рамках научного проекта № 20-07-00962 а. 
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применим для использования в лазерных гироскопах. 
Использование синхронизации мод в многочастотном 
лазере приводит не только к эквидистантности спектра 
продольных мод, но и к их фазированию. Из-за наличия 
определенной области параметров генерации, в которой 
возможна устойчивая синхронизация мод, внешние воз-
действия на отдельные моды, не приводящие к выходу 
за пределы этой области, будут существенно ослаблены 
благодаря связанности мод. Таким образом, синхрони-
зация продольных мод приводит к существенному по-
давлению шумов как фундаментальных, присущих ла-
зеру, так и технических, связанных с различными воз-
мущениями [2, 11, 12]. Поскольку при генерации сверх-
коротких импульсов все поле сосредоточено в импуль-
се, внешние возмущения, действующие на оптические 
элементы резонатора в моменты между импульсами, 
вызывают меньшие возмущения в генерируемом излу-
чении. Так как импульсы фемтосекундной длительности 
в пространстве вдоль оси распространения могут иметь 
размер ~10 микрон, то их контакт с возмущающими 
излучение элементами резонатора крайне мал и внеш-
ние возмущения будут существенно ослаблены. Кроме 
того, синхронизация продольных мод также уменьшает 
область захвата частоты, ослабляя связь встречных волн 
в лазерном гироскопе [2, 12]. 

 
Рис. 1. Семейство зависимостей относительного сокращения ширины 
линии генерации моды от ее порядка n при различном числе синхро-
низированных мод N 

В режиме синхронизации мод сокращение есте-
ственной ширины линии генерации продольной моды n 
при синхронизации N мод описывается следующим вы-
ражением [11]: 
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Здесь n
fr  – спектральная ширина моды в режиме 

свободной генерации, центральная мода имеет номер 
n=0; N1, N2.– населенности рабочих уровней, P – генери-
руемая мощность, c – ширина резонансной кривой 
резонатора – частота генерации. Сокращение ширины 
спектральной линии генерации синхронизированных 
продольных мод в соответствии с (1) показано на рис. 1. 

Необходимо отметить, что одним из основных фак-
торов, затрудняющих использование твердотельных ла-
зерных сред в лазерных гироскопах, является однород-
ное уширение, приводящее к конкуренции генерируе-
мых встречных волн [2, 10, 12, 13]. Использование син-

хронизации мод и особенностей взаимодействия поляри-
зованного излучения с активными центрами в YAG:Cr4+ 
позволяет существенно ослабить этот негативный фак-
тор [2, 12]. 

III. ОСНОВНЫЕ ПАРАМЕТРЫ АКТИВНОЙ СРЕДЫ YAG:CR4+ 
Для накачки активной среды YAG:Cr4+ может быть ис-

пользован как YAG:Nd3+ лазер с длиной волны ~1.06 мкм, 
так и полупроводниковый или волоконный. Также есть 
ряд особенностей, приводящих к ослаблению конкурен-
ции встречных волн [7, 12]. В работе [7] показано, что 
переход между двумя любыми энергетическими уров-
нями следует разделять на два в соответствии с поляри-
зациями и их ориентациями. Основные параметры ак-
тивной среды YAG:Cr4+ и лазеров на ее основе приведе-
ны в табл. 1 [3–9]. 

ТАБЛИЦА 1 

№ N, 
1018 cm–3 

(погл), 
10–18 см² τ, μs λ, μm P (изл), 

10–19 cm2 

[3]  σgs=5.7(±2) 
σes=0.8(±0.2)     

[4]   3.4–4.5 1.42 7.5 mJ  

[5] 9 σ0π=3.9–5.0 
σ0σ=0.15–0.19 4.2±0.1    

[6]  7 3.4 1.4  3 

[7] 1   1.48–1.49 200 mW  
[8] 0.2–1.5 0.36–7.0    0.95–3.3 
[9] 1.2 7 3.4 1.45 1.9 W 0.75 

 

Работа лазера происходит между двумя широкими 
полосами 3T2 и 3A2, состоящими из набора энергетиче-
ских колебательных подуровней (рис. 2). 

 
Рис. 2. Схема энергетических уровней в кристалле YAG:Cr4+, исполь-
зуемых для работы лазера 

Благодаря этому лазер работает по четырехуровневой 
схеме. Конкуренция встречных волн в кольцевом лазере 
на YAG:Cr4+ существенно ослаблена. Это возможно бла-
годаря таким особенностям среды, как способность к 
генерации фемтосекундных импульсов, а также особен-
ностям взаимодействия при генерации активных центров 
ионов Cr4+ с поляризованным излучением. 

IV. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА 
В созданном твердотельном лазерном гироскопе на 

YAG:Cr4+ (рис. 4) [12] синхронизация мод получается 
либо с помощью акустооптического модулятора, либо 
за счет керровской нелинейности в активной среде. Для 
получения высокой точности в твердотельном лазерном 
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гироскопе необходима стабилизация частоты генерации 
лазера. Следует отметить сложность технического ре-
шения этой задачи и отсутствие на данный момент со-
ответствующих методов в литературе [2, 10, 12, 13]. В 
работе для стабилизации частоты генерации в многоча-
стотном лазере использовано смещение «глухого» зер-
кала, установленного на пьезодвигатель для перестрой-
ки периметра резонатора. Управляющий сигнал выраба-
тывался путем сравнения частоты межмодовых биений 
m+1–m с частотой эталонного генератора (рис. 4). 
Также изучен метод стабилизации частоты кольцевого 
лазера по сигналу биений между удвоенной частотой 
низкочастотной моды 2m и высокочастотной модой, 
частота которой 2m (6) вдвое выше благодаря широкой 
линии генерации: 

2m

c cm
L L


  


,                         (3) 

2 2
2m

c cm
L L


  


,                       (4) 

2 2 2
2m

c cm
L L


  


,                     (5) 

2 2
2m m

c
L


   


,                        (6) 

где m частота моды m, 2m частота моды 2m, 2m 
частота второй гармоники моды m,сдвиг фазы при 
отражении от зеркал и за счет внутрирезонаторной дис-
персии, L – периметр резонатора, m – целое число. Для 
получения второй гармоники излучения моды m исполь-
зуется нелинейный кристалл. Разность частот между ча-
стотой низкочастотной моды и ее удвоенной частотой 
спектра лазера на YAG:Cr4+ достигает ~180 ТГц, а раз-
ность частот между низкочастотной компонентой спек-
тра и высокочастотной ~76 ТГц. Поэтому напрямую сиг-
нал биений между второй гармоникой низкочастотной 
компоненты спектра мод и высокочастотной получить 
невозможно, и для стабилизации необходимо использо-
вать дополнительный лазер для смещения частоты. Рас-
смотрен вариант стабилизации частоты с использованием 
поглощающей ячейки. В качестве поглощающей ячейки 
удобно использовать C2H2 – ацетилен, имеющий ряд ли-
ний поглощения вблизи 1.5 мкм. Через ячейку C2H2 про-
пускается генерируемое излучение, и частота лазера 
подстраивается на максимум поглощения излучения, 
регистрируемого фотоприемником, путем изменения 
периметра резонатора. 

В целях создания знакопеременной частотной под-
ставки в резонатор лазера устанавливается фазовый 
электрооптический модулятор, управляемый от сигнала 
со скоростного фотоприемника, регистрирующего им-
пульсы излучения, получаемые при синхронизации мод. 
Периодическое изменение оптической длины резонато-
ра с помощью модулятора таким образом, чтобы для 
импульса, распространяющегося по часовой стрелке, 
оптическая длина увеличивалась, а импульс против ча-
совой стрелки проходил модулятор, когда оптическая 
длина уменьшается, будет приводить к изменению часто-
ты биений встречных волн, регистрируемых при совпа-
дении импульсов на выходе оптического смесителя. Это 
создает смещение разности частот встречных волн для 
устранения влияния связи волн через рассеяние. 

Создание внутрирезонаторной дисперсии, необхо-
димой для генерации фемтосекундных импульсов в ре-
жиме синхронизации мод, и перестройка длины волны 
излучения происходили с использованием призмы, уста-
новленной в резонаторе (рис. 4) [12]. Оптимальная длина 
волны с точки зрения генерации наиболее коротких им-
пульсов получилась ~1.5 мкм, при этом есть возможность 
ее перестройки в широком диапазоне длин волн. Для 
накачки использовался волоконный иттербиевый лазер, 
генерирующий на длине волны 1.064 мкм. Кроме того, 
была изучена возможность использовать в качестве 
накачки полупроводниковый лазер, а также твердотель-
ный лазер на YAG:Nd3+, работающий в режиме синхро-
низации мод для получения синхронной накачки. 

Используя акустооптический модулятор для синхро-
низации мод, в YAG:Nd3+ лазере было зарегистрировано 
сокращение ширины спектра сигнала биений продоль-
ных мод более чем в 50 раз (рис. 3). 

 

Рис. 3. Спектр сигнала биений продольных мод без синхронизации 
мод – ширина спектра ~80 кГц (слева) и при синхронизации мод – 
ширина спектра ~1.5 кГц (справа) 

В результате оптимизации и настройки параметров 
резонатора YAG:Cr4+ лазера была получена стабильная 
двунаправленная генерация в кольцевом лазере в режиме 
синхронизации мод. Резонатор кольцевого лазера имеет  
z – образную конфигурацию, в котором сферические зер-
кала M3 и M4 обеспечивают фокусировку излучения мо-
ды в активной среде (рис. 4). Полученная выходная мощ-
ность в каждом направлении достигала 100 мВт. Для 
синхронизации мод использовался керровский меха-
низм, когда в активной среде, благодаря сильной фоку-
сировке излучения, формируется керровская линза, при-
водящая к расширению пучка на переднем и заднем 
фронте импульса (рис. 4, c). Затем, когда импульс с та-
ким поперечным пространственным распределением 
проходит через диафрагму, то передний и задний фронт 
сокращаются, обладая большими потерями ввиду боль-
шего поперечного размера (рис. 4, c). Это и приводит к 
формированию более коротких импульсов. В результате 
в лазере генерируется последовательность фемтосе-
кундных импульсов. Керровская линза в активной среде 
формируется благодаря гауссовому распределению по-
перечной структуры поля основной моды и оптическо-
му эффекту Керра. Для ее создания требуется очень 
сильная фокусировка излучения и сверхкороткие им-
пульсы, обеспечивающие большие интенсивности ввиду 
малости эффекта. При настройке лазера в режим син-
хронизации мод была получена длительность импульсов 
порядка 400 фс, и в этом случае наблюдалось уменьше-
ние флуктуаций интенсивности, спектра генерируемого 
излучения и частоты биений встречных волн. 
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Рис. 4. Схема экспериментальной установки твердотельного лазерного 
гироскопа на YAG:Cr4+ с системой стабилизации частоты генерации 
лазера 

Генерация фемтосекундных импульсов также под-
тверждается и по измеренным спектрам импульсов вы-
ходного излучения (рис. 5). 

 
Рис. 5. Уширение оптического спектра выходного излучения лазерно-
го гироскопа при синхронизации мод 

Сигнал биений встречных волн детектировался на 
фотоприемнике, размещенном на выходе оптического 
смесителя, и затем регистрировался с помощью ско-
ростного АЦП. В целом экспериментальные исследова-
ния показали высокую стабильность двунаправленной 
генерации в кольцевом лазере. Чувствительность лазер-
ного гироскопа к вращению определялась по расщепле-
нию спектров частот продольных мод при повороте оп-
тического стола и составила ~1o/сек. Полученный ре-
зультат связан с отладкой оптической схемы из дис-
кретных элементов, не дающих высокую стабильность, 
как в монолитных резонаторах. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В результате расчетов и численного моделирования 

создана экспериментальная установка лазерного гиро-
скопа на основе активной среды YAG:Cr4+. Получена 
керровская синхронизация мод. Проведены исследования 
по созданию системы стабилизации длины резонатора на 
поглощающей ячейке и знакопеременной частотной под-
ставке на основе электрооптического затвора. 

Исследования показали, что используемая активная 
среда YAG:Cr4+ приводит к малой конкуренции при ге-
нерации встречных волн, высокой стабильности двуна-
правленной генерации и уменьшению флуктуаций сиг-
нала биений при стабилизации частоты генерации в ре-
жиме синхронизации мод. Это повышает точность из-
мерения угловых величин при использовании твердо-
тельного лазерного гироскопа на YAG:Cr4+. 

В целом, проведенные исследования показали хоро-
шие перспективы создания твердотельного лазерного 
гироскопа на YAG:Cr4+, работающего в многочастотном 
режиме генерации при использовании синхронизации 
мод и стабилизации частоты генерации путем активного 
управления периметром резонатора. 
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Аннотация—В работе представлены результаты рабо-
ты по созданию четырехчастотного зеемановского лазер-
ного гироскопа с непланарным резонатором в виде пра-
вильного тетраэдра с периметром 28 см. Представлен но-
вый физический принцип построения системы регулиро-
вания (стабилизации) длины резонатора на основе измере-
ния частоты сигнала биений мод ортогональных поляри-
заций, разнесенных за счет излома резонатора. Проведен 
анализ различных методов стабилизации длины резонато-
ра, обеспечивающих стабильность частоты генерации 
кольцевого лазера гироскопа. Показан метод улучшения 
вычитания влияния внешних магнитных полей, благодаря 
оптимальному выбору рабочей точки работы системы 
регулирования периметра. Проведен анализ факторов, 
влияющих на достижение максимально возможной точно-
сти измерений в созданном четырехчастотном лазерном 
гироскопе. 

Ключевые слова—лазерный гироскоп, четырехчастот-
ный лазерный гироскоп, зеемановский лазерный гироскоп, 
система регулирования периметра, зеемановская подставка. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время лазерные гироскопы [1–15] яв-

ляются наиболее часто используемыми датчиками угло-
вой скорости и ориентации в современных БИНС. Это 
обусловлено целым рядом их положительных качеств, 
таких как высокая точность, малое время готовности, 
относительно небольшие габариты, высокая механиче-
ская прочность. На данный момент в навигации исполь-
зуется несколько видов лазерных гироскопов, отличаю-
щихся друг от друга в первую очередь способом созда-
ния частотной подставки, а отсюда и режимами работы, 
конструкцией и методами обработки данных. Одним из 
востребованных лазерных гироскопов, используемых в 
БИНС для высокодинамичных подвижных объектов, а 
также в авиации, является зеемановский двухчастотный 
лазерный гироскоп [2, 3, 10–12, 14, 15]. В этом гироско-
пе используется зеемановское расщепление уровней в 
совокупности с затягиванием частоты, обусловленной 
аномальной дисперсией контура усиления, для создания 
магнитооптической подставки. Это, с одной стороны, 
позволяет рабочую точку на выходной частотной харак-
теристике сместить в линейную область, а с другой – 
такой гироскоп не имеет подвижных частей за исключе-
нием малых смещений зеркал пьезодвигателями. Такой 
метод приводит к меньшему случайному дрейфу и ма-
лой чувствительности к ускорениям и ударам, но при 
этом появляется чувствительность к воздействию внеш-
них магнитных полей [3]. 

Четырехчастотный лазерный гироскоп [2, 4–12, 14, 15], 
генерируя две пары встречных волн с ортогональной 
круговой поляризацией, позволяет вычесть влияние 
внешних магнитных полей и при этом еще и удвоить 
чувствительность к вращению. Это возможно, посколь-
ку воздействие магнитного поля благодаря эффекту Зе-
емана для ортогональных круговых поляризаций приво-
дит к разности частот генерации встречных волн на од-
ну величину, но с разным знаком. Таким образом, скла-
дывая разности частот встречных волн, влияние маг-
нитного поля, в том числе и нестабильности магнитооп-
тической подставки, можно вычесть из измеряемой уг-
ловой скорости. Необходимо отметить, что поскольку 
чувствительность к воздействию магнитного поля зави-
сит не только от магнитного поля, но и от величины 
затягивания частоты каждой из волн, определяемой 
контуром усиления, интенсивностью генерируемой 
волны и положением линии генерации относительно 
контура усиления, то полное вычитание влияния маг-
нитного поля будет происходить, только если величина 
затягивания будет одинаковая. Поскольку затягивание 
частоты определяется положением линии генерации 
относительно контура усиления и его характеристика-
ми, то ключевым моментом наилучшей компенсации 
влияния магнитных полей является выбор исходного 
сигнала в методе стабилизации и стабильность работы 
системы регулирования периметра. 

II. СИСТЕМА РЕГУЛИРОВАНИЯ ПЕРИМЕТРА 
В работе представлены результаты создания нового 

четырехчастотного зеемановского лазерного гироскопа 
с непланарным симметричным резонатором [14, 15] и 
его система регулирования периметра, позволяющая 
наилучшим образом уменьшить влияние внешних маг-
нитных полей и выбрать точку стабилизации длины пе-
риметра, обеспечивая высокую точность работы гиро-
скопа. Резонатор созданного четырехчастотного лазер-
ного гироскопа является непланарным и имеет форму 
правильного тетраэдра, что приводит к неэквидистант-
ному спектру частот для собственных мод с левой и 
правой круговой поляризацией. Поэтому при выборе 
рабочей точки существует две возможности, когда гене-
рируются одновременно моды с левой и правой поляри-
зацией с большим расщеплением частоты (~606.5 МГц) 
или с меньшим (~462.5 МГц). Сам контур усиления бла-
годаря использованию двух изотопов неона имеет 
большую ширину (~2.3 ГГц), чем одноизотопный. Об-
щий контур усилений можно составить из двух, соот-
ветствующих каждый своему изотопу и разнесенных на 
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875 МГц. Для уменьшения остаточной чувствительно-
сти зеемановского четырехчастотного лазерного гиро-
скопа к внешним магнитным полям рабочая точка, 
определяемая частотами генерации излучения мод с 
левой и правой поляризацией относительно контура 
усиления, была выбрана так, чтобы обеспечивалось ра-
венство по модулю чувствительностей к магнитному 
полю для мод ортогональных поляризаций. Такая точка 
определяется по равенству частот зеемановских подста-
вок для каждой из ортогональных мод. Это способству-
ет наилучшему вычитанию влияния внешних магнит-
ных полей при сложении сигналов биений встречных 
волн от мод ортогональных поляризаций. При этом сте-
пень подавления внешнего магнитного поля может до-
стигать трех порядков. Необходимо отметить, что кроме 
оптимальной точки равенства зеемановских подставок в 
середине диапазона перестройки частот подставок орот-
гоналных мод, есть еще и точки на краях диапазона, 
работа в которых будет нестабильной, и система выбора 
рабочей точки должна предусматривать их исключение. 

Другим критерием выбора рабочей точки для стаби-
лизации периметра может быть частота биений мод ор-
тогональных поляризаций. В этом случае система регу-
лирования периметра перестраивает длину резонатора в 
максимум частоты сигнала биений мод ортогональных 
поляризаций (рис. 1), что соответствует максимальной 
величине суммарного затягивания частоты для ортого-
нальных поляризаций, разнесенных по частоте мод. В 
этом случае система регулирования периметра будет 
работать даже без наличия подставки независимо от 
наличия магнитного поля, а кроме того, так как измеря-
ется изменение разности оптических частот, получается, 
что само изменение имеет существенно большую вели-
чину, чем, например, изменение частоты магнитоопти-
ческой подставки.  

 
Рис. 1. Зависимость частоты сигнала биений ортогональных поляри-
заций от перестройки частоты резонатора 

Также для работы такой системы регулирования пе-
риметра не требуется оптический смеситель. Основным 
недостатком такой системы можно считать достаточно 
высокие частоты (~500 МГц) обрабатываемых сигналов. 
Но поскольку изменение частоты биений происходит в 
диапазоне десятков кГц, то высокую частоту можно 
преобразовать за счет смещения частоты классическим 
методом путем гетеродинирования. Кроме поддержания 
стабильной частоты генерации гироскопа при таком 
выборе рабочей точки оказывается, что ширина спектра 
сигнала биений мод ортогональных поляризаций имеет 

минимум (рис. 2). Это говорит о более стабильной работе 
лазера в этой точке и минимуме флуктуаций излучения. 

 
Рис. 2. Зависимость спектральной ширины сигнала биений ортого-
нальных поляризаций от перестройки частоты резонатора 

Система регулирования периметра, базирующаяся на 
выравнивании зеемановских частот сигналов биений 
мод ортогональных поляризаций, позволяет получить 
одинаковые магнитные чувствительности и, тем самым, 
компенсировать внешнее магнитное поле. В этом случае 
для суммы частот зеемановских биений пучков ортого-
нальных поляризаций [9] можно записать: 

1 2f f K   , где ( , )K K    ,      (1) 

  – расстройка частоты,   – ширина полосы резона-
тора,   – превышение усиления над потерями,   – зее-
мановское расщепление подуровней,   – межмодовый 
интервал, ( , )K    – функция магнитной чувствительно-
сти к расстройке. 

В случае управления периметром по сигналам изме-
нения частоты мод ортогональных поляризаций, вслед-
ствие зависимости их частоты от изменения показателя 
преломления согласно дисперсионной кривой [16], 
определяемой для частоты каждой из мод ортогональ-
ных поляризаций без учета зеемановского расщепления, 
для частот мод можно записать: 

( )
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cf m
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 


,                              (2) 

где           2

0( ) 2n n s e    , 

L

m , 0

Δ
f f

F


  ,           (3) 

где L – длина резонатора, F – ширина контура усиления, 
 – длина волны излучения, n() – изменение показателя 
преломления, обусловленное аномальной дисперсией 
активной среды, f – частота холодного резонатора. Таким 
образом, разность частот f=f1–f2 (частота биений) между 
модами правой и левой поляризации, каждая из которых 
– f1 и f2 – изменяется согласно (2), приведена на рис. 3. 
Эта зависимость имеет максимум, показанный на рис. 3 
(теоретическая кривая) и рис. 1 (экспериментальные дан-
ные). Он соответствует симметричному относительно 
центра контура усиления расположению мод ортогональ-
ной поляризации (разнесенных на ~462.5 МГц (рис. 5, a) 
или ~606.5 МГц (рис. 5, b). 
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Рис. 3. Зависимости изменения частоты генерации для моды с одной 
круговой поляризацией f1, ортогональной поляризацией f2 и их раз-
ность частот при перестройке длины резонатора (отстройке частот 
резонатора) f=f1–f2 

Таким образом, поскольку изменение частоты при 
перестройке периметра в данном методе почти на два 
порядка больше измения частоты зеемановской под-
ставки, стабильность поддержания периметра резонато-
ра будет существенно выше, чем в методе, основываю-
щемся на равенстве зеемановских подставок. Но при 
этом для настройки на максимум сигнала биений в си-
стеме регулирования периметром потребуется периоди-
ческое изменение длины резонатора. Необходимо отме-
тить, что магнитное поле будет приводить к изменению 
зеемановского вклада в частоты биений мод ортого-
нальной поляризации, но оптимальная настройка пери-
метра будет соответствовать максимуму (рис. 1) отно-
сительно его отстройки. 

III. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА 
В результате проведенных исследований создан зее-

мановский четырехчастотный лазерный гироскоп [14, 15] 
с системой регулирования длины резонатора (рис. 4), 
построенной по принципу равенства магнитных чув-
ствительностей для сигналов биений встречных волн с 
левой и правой поляризацией. Проведены исследования 
по управлению периметром резонатора на основе сиг-
налов биений мод ортогональных поляризаций. Это да-
ло возможность достигнуть подавления влияния внеш-
них магнитных полей более чем на три порядка и дрейф 
нуля тысячные градуса в час (рис. 6). 

В гироскопе был использован непланарный резона-
тор в форме правильного тетраэдра (рис. 4) с перимет-
ром 28 см, в котором все углы падения на зеркала име-
ют 30°. При генерации в резонаторе формируются моды 
с круговой поляризацией, и возможна генерация одно-
временно на двух ортогональных поляризациях. При 
этом угол падения в 30° на выходное зеркало приводит 
к эллиптичности выходного пучка, позволяющей, ис-
пользуя компенсирующее диэлектрическое покрытие и 
поляризатор в смесителе, разделить сигналы биений от 
ортогональных поляризаций. 

Экспериментальная установка (рис. 4) включает в 
себя комплект контрольно-измерительной аппаратуры: 
осциллографы, блоки питания, радиотехнический спек-
троанализатор, мультиметры, компьютер, блок управле-
ния гироскопом, АЦП, радиоэлектронные схемы, обес-
печивающие управление периметром (СРП), создание 
зеемановской подставки и другие приборы. 

 
Рис. 4. Схема экспериментальной установки четырехчастотного лазер-
ного гироскопа с детектированием ВЧ сигнала биений мод ортогональ-
ных поляризаций 

 a) 

 b) 
Рис. 5. Спектр сигнала биений волн, генерируемых в одном направле-
нии, имеющих левую и правую круговые поляризации и аналогично, но 
противоположного направления. Межмодовый интервал ~462.6 МГц (a), 
~606.5 МГц (b). Два больших пика соответствуют встречным направ-
лениям волн, а малые пики возникают в результате взаимодействия 
волн через рассеяние на элементах резонатора 
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Рис. 6. Вариация Аллана зеемановского четырехчастотного лазерного 
гироскопа 

Проведенное измерение остаточной магнитной чув-
ствительности показало величину порядка нескольких 
тысячных градуса в час на Гаусс. В целом в результате 
проведенных исследований создан зеемановский четы-
рехчастотный лазерный гироскоп, обладающий малой 
чувствительностью к внешним магнитным полям и 
дрейфом нуля (рис. 6) порядка нескольких тысячных 
градуса в час. 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В результате проведенных исследований создан че-

тырехчастотный зеемановский лазерный гироскоп с по-
давлением внешнего магнитного поля до уровня остаточ-
ной чувствительности ~0.002 градуса в час на Гаусс.  

Создана система управления гироскопом, выводящая 
его в режим минимальной магнитной чувствительности, 
а также система активного магнитного экранирования.  

Исследован новый подход к определению управля-
ющего сигнала для стабилизации периметра лазерного 
гироскопа на основе измерения частоты биений волн 
ортогональной поляризации одного направления на вы-
ходе кольцевого лазера четырехчастотного зееманов-
ского гироскопа, позволяющий получить лучшую ста-
бильность периметра. 

Авторы выражают особую благодарность А.И. Варенику 
и В.С. Суслину за создание электронных блоков для лазерного 
гироскопа. 
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Аннотация—Разработан метод динамической коррек-
ции масштабного коэффициента для зеемановских лазер-
ных гироскопов. Метод заключается в создании модели 
реальной частотной характеристики гироскопа, основан-
ной на значениях диссипативной и консервативной со-
ставляющих обратного рассеяния. Данный метод позволя-
ет с высокой точностью вычислять истинное значение 
масштабного коэффициента лазерного гироскопа в зави-
симости от угловой скорости его вращения. 

Ключевые слова—зеемановский лазерный гироскоп, вы-
ходная характеристика, масштабный коэффициент, ди-
намическая коррекция, датчик угловой скорости, частот-
ная подставка. 

I. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Одной из основных причин, ограничивающих точ-

ность лазерных гироскопов (ЛГ) [1–7] является синхро-
низация (захват) частот встречных волн [1–4], возника-
ющая при малых скоростях вращения. Следствием этого 
является нелинейный вид выходной характеристики ги-
роскопа. В результате угол поворота гироскопа опреде-
ляется с ошибкой. 

Чувствительными элементами ЛГ являются датчики 
угловой скорости (ДУС) [8–11], реагирующие на пово-
роты объекта в инерциальном пространстве относитель-
но трех взаимно перпендикулярных осей X, Y, Z. Такие 
ДУС представляют собой кольцевые лазеры (КЛ) напол-
ненные смесью газов гелия и неона, образующих актив-
ную среду, которая обеспечивает усиление света и ла-
зерную генерацию. 

Для вывода ЛГ из зоны захвата применяются либо 
крутильные колебания всего моноблока КЛ, либо магни-
тооптические эффекты Зеемана или Фарадея. Это приво-
дит к возникновению разности частот встречных волн, 
эквивалентной вращению КЛ. Эту специально создавае-
мую разность частот встречных волн в КЛ называют 
частотной подставкой [12–15]. 

Выбор способа создания частотной подставки опре-
деляет всю оптико-физическую схему лазерного ДУС, 
его основные точностные и эксплуатационные характе-
ристики в составе гироскопа. 

В ЛГ типа МТ-401 и МТ-501, разработанных и вы-
пускаемых серийно в АО «НИИ «Полюс» им. М.Ф. 
Стельмаха», используются лазерные датчики типа ЭК-
104С и К-5 [9]. 

В рассматриваемых ДУС применяется знакопере-
менная частотная подставка на основе магнитооптиче-
ского эффекта Зеемана в активной среде [16–18]. Выбор 
магнитооптической Зеемановской частотной подставки 
позволяет достичь устойчивости КЛ к механическим и 

климатическим воздействиям благодаря отсутствию 
движущихся механических частей. 

В тоже время применение магнитооптической ча-
стотной подставки в ЛГ приводит к нестабильности 
масштабного коэффициента (МК) при угловых скоро-
стях, сопоставимых с ее амплитудой [19–24], что снижа-
ет его точностные характеристики. 

Целью работы является разработка метода коррекции 
МК для повышения точности зеемановских ЛГ типа МТ-
401 и МТ-501. 

II. ТЕОРЕТИЧЕСКАЯ ЧАСТЬ 
Когда лазерный ДУС вращается и его угловая ско-

рость (Ω) приближается к амплитуде частотной подстав-
ки (Ω0), то в выходной характеристике датчика появля-
ется область заметной нелинейности. При этом, если его 
частотная подставка имеет форму меандра, ширина этой 
зоны будет равна удвоенной ширине зоны захвата. 

При малых угловых скоростях (Ω << Ω0) нелинейные 
искажения МК будут определятся отношением квадрата 
среднего модуля коэффициентов связи встречных волн 
(σ) к квадрату константы релаксации разности интен-
сивностей встречных волн или прочности предельного 
цикла (Ωg). 

Величина (Ωg) характеризует инерционность актив-
ной среды КЛ и зависит от ширины полосы оптического 
резонатора и величины превышения уровня накачки над 
уровнем потерь [25, 26]. 

Известно, что захват частот в КЛ возникает в резуль-
тате обратного рассеяния света, источниками которого 
являются пространственные неоднородности на поверх-
ности зеркал резонатора [27]. По величине фазового сдви-
га излучения, попадающего во встречную волну, источни-
ки обратного рассеяния на зеркалах делятся на два типа: 
диссипативные (S+) и консервативные (S–) [28, 29]. Дисси-
пативное обратное рассеяние вызвано неоднородностями 
показателя поглощения зеркал, а консервативное – неод-
нородностями показателя преломления зеркал. 

На рис. 1 представлены выходные характеристики зе-
емановских лазерных датчиков типа ЭК-104С и К-5, по-
лученные при вращении датчиков на динамическом пово-
ротном стенде. Подписи S+ и S– обозначают области угло-
вых скоростей, в которых один из данных параметров 
вносит наибольший вклад в нелинейные искажения МК. 

Зависимость нелинейных искажений МК от угловой 
скорости вращения может быть выражена через 
следующее соотношение (1): 

∆ΩSAS∙BCDотн. ед. 
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где 
A = Ω0

2 – Ω2 [°/с]; 
B = Ωg

2 + Ω2 – Ω0
2 [°/с]; 

C = (Ω – Ω0)2 + Ωg
2 [°/с]; 

D = (Ω + Ω0)2 + Ωg
2 [°/с]. 

 
Рис. 1. Общий вид зависимостей нелинейных искажений МК лазерных 
гироскопических датчиков типа ЭК-104С (1) и К-5 (2) от угловой 
скорости вращения 

Таким образом, опираясь на представленные 
теоретические и экспериментальные данные, можно 
разработать метод динамической коррекции МК, осно-
ванный на модели реальной выходной характеристики 
лазерного гироскопического датчика. 

III. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ ЧАСТЬ 

A. Описание экспериментальных работ 
В первой части экспериментального исследования 

были проведены измерения МК лазерных ДУС типа ЭК-
104С и К-5 в диапазоне угловых скоростей от 1 до 60 °/с. 
Шаг измерений равен 1°/с. Данный диапазон угловых 
скоростей соответствует области максимальной нели-
нейности выходной характеристики современных зеема-
новских датчиков. 

Измерения проводились на одноосевом испытатель-
ном стенде с вертикальной осью вращения. В экспери-
менте участвовало по 3 лазерных гироскопических дат-
чика каждого типа. Это связано с тем, что 3 датчика, 
расположенные ортогонально по отношению друг к дру-
гу, формируют трехосный ЛГ. Таким образом, были по-
лучены подробные выходные характеристики лазерных 
ДУС для гироскопов типа МТ-401 и МТ-501. 

Далее проводился расчет относительных отклонений 
(∆Ki) измеренного МК (Ki) от опорного МК (Kс) для каж-
дого значения угловой скорости по формуле (2) 

∆iciотн. ед. 

где Kc – МК [ʺ/T], измеренный при угловой скорости 
400°/с. Это связано с тем, что данная угловая скорость 
соответствует линейному участку зависимости МК от 
угловой скорости, что позволяет принять значение Kc как 
опорное; Ki – МК [ʺ/T], измеренный при определенной 
угловой скорости. 

Аппроксимация полученной зависимости при помо-
щи формулы (1) позволила вычислить диссипативную 
(S+) и консервативную (S–) составляющие обратного рас-
сеяния, что подробно рассмотрено в работах [28, 30, 31]. 
Это позволило полностью описать характер нелинейных 
искажений МК каждого, отдельно взятого лазерного 
гироскопического датчика. 

Благодаря этому становится возможным применение 
поправки к опорному значению МК с целью его коррекции 
в рабочем диапазоне угловых скоростей трехосных ЛГ. 

B. Принцип коррекции масштабного коэффициента 
Выходная характеристика каждого ДУС уникальна и 

определяется параметрами функции поправки (1), кото-
рые известны. Система обработки информации ЛГ непре-
рывно фиксирует нескорректированную угловую ско-
рость (Ω), которая определяется при помощи опорного 
МК (Kc). Она является аргументом функции поправки (1). 

Поправка ∆K(Ω) используется в функции коррекции 
МК (3), которая моделирует реальную выходную харак-
теристику: 

i
*c∆Ωʺ/T 

Значением функции коррекции (с определенной по-
грешностью) является истинное значение МК (Ki

*). Оно 
используется для расчета скорректированной угловой 
скорости или накопленного угла поворота ЛГ. 

На рис. 2 представлены примеры выходных характе-
ристик лазерных датчиков типа ЭК-104С и К-5. Точками 
обозначены измеренные МК, сплошной линией – значе-
ния МК, вычисленные в результате моделирования вы-
ходной характеристики с применением функции коррек-
ции (3). Пунктирная линия – идеальная зависимость МК 
от угловой скорости (опорное значение МК (Kс) или 
условный ноль функции коррекции (3)). 

 

 
Рис. 2. Моделирование выходных характеристик лазерных гироскопи-
ческих датчиков типа ЭК-104С (1) и К-5 (2) 

Как видно на рис. 2, функция коррекции успешно 
моделирует нелинейный характер искажений МК в зави-
симости от угловой скорости. В области амплитуды зна-
копеременной частотной подставки наблюдается разрыв 
функции коррекции (3). Это объясняется тем, что при 
совпадении этого параметра с угловой скоростью вра-
щения (Ω = Ω0) значение функции поправки (1) стремит-
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ся к бесконечности. Следовательно, значение функции 
коррекции (3) будет стремиться к нулю. 

IV. ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ 
Достоверность результатов подтверждается количе-

ственной оценкой точности коррекции МК. Для этого 
были рассчитаны относительные отклонения (∆Ki

*) 
скорректированного МК (Ki

*) от измеренного (Ki) по 
формуле (4) 

∆i
*i

*ippm 

Полученный массив значений ∆Ki
* был сопоставлен с 

массивом значений ∆Ki, полученных по формуле (2), 
также умноженных на 106 для перевода в размерность 
[ppm] и взятых по модулю. На рис. 3 представлены ги-
стограммы распределения относительных отклонений 
МК, выраженные в процентном соотношении от общего 
количества. Общее количество составляет по 180 значе-
ний для каждого типа зеемановских ЛГ (МТ-401 и МТ-
501) на базе лазерных ДУС типа ЭК-104С и К-5. 

Таким образом, эффективность коррекции МК пока-
зана графически, что позволяет сопоставить относитель-
ные отклонения от измеренных значений с коррекцией и 
без нее. 

 

 
Рис. 3. Гистограммы распределения значений относительного отклоне-
ния МК лазерных гироскопических датчиков типа ЭК-104С (1) и К-5 (2) 

Как видно на рис. 3, самый высокий процент относи-
тельных отклонений МК, вычисленного в результате 
применения функции коррекции (3), соответствует зна-
чению 10 ppm. В то же время, максимальный процент 
относительных отклонений без применения коррекции 
соответствует значениям 20-40 ppm. 

Это означает, что применение функции коррекции (3) 
позволяет уточнить МК и использовать его для расчета 
скорректированной угловой скорости. Как следствие, 
уменьшается ошибка вычисления накопленного угла по-
ворота ЛГ. Для зеемановских ЛГ типа МТ-401 на базе 

датчиков ЭК-104С удалось уменьшить ошибку примерно 
в 3-4 раза и для ЛГ типа МТ-501 на датчиках К-5 в 2 раза. 

Однако, как было сказано выше, выходная характе-
ристика каждого лазерного ДУС уникальна. Из этого 
следует, что их точность также меняется в определенном 
диапазоне значений. 

При этом представленная модель коррекции МК уни-
версальна, и позволяет уменьшать ошибку лазерных ги-
роскопических датчиков с еще более неудовлетвори-
тельными выходными характеристиками в соответству-
ющее количество раз. 

V. ВЫВОДЫ 
В данной работе нами был выполнен ряд измерений 

МК зеемановских ДУС и ЛГ на их основе, произведены 
расчеты и статистическая обработка данных. Проведена 
оценка эффективности применения метода динамиче-
ской коррекции МК. 

Результатом работы стало подтверждение эффектив-
ности динамической коррекции МК не только для се-
рийно-выпускаемых датчиков типа ЭК-104С и К-5, ко-
торая может быть применена и для новых модификаций 
зеемановских ДУС. 

Преимущество динамической коррекции заключается 
в том, что она является нелинейной, как и реальная вы-
ходная частотная характеристика зеемановских ЛГ. 

Применение динамической коррекции МК в зеема-
новских ЛГ типа МТ-401 и МТ-501 позволит существен-
но повысить точность определения угла поворота. 

Следующим шагом в рамках данной работы станет 
проверка неизменности диссипативной (S+) и консерва-
тивной (S–) составляющих обратного рассеяния при кли-
матических воздействиях, соответствующих темпера-
турному диапазону работы датчиков ЭК-104С и К-5. 

Также является актуальной дальнейшая оценка эф-
фективности динамической коррекции МК с учетом вли-
яния динамических зон захвата частот встречных волн на 
выходную частотную характеристику зеемановского ЛГ. 
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Аннотация—В работе проведено экспериментальное 
исследование температурной стабильности кольцевого 
резонатора зеемановского лазерного гироскопа. Проведено 
моделирование температурных деформаций периметра 
зеемановских датчиков угловой скорости в среде 
MATLAB. По полученной модели проведена оценка вкла-
да конструкционных элементов зеемановских датчиков в 
результирующий дрейф периметра кольцевых резонато-
ров. Получена функциональная зависимость температур-
ного дрейфа периметра кольцевого резонатора зееманов-
ского лазерного гироскопа, позволяющая оптимизировать 
работу системы регулировки периметра. 

Ключевые слова—зеемановский лазерный гироскоп, 
датчик угловой скорости, кольцевой резонатор, темпера-
турные деформации, температурный коэффициент ли-
нейного расширения, система регулировки периметра. 

I. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
Сегодня зеемановские лазерные гироскопы (ЗЛГ) [1, 2] 

находят все большее применение в системах ориентации 
и инерциальной навигации [3, 4, 5] различных летатель-
ных аппаратов. Расширение областей применения ЗЛГ 
приводит к ужесточению требований по времени их не-
прерывной работы в одномодовом режиме. Такой режим 
работы является востребованным в ряде задач для обес-
печения более длительного съема данных без потери 
информации об угловом положении объекта [6], что 
определят актуальность представленной работы. 

Информация об угловом положении объекта (ориен-
тации в инерциальном пространстве) в ЗЛГ формируется 
датчиками угловых скоростей (ДУС) [7]. Настройка дат-
чика на рабочую моду и время непрерывной работы на 
ней обеспечивается при помощи системы регулировки 
периметра (СРП) [8, 9], являющейся активной системой 
термокомпенсации. При этом широкий диапазон темпе-
ратур работы ЗЛГ и разогрева датчика в процессе его 
работы накладывают существенные ограничения на ди-
намический диапазон СРП, поэтому в дополнение к ак-
тивному методу применяется пассивный метод термо-
компенсации [9]. 

Для обеспечения пассивной термокомпенсации кон-
струкционные элементы (КЭ) датчиков производятся из 
материалов с предельно малыми значениями темпера-
турного коэффициента линейного расширения (ТКЛР) 
[10–12]. В частности, корпуса резонаторов кольцевых 
лазеров (КЛ) и подложки зеркал в России изготавлива-
ются из стеклокерамики (ситалла) марки СО-115М [13]. 
Применение данного материала при изготовлении кон-
струкционных элементов лазерных ДУС определяется 
рядом неоспоримых преимуществ, к которым относятся 
сверхмалый ТКЛР, оптическая прозрачность и повы-

шенная сохраняемость активной среды внутри резонато-
ра. Основным недостатком данного материала является 
нелинейный характер ТКЛР в диапазоне рабочих темпе-
ратур измерительных систем на основе лазерных ДУС, 
ограничивающий возможности активной регулировки 
периметра резонатора [14]. 

Стоит отметить, что помимо самого резонатора в 
датчике присутствуют и другие КЭ [15]. К ним относят-
ся крепежи, пьезоблоки (исполнительные элементы ак-
тивной СРП), магнитные экраны и т.д. Данные КЭ изго-
товлены из различных материалов, имеющих отличные 
от ситалла ТКЛР, что напрямую влияет на температур-
ную стабильность периметра ДУС [16]. 

Целью данной работы является исследование влия-
ния КЭ на результирующие температурные деформации 
периметра лазерного датчика в диапазоне рабочих тем-
ператур. Для достижения поставленной цели в работе 
решались следующие задачи. 

1. Проведено экспериментальное исследование дрей-
фа периметра кольцевого резонатора ЗЛГ. 

2. Получена математическая модель, позволяющая 
проводить анализ и численную оценку температурных 
деформаций периметра кольцевого резонатора ЗЛГ в 
зависимости от его конфигурации. 

II. ТЕОРЕТИЧЕСКАЯ ЧАСТЬ 
Зеемановский ДУС представляет собой гелий-

неоновый КЛ с неплоским оптическим контуром (рис. 1), 
позволяющим реализовать магнитооптическую частот-
ную подставку (ЧП).  

 
Рис. 1. Кольцевой резонатор зеемановского лазерного гироскопа 

В кольцевом резонаторе датчика возникает генерация 
лазерного излучения двух встречных волн с круговой 
поляризацией на длине волны λ=632,8 нм. В оптическом 
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смесителе эти волны интерферируют, и с помощью фо-
тодетектора регистрируется информация об угловой 
скорости вращения. 

Спектр собственных продольных мод такого неплос-
кого четырехзеркального резонатора составляет полови-
ну длины волны излучения (λ/2), что соответствует 
межмодовому расстоянию в 316,4 нм. Активная СРП 
обеспечивает прецизионную настройку периметра КЛ на 
центр доплеровского контура усиления. Это обеспечива-
ет устойчивую работу датчика в одномодовом режиме в 
течение длительного времени. При такой настройке пе-
риметра КЛ на резонансную частоту обеспечивается 
максимальная амплитуда ЧП датчика [1]. 

В случае отсутствия обратной связи с активной СРП 
изменение температуры корпуса датчика будут приво-
дить к расстройке периметра КЛ относительно контура 
усиления. При этом будет наблюдаться падение ампли-
туды ЧП вплоть до срыва генерации [17]. Таким обра-
зом, по изменению амплитуды ЧП можно оценить тем-
пературные деформации кольцевого резонатора ЗЛГ. 

III. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ ЧАСТЬ 

A. Получение исходных данных 
Исходными данными для построения математиче-

ской модели температурных деформаций периметра 
кольцевого резонатора ЗЛГ являются его температура и 
советующая ей амплитуда ЧП. Для получения исходных 
данных была разработана экспериментальная установка, 
схема которой представлена на (рис. 2). Согласно мето-
дике, представленной в работах [6, 18], датчик размеща-
ется в камере тепла и холода, где температура изменяет-
ся по линейному закону от минус 55°С до плюс 75°С со 
скоростью 1°/мин. При этом активная СРП находится в 
разомкнутом состоянии. 

Контрольно-испытательны прибор (КИП) полностью 
обеспечивает работу датчика, принимает и передает на 
компьютер информацию о температуре резонатора КЛ и 
амплитуде ЧП. Полученные за время работы датчика дан-
ные обрабатываются при помощи специального про-
граммного обеспечения и записываются в текстовый файл.  

 
Рис. 2. Схема экспериментальной установки 

Таким образом, формируется массив исходных дан-
ных, по которым будет производиться моделирование 
температурного дрейфа кольцевого резонатора ЗЛГ. 

B. Моделирование температурного дрейфа периметра 
Как было сказано ранее, исходные данные для матема-

тической модели записываются в текстовый файл пригод-
ный для чтения в среде MATLAB [19]. Данный файл от-
крывается специально разработанным алгоритмом, кото-

рый осуществляет поиск на температурной зависимости 
амплитуды ЧП экстремумом. При этом точки максимума 
соответствуют настройке кольцевого резонатора на центр 
контура усиления, а точки минимума – его расстройке.  

На рис. 3 представлен график экстремумов амплиту-
ды ЧП, соответствующих определенной температуре 
кольцевого резонатора ЗЛГ. На графике отмечены клю-
чевые точки максимумов и минимумов, по которым со-
здается конечная модель температурного дрейфа кольце-
вого резонатора ЗЛГ. В точках с нечетными номерами 
резонатор настроен на центр доплеровского контура уси-
ления или на одну из рабочих мод лазера, в точках с чет-
ными лазер находится в раскройки. При этом расстояние 
между двумя соседними точками с нечетными номерами 
(например, 1–3), соответствует межмодовому расстоянию 
равному 316,4 нм. В свою очередь, расстояние между 
двумя соседними точками с последовательными номера-
ми (например, 1–2) будут соответствовать половине 
межмодового расстояния (λ/4), равной для ЗЛГ 158,2 нм. 
В точке 9 происходит изменение направления деформа-
ции. С точки 1 до точки 10 наблюдается сужение пери-
метра резонатора, с точки 10 до точки 18 – расширение. 

 
Рис. 3. График зависимости экстремумов амплитуды ЧП от температуры 

На рис. 4 представлена модель температурного дрейфа 
периметра зеемановского датчика, полученная после об-
работки данных, представленных на рис. 3. Она отражает 
зависимость абсолютного изменения длины кольцевого 
резонатора ЗЛГ от его температуры. По модели видно, что 
наибольшую деформацию периметр КЛ имеет в зоне от-
рицательных температур – данный факт необходимо учи-
тывать при начальной регулировке активной СРП. 

 
Рис. 4. Модель температурного дрейфа периметра кольцевого резона-
тора ЗЛГ 

Представленная на рис. 5 модель демонстрирует пове-
дение температурного дрейфа периметра кольцевого ре-
зонатора зеемановского ДУС на разных этапах сборки – 
от КЛ до датчика со всеми КЭ. Полученная модель от-
ражает сдвиг точки перегиба в зависимости от конфигу-
рации КЭ датчика и изменение суммарной деформации 
кольцевого резонатора. Это позволяет оценить вклад 
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каждого конструкционного элемента в результирующее 
изменение периметра.  

Согласно модели увеличение числа конструкцион-
ных элементов смещает точку перегиба в сторону поло-
жительных температур и снижает совокупную дефор-
мацию периметра. Таким образом, благодаря данной 
модели можно получить информацию о влиянии кон-
струкционных элементов на совокупное изменение пе-
риметра датчика [15]. 

 
Рис. 5. Модель температурного дрейфа периметра кольцевого резонато-
ра зеемановского ДУС на разных этапах сборки датчика: 1 – датчик в 
полной сборке; 2 – датчик без магнитного экрана; 3 – резонатор с при-
крепленными ПБ; 4 – резонатор с открепленными ПБ; 5 – резонатор 

IV. ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ 
С применением данной методики было исследовано 

20 кольцевых резонаторов ЗЛГ типа ЭК-104С. Результа-
ты моделирования продемонстрировали хорошую вос-
производимость зависимости температурного дрейфа 
периметра кольцевого резонатора от датчика к датчику, 
которая может быть описана функцией полинома треть-
ей степени вида (формула 1): 

dra·t3 + b·t2 + с·t + d)нм 

где dr – величина температурного дрейфа (функция от 
температуры), нм; t – значение температуры (аргумент 
функции), °С; a, b, c, d – коэффициенты полинома, 
определяемые исходными параметрами кольцевого ре-
зонатора и КЭ датчика. 

На рис. 6 представлен график аппроксимирующей 
функции типа и его формула, полученные при помощи 
Microsoft Excel [19]. Ошибка аппроксимации составляет 
2,32%, что говорит о достоверности полученной функ-
циональной зависимости. Это открывает возможность 
использования формулы 1 для вычисления дрейфа пе-
риметра кольцевого резонатора в диапазоне рабочих 
температур ЗЛГ, а также использовать ее в качестве 
управляющего закона для активной СРП. 

 
Рис. 6. Аппроксимация температурного дрейфа периметра кольцевого 
резонатора ЗЛГ 

V. ВЫВОДЫ 
В данной работе нами было проведено эксперимен-

тальное исследование и моделирование температурного 
дрейфа периметра кольцевого резонатора ЗЛГ. Резуль-
татом работы стала разработка модели позволяющей 
проводить оценку температурных деформаций пери-
метра КЛ в зависимости от КЭ датчика. Благодаря мо-
дели стало известно, что КЭ, имея собственные ТКЛР, 
отличные от ТКЛР ситалла СО-115М, «демпфируют» 
деформации кольцевого резонатора, уменьшая совокуп-
ный уход периметра датчика. 

Преимущество методики состоит в возможности 
комплексного подхода оценки температурных деформа-
ций целого изделия, включающего множество кон-
струкционных элементов в отличие от традиционных 
методов контроля, как, например, дилатометрия [20]. 

В перспективе применение данной методики позво-
лит увеличить время непрерывной работы ЗЛГ в одно-
модовом режиме вследствие оптимизации его кон-
струкции, а также непрерывно оценивать качество по-
ставляемых материалов для изготовления резонаторов и 
иных конструкционных элементов прибора. 

Следующим шагом в рамках данной работы станет 
проверка работоспособности аппроксимирующей функ-
ции как управляющего закона активной СРП. 
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Аннотация—В докладе рассмотрен неортогонально 
ориентированный шестикомпонентный блок измерителей 
линейного ускорения (прибор БИЛУ) с цифровым управ-
лением измерительным каналом и модулем формирования 
кода типа «манчестер» в условиях работы в составе систе-
мы управления космических кораблей (КК) «Союз-МС» и 
«Прогресс-МС». Произведена оценка работы всех состав-
ляющих модулей прибора БИЛУ при температурных воз-
действиях в условиях космического полета и сделаны вы-
воды о высокой надежности прибора и сохранении его 
основных параметров и технических характеристик на 
всех этапах полета в штатном режиме, а также в случае 
разгерметизации жилого отсека космического корабля.  

Ключевые слова—кварцевый маятниковый акселерометр, 
блок измерителей линейного ускорения, цифровая система 
управления, метод конечных элементов. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Бесплатформенные инерциальные навигационные си-

стемы (БИНС) в настоящее время нашли широкое при-
менение в управляемых объектах самого различного 
назначения, начиная от наземных и заканчивая космиче-
скими [1], причем одними из главных требований к 
БИНС являются требования сохранения параметров, ого-
воренных в техническом задании (ТЗ), при воздействии 
температурных возмущений. В связи с этим на этапе про-
ектирования БИНС необходимо производить темпера-
турные расчеты, доказывающие, что точностные харак-
теристики приборов при воздействии температурных 
возмущений будут соответствовать требованиям ТЗ [7]. 

В состав системы управления космических кораблей 
«Союз-МС» и «Прогресс-МС» входит блок измерителей 
линейного ускорения (БИЛУ), представляющий собой 
неортогонально ориентированный шестикомпонентный 
прибор, построенный на кварцевых маятниковых аксе-
лерометрах (КМА) в каждом измерительном канале, 
принцип работы которого не раз докладывался на Меж-
дународных конференциях по интегрированным нави-
гационным системам и описан в работах [2–6].  

В настоящей работе проводится расчет и анализ теп-
ловых процессов в приборе при воздействиях темпера-
турных возмущений, возможных в условиях космиче-
ского полета и оговоренных в ТЗ на прибор. Расчет вы-
полнен на построенной авторами математической моде-
ли тепловых процессов в приборе. 

II. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ПО ФОРМИРОВАНИЮ ТЕПЛОВОЙ 
МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ ПРИБОРА БИЛУ 

Прибор БИЛУ, внешний вид которого представлен 
на рис. 1, выполнен в виде негерметичного моноблока с 

габаритами 172х154х135 мм. Масса прибора не превы-
шает 3 кг. На рис. 2 изображен вертикальный разрез 
прибора БИЛУ. Для удобства обзора на рис. 3 блоки 
прибора разнесены. Выноски на элементы для рисунков 
1, 2 и 3 общие. 

 
Рис. 1. Внешний вид прибора БИЛУ 

Прибор включает в себя следующие основные узлы и 
детали: 1 – корпус, 2 – кожух (на рис. 2, 3 не показан), 3 – 
терморегулятор (1 шт.), 4 – чувствительные элементы  
(6 шт.), 5 – электронные блоки, 6 – усилители цифровой 
обратной связи (ЦУОС) (6 шт.) и вторичные источники 
питания (ВИП) (6 шт.), 7 – модуль обмена (МО) для фор-
мирования интерфейса МКПД (1 шт.), 8 – электронные 
блоки, вторичные источники питания (ВИП) для питания 
МО (2 шт.).  

 
Рис. 2. Прибор БИЛУ в разрезе 
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Рис. 3. Отдельные блоки прибора БИЛУ (в разнесенном виде) 

Кожух 2 прибора выполнен из алюминиевого листа 
(АМцМ) толщиной 1 мм. Корпус 1 прибора изготовлен 
из алюминиевого сплава ДI6. На нем выполнены базо-
вые площадки, на которых установлены чувствительные 
элементы (ЧЭ) – КМА.   

Прибор БИЛУ содержит шесть каналов измерения 
проекций вектора линейного ускорения поступательно-
го движения изделия, в каждый из которых входят: 

 КМА, конструкция которого хорошо известна и 
подробно описана работах [4–6]; 

 цифровой усилитель обратной связи (ЦУОС), 
обеспечивающий обратную связь в измеритель-
ном канале прибора, динамическую устойчивость 
системы, компенсацию температурных погреш-
ностей и формирование дискретного информаци-
онного сигнала на его выходе; 

 вторичный источник питания (ВИП), обеспечи-
вающий формирование необходимых напряже-
ний питания для КМА и ЦУОС из первичного 
напряжения питания прибора 23-34 В, поступа-
ющего из системы управления изделия.  

КМА, ЦУОС и ВИП образуют измерительный канал 
прибора БИЛУ. 

Теплообмен прибора с окружающей средой осу-
ществляется следующими способами: 

1) путем теплопроводности от самых тепловыде-
ляющих элементов с плат тепло уходит на рамку 
и далее на стойку, соединенную с корпусом, и 
через лапы прибора происходит отвод тепла в 
корпус изделия; 

2) путем естественной конвекции тепло с прибора 
рассеивается в окружающую среду. 

В случае разгерметизации отсека отвод тепла путем 
естественной конвекции прекращается. Для исключения 
перегрева прибора применяется пассивный терморегу-
лятор 3, работа которого подробно описана в [6].  

III. ТЕПЛОВАЯ МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ПРИБОРА БИЛУ 
Математическая модель тепловых процессов, предна-

значенная для расчета неоднородных, трехмерных, неста-
ционарных температурных полей, их производных и дру-
гих температурных характеристик, построена на основе 
модифицированного метода элементарных тепловых ба-
лансов (МЭБ), достаточно хорошо описанных в [7–10]. 

Основная формула, выражающая алгоритм метода 
тепловых балансов, имеет следующий вид: 

 
1 1

1
N N

i i j c iij ic ij ic
i ij j

t tt t q q q q QT T T T
c c 

               
        
  , 

где ci – теплоемкость i-го элементарного объема; 
 i t tT   – температура i-го объема в последующий 

момент времени; qij – термопроводимость между твер-
дотельными элементами i,j; qic – термопроводимость 
между i-м элементом и окружающей средой. 

В соответствии с принципами метода тепловых ба-
лансов прибор БИЛУ и входящие в его состав блоки 
электроники, включая и КМА, был разбит на комплекс 
элементарных объемов, с учетом специфики и реальных 
параметров каждого из них (рис. 4 и 5). Выполнен расчет 
параметров тепловой модели, определены тепловые связи 
элементарных объемов, после чего на разработанном 
программном обеспечении произведена комплексная 
оценка нестационарных, неоднородных температурных 
полей и сделаны общие выводы по работе прибора БИЛУ 
в условиях тепловых воздействий в штатных и критиче-
ских условиях полета космических кораблей. 

 
Рис. 4. Основные элементы, схема креплений и тепловая модель 
БИЛУ с разбиением на объемы: I(1) – корпус, II(2) – кожух, III(3) – 
пассивный терморегулятор, IV(4-9) - КМА, V (10–33, 40, 43–50) –блок 
электроники в сборе, VI (34) – плата МО, VII (35–36) – платы питания 
МО, VIII (37) – стойка, IX (38) – крышка, X (39) – опоры в сборе, XI 
(41, 42) – планка с штекерами, XII (51) – рамка МО, XIII (52, 53) – 
планка крепления источников питания МО 
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Рис. 5. Тепловая модель в этажерочной конструкции блока электрони-
ки. 10, 12, 14, 16, 18, 20 – ЦУОС; 11, 13, 15, 17, 19, 21 – рамка усили-
теля; 22, 24, 26, 28, 30, 32 – ВИП; 23, 25, 27, 29, 31, 33 – рамка источ-
ника; 37 – стойка; 40 – шпильки с гайками и шайбами; 43-50 – планки 

При разработке тепловой модели сделаны следую-
щие допущения.  

Сборка III, имеющая многокомпонентную конструк-
цию, принимается как один твердотельный элемент. 
Каждый ЧЭ – КМА (IV) и плата электроники представ-
ляется как однородный элемент с источником тепловы-
деления.  

Теплообмен между элементами конструкции имеет 
преимущественно кондуктивный характер, а в окружа-
ющую среду естественной конвекцией, излучением и 
кондукцией в ограниченном пространстве. 

Каждая плата закреплена в рамке, которая представ-
ляется отдельным ЭО. Пары плат ЦУОС (например, ЭО 
№10) и ВИП (ЭО №11) отделены от другой пары метал-
лическими планками (43–50) и планкой из изолирующе-
го текстолита (на рисунке не показана). Все платы име-
ют тепловой контакт со стойкой (37) через свои рамки и 
планки. Кроме того, между каждой парой плат имеет 
место кондуктивный теплообмен через воздушную про-
слойку (теплообмен в ограниченном пространстве), ко-
торый прекращается в случае разгерметизации. 

Наружные планки 43, 44, 49, 50 имеют дополнитель-
ный тепловой контакт с корпусом (1) через шпильки (40).  

Теплоотдача в окружающую среду от элементов 
происходит естественной конвекцией и излучением. 

IV. РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ 
Математическое моделирование тепловых полей в 

рассматриваемом приборе проходило в несколько эта-
пов. На первом этапе рассматривался режим работы 
прибора при отсутствии разгерметизации при темпера-
туре окружающей среды 25°С и 40°С. 

На втором этапе исследовались тепловые поля в 
приборе при наличии разгерметизации и при работаю-
щем терморегуляторе. При этом для оценки конструк-
тивного запаса прибора рассматривались два варианта – 
элементы прибора потребляют максимальную мощность 
и элементы прибора потребляют мощность согласно 
техническому заданию.  

На рис. 6–9 представлены результаты моделирова-
ния изменения температуры на элементах, выделяющих 
тепло или особо чувствительных для перегревания: уси-
литель ЦУОС (тепловой элемент 14), источник ВИП 
(тепловой элемент 30), элемент чувствительный ЧЭ-
КМА (тепловой элемент 4) при различных режимах и на 
различных этапах исследования. 

 
Рис. 6. Изменение температуры на элементах прибора при отсутствии 
разгерметизации, температура окружающей среды 25°С   

 
Рис. 7. Изменение температуры на элементах прибора при отсутствии 
разгерметизации, температура окружающей среды 40°С   

 
Рис. 8. Изменение температуры на элементах прибора при наличии 
разгерметизации, работе терморегулятора и максимальной потребляе-
мой мощности 

 
Рис. 9. Изменение температуры на элементах прибора при наличии 
разгерметизации, работе терморегулятора и потребляемой мощности 
согласно его техническому заданию 
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V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Таким образом, рассмотрены следующие режимы 

работы прибора БИЛУ, доработанного в части введения 
интерфейса МКПД, и для каждого режима рассчитаны 
температуры на элементах прибора: 

1) 1-й режим – прибор работает в герметичном от-
секе КК в рабочем диапазоне температур от 0°С 
до 40°С, при этом рассчитаны температуры эле-
ментов прибора при температурах окружающей 
среды 25°С и 40°С; 

2) 2 режим – прибор работает в условиях разгерме-
тизации отсека, при этом работал пассивный 
терморегулятор прибора, отводящий тепло за 
счет сброса на контактирующие поверхности 
корпуса прибора; 

3) в штатном режиме работы, т.е. при температурах 
окружающей среды в диапазоне от 0°С до 40°С, 
на всех элементах прибора температура превы-
шает температуру окружающей среды не более 
чем на 5-7°С; 

4) при наличии разгерметизации, работе пассивно-
го терморегулятора и номинальной мощности, 
потребляемой всеми блоками прибора, равной 
11 Вт, максимальная температура 65°С достига-
ется на элементах ЦУОС (тепловые элементы 
10, 12, 14, 16, 18, 20), что является допустимым 
значением для электронных компонент; 

5) при наличии разгерметизации, при работе термо-
регулятора и мощности, которая может потреб-
ляться блоками прибора согласно его техниче-
скому заданию, т.е. 18 Вт, максимальная темпера-
тура 75°C достигается на элементах ЦУОС (теп-
ловые элементы 10, 12, 14, 16, 18, 20), что также 
является допустимым значением для электрон-
ных компонент. При этом на элементах ВИП 
(тепловые элементы 22, 24, 26, 28, 30, 32) дости-
гается температура, не превышающая 70°С; 

6) На элементах ЧЭ-КМА (тепловые элементы 4–9) 
температура при разгерметизации в обоих рас-
сматриваемых режимах не превышает 60°C. 

Таким образом, можно сделать заключение о высо-
кой надежности рассматриваемого прибора с тепловой 

точки зрения и сохранении его основных параметров и 
технических характеристик на всех этапах полета в 
штатном режиме, а также в случае разгерметизации жи-
лого отсека космического корабля. 
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Аннотация—Приведено исследование робастных 
свойств компенсационного кремниевого маятникового 
акселерометра на основе центрального композиционного 
плана. Показано, что современный маятниковый акселе-
рометр компенсационного типа представляет собой слож-
ную электромеханическую систему, динамические харак-
теристики которой зависят от множества параметров как 
электронной, так и механической частей. На основе пред-
ложенной методики исследования сделаны выводы о 
наиболее значимых элементах конструкции маятникового 
акселерометра, влияющих на формирование робастных 
свойств системы автоматического управления прибором. 

Ключевые слова—кремниевый маятниковый акселеро-
метр, робастные свойства, композиционный план, систе-
ма автоматического управления. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Особенности эксплуатации приборов систем управ-

ления накладывают дополнительные требования к каче-
ству приборов. Для акселерометров традиционно иссле-
дуются параметры его статических характеристик, 
определяющих класс прибора: линейность и временная 
стабильность масштабного коэффициента, величина 
смещения нулевого сигнала в запуске и между запуска-
ми. Для бесплатформенных инерциальных навигацион-
ных систем (БИНС) определяющими являются смеще-
ние нулевого сигнала между запусками и временная 
стабильность масштабного коэффициента [1]. По этим 
параметрам кремниевый маятниковый акселерометр 
(КМА) относится к приборам среднего класса точности 
[2]. В современных БИНС приборы подобного класса 
применяются, как правило, на быстро движущихся объ-
ектах со сравнительно коротким временем жизни, испы-
тывающих в условиях работы серьезные внешние воз-
мущающие воздействия, среди которых наибольшее 
влияние на работу системы управления оказывают уда-
ры и вибрации [3]. Отсюда динамические характеристи-
ки КМА имеют не менее важное значение для работы 
БИНС, нежели статические, поэтому требуются допол-
нительные исследования показателей качества системы 
автоматического управления (САУ) акселерометра, та-
ких как ширина полосы пропускания, значение ампли-
туды резонанса, значение частоты резонанса и т.д. Как 
правило, показатели качества САУ обеспечиваются 
усилителем обратной связи акселерометра, параметрами 

его датчика угла (ДУ) и датчика момента (ДМ) [4, 5]. 
При длительной непрерывной эксплуатации и хранении 
происходит дрейф параметров электронных элементов, 
магнитных свойств ДУ и ДМ, что неизбежно приводит к 
изменению показателей качества акселерометра. В свя-
зи с этим задача исследования влияния изменения одних 
параметров на другие (задача исследования робастных 
свойств системы) является актуальной [6–13]. 

Целью исследования является повышение качества 
выходных параметров акселерометра. 

Объектом исследования является кремневый маятни-
ковый компенсационный акселерометр. Объект исследо-
вания представлен математической моделью КМА, кото-
рая включает в себя передаточные функции и модули: 

 механической части КМА – {Wpl1 и Wpl2}; 

 датчика угла – Kdu; 

 модуля корректирующего звена – Kdm; 

 ДМ в цепи обратной связи – Wdm. 

Предметом исследования является влияние разброса 
параметров регулятора, представляющего собой анало-
говый контур из RC элементов в обратной связи КМА, 
на частотные и временные характеристики рассматрива-
емого акселерометра, влияющие на показатели качества 
САУ КМА. 

II. ИССЛЕДОВАНИЕ РОБАСТНЫХ СВОЙСТВ КМА 
В работе проведено исследование влияния измене-

ния параметров регулятора в обратной связи КМА на 
частотные и временные характеристики КМА, то есть 
исследование робастных свойств системы. В исследова-
нии применен метод планирования эксперимента на 
основе центрального композиционного плана. В каче-
стве независимых параметров использованы номиналь-
ные значения электронных элементов регулятора {Rvh, 
Rg, Rdob, Roy, Cg, Coy} и диапазон их изменения ±10 % от 
номинального, взятый на основе паспорта их данных, 
определяемых производителем. Целевыми функциями 
являются показатели качества КМА: 

 максимальная амплитуда тока ДМ – Am; 

 время достижения ДМ тока Am – tmax; 
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 время окончания переходного процесса тока ДМ – 
tend; 

 ширина полосы пропускания – fпроп; 

 значение амплитуды 1-го резонанса тока ДМ – M1; 

 значение частоты, при которой ток ДМ достигает 
1-го резонанса – fm1; 

 значение амплитуды 2-го резонанса тока ДМ – M2; 

 значение частоты, при которой ток ДМ достигает 
2-го резонанса – fm2. 

На рис. 1 и рис. 2 представлены переходной процесс 
тока ДМ КМА и частотная характеристика ДМ КМА. 

 
Рис. 1. Переходной процесс тока ДМ КМА 

 
Рис. 2. Частотная характеристика ДМ КМА 

В результате моделирования согласно центральному 
композиционному плану получены корреляционные ко-
эффициенты и уравнения регрессии параметров качества 
КМА от значений электронных элементов регулятора. 

Полученные уравнения регрессии показателей каче-
ства КМА: 
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Наиболее значимыми независимыми параметрами 
являются Rvh и Cg. Используя полученные уравнения 
регрессии, рассмотрены изменения целевых функций 
при увеличении независимых параметров Rvh и Cg. 

При проектировании КМА для наилучшего качества 
акселерометра необходимо обеспечивать одновременно 
максимум ширины полосы пропускания и минимум 
всех остальных рассматриваемых в центральном компо-
зиционном плане параметров КМА: 

Am → min, tmax → min, tend → min, fпроп → max, M1 → 
min, M2 → min. 

Однако по уравнениям регрессии выявлены проти-
воречия данному требованию в зависимости от значе-
ний независимых параметров – уменьшение одних па-
раметров КМА приводит к увеличению других, в то 
время как требуется их уменьшение. 

Поэтому были решены задачи однокритериальной и 
многокритериальной оптимизации, используя среду ма-
тематического моделирования, для параметров КМА 
{Am, tmax, tend, fпроп, M1, M2} и значений электронных эле-
ментов регулятора {Rvh, Rg, Rdob, Roy, Cg, Coy}. Для реше-
ния многокритериальной задачи оптимизации необходи-
мо определить значимость целевых функций и структуру 
многокритериальной целевой функции. Исходя из этого, 
в зависимости от критерия оптимизации, возможны раз-
личные варианты подбора независимых параметров. 

Получены значения электронных элементов, обеспе-
чивающие выполнение требований Am → min, tmax → 
min, tend → min, fпроп → max, M1 → min, M2 → min по 
отдельности в случае однокритериальной задачи опти-
мизации. При многокритериальной задаче оптимизации 
найдены оптимальные значения электронных элемен-
тов, обеспечивающих выполнение требований к пара-
метрам качества КМА, кроме максимума полосы про-
пускания fпроп. 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В результате работы можно сделать следующие вы-

воды: 

 наиболее высокие требования необходимо предъ-
являть к точности номиналов Rvh и Cg, в то время 
как другие элементы регулятора могут иметь зна-
чительные разбросы номиналов; 

 изменение целевых функций относительно сред-
него значения при варьировании независимых па-
раметров рассматриваемого регулятора {Rvh, Rg, 
Rdob, Roy, Cg, Coy} в диапазоне ±10% составило: 
δAm = 4.5 %, δtmax = 7.2 %, δtend = 16.3 %, δfпроп = 
16.5 %, δM1  = 8 %, δM2 = 6.4 %; 

 оптимизация многокритериальной целевой функ-
ции не позволяет получить требуемых значений 
всех параметров качества акселерометра, в част-
ности, достижение максимума полосы пропуска-
ния fпроп возможно только при решении однокри-
териальной задачи оптимизации. 

 предлагаемые методики могут быть применены к 
любому типу маятниковых акселерометров, напри-
мер к кварцевым, широко применяющимся в со-
временных БИНС. 
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Аннотация—В работе рассматриваются особенности ре-
ализации алгоритма определения ориентации наноспутника 
SamSat-ION. Задача определения ориентации решается с 
использованием метода векторного согласования и фильтра 
Калмана. В качестве источников измерительной информа-
ции выступает комплекс магнитометров и датчиков осве-
щенности. Приводятся результаты работы алгоритмов на 
бортовом компьютере наноспутника SamSat-ION. 

Ключевые слова—наноспутник, определение ориентации, 
фильтр Калмана, магнитометр, датчик освещенности. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Наноспутник SamSat-ION, разработанный в Самар-

ском университете, предназначен для изучения ионосфе-
ры и магнитосферы Земли. Для этих целей на наноспут-
нике (НС) установлен датчик параметров плазмы и вы-
сокоточный магнитометр на выносной штанге. Для про-
странственно-временной привязки научных измерений 
будет использоваться навигационный приемник соб-
ственной разработки, а для определения ориентации – 
информация от четырех трехосных магнитометров и 
шести датчиков освещенности, установленных на каж-
дой грани НС (рис. 1). При этом точность решения зада-
чи определения ориентации должна быть не хуже 1°. 

 
Рис. 1. Измерительные средства НС SamSat-ION, используемые в зада-
че определения ориентации 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДВИЖЕНИЯ НС 
Движение НС описывается с помощью двух систем 

координат, начала которых совпадают с центром масс НС: 

 орбитальная система координат (ОСК) OXYZ – 
ось OZ направлена по радиусу-вектору НС, ось 
OY направлена по орбитальной угловой скорости, 
ось OX дополняет систему до правой; 

 связанная система координат (ССК) Oxyz – 
направление осей совпадает с главными цен-
тральными моментами инерции НС. 

Положение ССК относительно ОСК задается с по-
мощью кватерниона (q0 – скалярная часть) 

 0 1 2 3 .q q q qq   

Связь кватерниона и матрицы перехода: 

 
   

   
   

2 2 2 2
0 1 2 3 1 2 0 3 1 3 0 2

2 2 2 2
1 2 0 3 0 2 1 3 2 3 0 1

2 2 2 2
1 3 0 2 2 3 0 1 0 3 1 2

2 2

2 2 .

2 2

q q q q q q q q q q q q

q q q q q q q q q q q q

q q q q q q q q q q q q

     
 
      
 
      

A q  

Движение НС относительно центра масс описывается 
с помощью динамических уравнений Эйлера: 

  1 ,g
  ω I M Iω ω  

где ω – вектор абсолютной угловой скорости, I = diag(Ix, 
Iy, Iz) – тензор инерции НС, Mg – гравитационный момент. 

Гравитационный момент задается следующим соот-
ношением: 

 3
3μ ,g
r

 M η Iη  

где μ – гравитационный параметр Земли, r – модуль ра-
диуса-вектора НС из центра Земли, η – единичный век-
тор, задающий направление радиуса-вектора НС. 

Динамические уравнения Эйлера дополняются кине-
матическими соотношениями, которые записываются в 
следующем виде: 
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где Ω = (Ωx, Ωy, Ωz)T – вектор угловой скорости НС отно-
сительно ОСК, w = (0, Ω) – относительная угловая ско-
рость, записанная в виде кватерниона. 

Абсолютная и относительная угловые скорости свя-
заны следующим соотношением: 

0 , Ω ω ω  

где ω0 – угловая скорость движения центра масс НС по 
орбите. 

III. СТРУКТУРА АЛГОРИТМА ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ  
НС SAMSAT-ION 

A. Схема бортового алгоритма 
Задача определения ориентации решается в два этапа 

(рис. 2). На первом этапе производится грубое определе-
ние ориентации по одномоментным измерениям вектора 
геомагнитной индукции и вектора направления на Солн-
це с помощью известного алгоритма QUEST [1, 2]. 
Определение ориентации на данном этапе производится 
на освещенном участке орбиты при условии, что угол 
между вектором направления на Солнце и вектором гео-
магнитной индукции более 10°. Полученная оценка ква-
терниона является априорной информацией для второго 
этапа – определения ориентации с помощью расширен-
ного фильтра Калмана, использующего только показания 
магнитометра [3,4]. 

B. Одномоментное определение ориентации по алго-
ритму QUEST 
Алгоритм QUEST позволяет оценить ориентацию НС 

путем сравнения векторов измерений, с их расчетными 
значениями, полученными по различным моделям. 

 
Рис. 2. Схема бортового алгоритма определения ориентации SamSat-ION 

Алгоритм QUEST является решением так называе-
мой задачи Вахбы [5], в которой матрицу ориентации 
предполагается отыскивать исходя из минимизации сле-
дующего функционала: 

 
2

1

1 ,
2

N
B O

i i i
i

J k


  v A q v  

где ki – весовой коэффициент каждого измерения, vi
B – 

вектор измерения в ССК, vi
O – соответствующий мо-

дельный вектор в ОСК. 

В качестве измерений приняты измерения магнито-
метра vm

B и вектор направления на Солнце vs
B, пересчи-

танный из показаний датчиков освещенности. В качестве 
модели геомагнитной индукции используется модель 
IGRF [6], а в модели движения Солнца учитывается толь-
ко эллиптическое движение Земли вокруг Солнца [7]. 

Введем следующие обозначения: 

1 2 ,
T TB O B O

m m s sk k B v v v v    ,TB B S  

 23 32 31 13 12 21 ,TB B B B B B   Z  

1 2 ,L k k       ,σ tr B  

где vm
O, vs

O – вектор геомагнитной индукции и вектор 
направления на Солнце соответственно, рассчитанные 
по моделям. 

Решение задачи Вахбы сводится к решению следую-
щей системы линейных уравнений для нахождения век-
тора Гиббса β [8]: 

   .L σ  E S β Z  

Далее, когда вектор Гиббса найден, осуществляется 
переход к компонентам кватерниона: 

11 .
1 T

 
  

 
q

ββ β
 

C. Определение ориентации с использованием расши-
ренного фильтра Калмана 
Перепишем кинематические и динамические уравне-

ния в виде 

 
  1

1
2, ,
g

t


  
    

   

w q
x f x ε ε

I M Iω ω
  

где x = (q0, q1, q2, q3, ωx, ωy, ωz) – вектор состояния, ε –
нормально распределенная ошибка в модели движения с 
ковариационной матрицей Q. 

Поскольку в качестве измерений используются толь-
ко показания магнитометра, запишем модель измерений 
в виде 

   , ,o
k k k k k kt   z h x v A q B v  
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где Bk
O– вектор геомагнитной индукции в ОСК, рассчи-

танный по модели IGRF, vk – шум измерений с ковариа-
ционной матрицей R. 

Алгоритм работает в два этапа. На этапе прогноза 
априорная оценка вектора состояния k

x  вычисляется 
путем интегрирования нелинейной модели движения НС. 
Оценка ковариационной матрицы k

P  прогнозируется с 
помощью линеаризованной модели динамики (матрица 
Φk учитывает только линейные члены разложения): 

 1
1

, ,
tk

k k
tk

t dt 




 x f x   

1 ,T
k k k k
 

 P Φ P Φ Q  

 ,
Δ , ,k k k

k

t
t




  

 x x

f x
Φ E F F

x 
 

где E – единичная матрица, Fk – матрица динамики си-
стемы. 

На этапе коррекции вычисляется апостериорная 
оценка вектора состояния k

x  путем обработки поступа-
ющих магнитометрических измерений zk: 

  1
,T T

k k k k k k
  K P H H P H R  

    ,
, , ,k k k k k k k

k

t
t  




   

 x x

h x
x x K z h x H

x 

    

  ,k k k k
  P E K H P  

где Kk – весовая матрица, Hk – матрица модели измерений. 

IV. МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ РАБОТЫ 
АЛГОРИТМА 

Было проведено статистическое моделирование ра-
боты алгоритма при условиях, приведенных в табл. 1. 

ТАБЛИЦА 1. УСЛОВИЯ МОДЕЛИРОВАНИЯ РАБОТЫ АЛГОРИТМА 

Параметры 
орбиты 

Высота 550 км 

Наклонение 97,5° 

Долгота восходящего узла 60° 

Начальный аргумент широты U(0,360)° 

Начальные 
значения па-
раметров дви-
жения относи-
тельно центра 
масс НС 

Угол прецессии U(-180,180)° 

Пространственный угол атаки U(0,180)° 

Угол собственного вращения U(-180,180)° 

Модуль угловой скорости 1 °/c 

Погрешности 
средств изме-
рения 

Шум магнитометра N(0, 300) нТл 
Угол погрешности определения 
направления на Солнце U(0,10)° 

 
Критерием точности определения ориентации принят 

пространственный угол поворота между истинным qtrue и 
оцененным q  положением ССК [9]: 

   1φ arc cos ( ) 1 .
2

truetr   
 

A q A q  

Результаты моделирования приведены в табл. 2 и на 
рис. 3–5. 

 
Рис. 3. Гистограмма распределения погрешности определения ориен-
тации с помощью алгоритма QUEST 

 
Рис. 4. Гистограмма распределения времени сходимости фильтра 
Калмана 

 
Рис. 5. Гистограмма распределения погрешности определения ориен-
тации фильтра Калмана после сходимости 

ТАБЛИЦА 2. РЕЗУЛЬТАТЫ СТАТИСТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ 
РАБОТЫ АЛГОРИТМА 

QUEST 
Математическое ожидание погрешности 
определения ориентации 5,06° 

Фильтр 
Калмана 

Математическое ожидание времени сходи-
мости 865 с 

Математическое ожидание погрешности 
определения ориентации после сходимости 0,35° 

V. ПРОГРАММНО-АППАРАТНОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
АЛГОРИТМА 

Предложенный алгоритм был реализован на борто-
вом компьютере НС SamSat-ION. Для проверки работо-
способности и эффективности алгоритма было проведе-
но программно-аппаратное моделирование, которое 
условно можно разделить на три этапа (рис. 6) [10]: 
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 ПК отправляет на БЦВМ смоделированные изме-
рения магнитометра по интерфейсу UART; 

 алгоритм определения ориентации исполняется на 
БЦВМ; 

 оценка кватерниона ориентации отправляется об-
ратно на ПК по UART. 

 
Рис. 6. Программно-аппаратное моделирование работы алгоритма 

Пример работы алгоритма, реализованного на БЦВМ, 
представлен на рис. 7–9. 

 
Рис. 7. Оценка компонент кватерниона ориентации 

 
Рис. 8. Оценка компонент угловой скорости 

 
Рис. 9. Зависимость погрешности определения ориентации в процессе 
сходимости фильтра Калмана 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе представлены основные особенности реали-

зации алгоритма определения ориентации НС SamSat-
ION. По результатам статистического моделирования 
получено, что точность определения ориентации с ис-
пользованием фильтра Калмана по показаниям только 
магнитометрических измерений не хуже 1° (P=0,95), при 
этом скорость сходимости фильтра не превышает 2000 с 
(P=0,95). 
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Аннотация—Создание волоконно-оптических гироско-
пов (ВОГ) навигационного класса требует точной компен-
сации влияния изменения температуры на выходной сиг-
нал. Наиболее популярными методами компенсации яв-
ляются полиномиальная регрессия ввиду ее простоты в 
построении и использовании и искусственные нейронные 
сети ввиду их эффективности. В качестве входных пара-
метров для компенсации обычно используются темпера-
тура катушки и скорость ее изменения. Предложен метод 
компенсации температурной погрешности ВОГ с помо-
щью модифицированной полиномиальной регрессии, учи-
тывающей изменение чувствительности смещения нуля к 
скорости изменения температуры при увеличении темпе-
ратуры. Представлены результаты сравнительного анали-
за эффективности предложенного метода компенсации 
погрешности смещения нуля ВОГ и полиномиальной ре-
грессии нескольких переменных. 

Ключевые слова—волоконно-оптический гироскоп, 
температурная компенсация смещения нуля, полиноми-
альная регрессия. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Уникальная чувствительность волоконно-оптических 

гироскопов (ВОГ), которую можно достичь за счет уве-
личения длины волоконного контура, открывает широкие 
перспективы их использования в навигационных систе-
мах в тех случаях, когда необходимо обеспечить дли-
тельную высокоточную автономную работу [1]. В свою 
очередь, увеличение длины волоконного контура до 
нескольких километров значительно увеличивает его 
чувствительность к изменению температуры окружаю-
щей среды, которая может меняться в широких преде-
лах. Одной из основных проблем при создании высоко-
точных ВОГ является чувствительность выходного сиг-
нала к изменению температуры [2].  

Задача учета влияния изменения температуры на вы-
ходной сигнал ВОГ, помимо различных конструктивных 
решений и применения системы термостатирования, мо-
жет быть решена введением алгоритмической темпера-
турной компенсации выходного сигнала [3, 4]. Суще-
ствует множество методов алгоритмической компенса-
ции [3–5], но в последнее время наиболее популярными 
являются методы машинного обучения. Суть всех этих 
методов заключается в наличии этапа обучения алгорит-
ма, который затем используется при решении задачи 
компенсации. Среди таких методов можно выделить: 
линейную, логистическую, полиномиальную и хребто-
вую регрессии, регрессию лассо, искусственные нейрон-
ные сети [6–8]. Для оптимизации систем, построенных на 
методах машинного обучения, используют различные 
оптимизационные алгоритмы: статистические алгорит-
мы, генетические алгоритмы, метод роя частиц [9–11]. 

В настоящей работе предлагается повысить точность 
полиномиальной регрессии температурной зависимости 
смещения нуля ВОГ за счет добавления в полином до-
полнительных переменных, отвечающих за совместное 
влияние температуры и скорости ее изменения. С целью 
подтверждения эффективности предложенной методики 
проведен сравнительный анализ с полиномиальной ре-
грессией от двух независимых переменных, в качестве 
которых использовались средняя температура катушки 
и скорость ее изменения. 

II. ТЕМПЕРАТУРНАЯ ЗАВИСИМОСТЬ ВЫХОДНОГО 
СИГНАЛА ВОГ 

Известно [2], что выходной сигнал ВОГ зависит не 
только от значения температуры, но и от пространственно-
временного градиента ее изменения. Для идентификации 
зависимости выходного сигнала от температуры и ее по-
следующего учета на волоконный контур устанавливают 
несколько датчиков температуры. Выбор количества дат-
чиков и места их расположения является сложной задачей, 
решаемой индивидуально для определенной конструкции 
ВОГ, и в настоящей работе не рассматривается. Для по-
строения компенсации температурной чувствительности 
смещения нуля ВОГ использовалась средняя температура 
катушки, рассчитанная по показаниям нескольких датчи-
ков температуры, расположенных непосредственно вблизи 
волоконного контура, и скорость ее изменения.  

Другим не менее важным вопросом идентификации 
зависимости выходного сигнала ВОГ от температуры яв-
ляется выбор программы ее изменения. Характер измене-
ния температуры должен не только перекрывать диапазон 
рабочих температур, но и позволять разделить влияние 
температуры и скорости ее изменения на выходной сигнал 
ВОГ. Выбор температурного цикла определяет адекват-
ность и повторяемость полученной модели компенсации. 
Температурный цикл строился исходя из максимального 
перекрытия возможных значений температуры в диапа-
зоне от –10 до 45°C и скорости ее изменения (рис.1). 
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Рис. 1. Температурный цикл: (а) – значение температуры, (б) – ско-
рость изменения температуры 
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Изменчивость смещения нуля ВОГ представлена на 
рис. 2 синей линией. Для удобства восприятия графики 
температурной погрешности смещения нуля ВОГ здесь 
и далее отнесены к максимальной ошибке без использо-
вания компенсации. Видно, что с увеличением темпера-
туры чувствительность смещения нуля к скорости изме-
нения температуры растет. 
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Рис. 2 Изменчивость смещения нуля ВОГ и результаты работы поли-
номиальной регрессии разной степени 

III. ПОЛИНОМИАЛЬНАЯ РЕГРЕССИЯ 
Наиболее распространенным методом компенсации 

температурной зависимости выходного сигнала ВОГ, 
ввиду своей простоты, является полиномиальная регрес-
сия, которая описывает зависимость между независимой 
и зависимой переменными с помощью полинома n-й сте-
пени [3–5]. Линейная регрессия – частный случай поли-
номиальной. При необходимости описать зависимость от 
нескольких переменных, при условии что они независи-
мы, достаточно найти сумму полиномов. Запишем поли-
номиальную регрессию от двух переменных (средней 
температуры катушки и скорости ее изменения):  
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где TT ,  – значение и скорость изменения средней тем-
пературы катушки, mnсc ...0  – коэффициенты темпера-
турной модели, mn,  – степени полиномов. 

Повышение степени полинома не всегда влечет за 
собой значительное повышение точности компенсации. 
На рис. 2 представлены результаты компенсации сме-
щения нуля ВОГ полиномами различной степени. На 
рис. 3 построен график зависимости среднего квадрати-
ческого отклонения погрешности компенсации от сте-
пени полинома, по которому видно, что увеличение 
степени полиномиальной регрессии выше второй мало-
эффективно, но повышает вычислительную сложность 
полученной модели и может привести к непредсказуе-
мому поведению на границах интервала. 

В настоящей работе предлагается повысить точность 
компенсации полиномиальной регрессии за счет добав-
ления в полином дополнительных переменных, отвеча-

ющих за совместное влияние температуры и скорости ее 
изменения на выходной сигнал ВОГ. Запишем полино-
миальную регрессию 3 степени: 
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Рис. 3 График зависимости СКО скомпенсированного смещения нуля 
ВОГ от степени полинома 

С учетом дополнительных членов полиномиальная 
регрессия 3 степени примет следующий вид: 
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Отличительная особенность формулы (3) заключает-
ся в наличии слагаемых, учитывающих совместное вли-
яние переменных на выходной сигнал ВОГ. Необходи-
мость учета таких дополнительных слагаемых вызвана 
тем, что составные части волоконно-оптической катуш-
ки используют с близкими, но все-таки отличающимися 
коэффициентами температурного линейного расшире-
ния. А несогласованное расширение/сжатие элементов 
катушки может приводить к увеличению чувствитель-
ности выходного сигнала ВОГ к изменению температу-
ры катушки при повышении температуры.  

IV.  ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ 
Для определения эффективности предлагаемого ал-

горитма в двух отдельных пусках были записаны дан-
ные ВОГ в термокамере при изменении температуры 
согласно рис. 2. Данные были сформированы на 24-
часовом интервале времени с частотой 100 Гц. С ис-
пользованием одной и той же обучающей выборки были 
рассчитаны коэффициенты полиномиальной регрессии 
3 степени двух типов: по формуле (2) и по формуле (3). 
Для нахождения коэффициентов использовался метод 
наименьших квадратов, обеспечивающий минимум 
суммы квадратов невязок: 
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где i  – i-я невязка, k – количество измерений в обуча-

ющей выборке, 0ˆ iu  – i-е смещение нуля ВОГ. После 
завершения этапа обучения (определения коэффициен-
тов полиномов) полученные алгоритмы применялись 
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для компенсации показаний ВОГ. Для этих целей при-
влекались данные, полученные в ходе второго пуска. В 
отличие от этапа обучения на этапе компенсации ис-
пользуются не все полученные данные о температуре и 
скорости ее изменения, а только значения, относящиеся 
к текущему измерению ВОГ. Результаты работы поли-
номиальной регрессии 3 степени по формулам (2) и (3) в 
виде скомпенсированных значений смещения нуля ВОГ 
показаны на рис. 4. Данные представлены относительно 
максимального смещения нуля некомпенсированного 
сигнала.  
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Рис. 4. Смещение нуля ВОГ до и после компенсации 

В табл. 1 приведены утроенные значения средне-
квадратической погрешности для обсуждаемых алго-
ритмов полиномиальной регрессии. По представленным 
данным видно, что точность компенсации с помощью 
предлагаемой полиномиальной регрессии с дополни-
тельными членами в 2,5 раза выше. Это говорит о том, 
что предлагаемая модель позволяет в значительной сте-
пени учесть факторы совместного влияния температуры 
и ее производной на выходной сигнал ВОГ. 

ТАБЛИЦА 1 

 3СКО 
Некомпенсированный сигнал 0.8196 
Полиномиальная регрессия (2) 0.3317 
Полиномиальная регрессия (3) 0.1308 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Предложен метод повышения эффективности поли-

номиальной регрессии температурной зависимости вы-
ходного сигнала ВОГ за счет добавления в полином до-
полнительных переменных, отвечающих за совместное 
влияние температуры и скорости ее изменения. Пред-
ставлены результаты сравнительного анализа эффектив-
ности предложенного метода с полиномиальной регрес-
сией от двух независимых переменных (температуры и 
скорости ее изменения), которые показали, что в рас-
сматриваемом примере предложенный метод полиноми-
альной регрессии позволяет в 2,5 раза повысить точность 
компенсации без увеличения степени полинома.  
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Аннотация—С целью разработки датчика угловой 

скорости нового типа на основе волоконно-оптического 
кольцевого резонатора рассматриваются различные опти-
ческие схемы, которые будут чувствительны к вращению. 
В данной работе представлено увеличение чувствительно-
сти волоконно-оптического резонансного датчика угловой 
скорости за счет использования различных методов обра-
ботки резонансного пика. 

Ключевые слова—оптический резонансный гироскоп, во-
локонно-оптический резонатор, датчик угловой скорости. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Оптические резонаторы находят применение в самых 

различных областях науки и техники: в лазерной техни-
ке для стабилизации частоты излучения [1], в спектро-
скопии для измерения концентрации различных веществ 
[2], в биофизике для определения наличия патогенов [3], 
для создания оптоэлектронных генераторов [4], для из-
мерения угловой скорости технических систем [5–8].  

В настоящее время в навигации могут применяться 
оптические гироскопы для измерения угловой скорости: 
кольцевой лазерный гироскоп и волоконно-оптический 
гироскоп. Уменьшение размера данных гироскопов при-
водит к увеличению потерь и снижению чувствительно-
сти [9]. Существуют малогабаритные датчики угловой 
скорости (ДУС) и гироскопы на базе микроэлектромеха-
нических систем (МЭМС), которые обладают рядом не-
достатков: высокая шумовая составляющая, высокая чув-
ствительность к ускорению, ударам и вибрациям [10]. 

Пермская научно-производственная приборострои-
тельная компания ведет разработку нового типа ДУС на 
волоконно-оптическом кольцевом резонаторе (ВОКР), 
который будет обладать меньшими весовыми и габарит-
ными параметрами и будет более стойким к механиче-
ским воздействиям. Угловая скорость в разрабатывае-
мом устройстве определяется по величине смещения 
частоты резонансного пика. Цель работы заключается в 
решении проблемы по корректному определению мак-
симума резонансного пика для повышения чувствитель-
ности ДУС на основе ВОКР. 

II. ОПИСАНИЕ ЧУВСТВИТЕЛЬНОЙ СХЕМЫ НА ОСНОВЕ ВОКР 
Волоконный резонатор состоит из двух сварных раз-

ветвителей, волоконные выходы которых соединяются 

между собой. Таким образом формируется замкнутый 
контур, в котором при прохождении оптического излу-
чения появляются резонансы на определенных частотах 
излучения. ВОКР, изготовленный на одномодовом во-
локне, был изучен более подробно в работах [11, 12]. 
Измерение угловой скорости Ω в кольцевом резонаторе 
возможно благодаря эффекту Саньяка. Изменение опти-
ческого пути из-за вращения ведет к смещению резо-
нансной частоты ΔfS между двумя противоположно рас-
пространяющимися волнами [9]. Применение ВОКР в 
качестве чувствительного элемента ДУС рассматривает-
ся в работах [5, 13–15]: 

 ΔfsRΩnλ, 

где R – радиус резонатора, n – показатель преломления, 
λ – длина волны. 

Нами разработана схема ДУС на ВОКР, с помощью 
которой была измерена чувствительность к угловой ско-
рости. В данной схеме применяется узкополосный лазер, 
который перестраивается по частоте с определенной ско-
ростью, и два фотоприемника (ФП), на которых наблю-
дается синхронный резонансный спектр во временной 
области. При наличии угловой скорости будет наблю-
даться расхождение резонансов сигналов, проходящих по 
часовой стрелке I1 и против часовой стрелки I2. По вели-
чине смещения Δt (соответствующей разнице частот ΔfS) 
между резонансами можно вычислить угловую скорость 
вращения (рис. 1). Проходя через ФП и АЦП, сигнал 
складывается с различными шумами, что искажает фор-
му резонансных пиков. Таким образом, чувствительность 
данной схемы зависит от корректного определения мак-
симума резонансных пиков во временной области. 

 
Рис. 1 Схема измерения частотного смещения резонансных пиков во 
временной области 
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ДУС размещается на поворотном столе для опреде-
ления чувствительности в диапазоне ± 100°/с. Почти во 
всем диапазоне измеренное смещение имеет линейную 
зависимость от угловой скорости при прямом поиске 
максимума без обработки. Однако в диапазоне ±10°/с 
заметные изменения положения пиков без обработки не 
наблюдаются из-за зашумленности сигнала. 

Проведено сравнение трех вариантов обработки сиг-
нала резонансного пика: аппроксимация функцией Ло-
ренца, применение скользящего среднего и свертка сиг-
нала с гауссовым окном. 

III. РЕЗУЛЬТАТЫ 
Определение экстремума резонансной кривой по 

максимальному значению «сырых» данных отличается 
на величину δτ от экстремума обработанного резонанс-
ного пика, что приводит к неверному нахождению вели-
чины угловой скорости. 

Для каждого метода обработки определена мини-
мально определяемая угловая скорость в диапазоне 
±10°/с. Дополнительно оценивался параметр «нелиней-
ность масштабного коэффициента (МК)». Полученные 
параметры для различных методов обработки приведены 
в таблице. 

Название обработки Ωmin, °/c Нелинейность МК, % 
Аппроксимация  

функцией Лоренца 1,1 2,0 

Скользящее среднее 6,6 6,1 
Свертка с гауссовым 

окном 2,4 2,1 

Применение метода аппроксимации является лучшим 
как по параметрам нелинейности МК и минимальной 
чувствительности, однако является труднореализуемым, 
т.к. требуется блок обработки с большим количеством 
вычислительных ресурсов, что затрудняет миниатюри-
зацию всего устройства. Свертка резонансных пиков с 
гауссовым окном имеет более простую реализацию на 
логических структурах и не требует больших вычисли-
тельных ресурсов. 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Скорость вращения в разрабатываемом ДУС опреде-

ляется по величине смещения частоты резонансного пи-
ка, и важно корректно определять экстремум резонанс-
ного пика. Авторы приводят сравнение трех методов 
обработки резонансного пика с помощью аппроксима-
ции функцией Лоренца, скользящего среднего и свертки 
с гауссовым окном. 

Данные методы обработки позволяют более коррект-
но определить местоположение пика и улучшить чув-

ствительность разрабатываемого ДУС. Метод свертки 
резонансных пиков позволяет повысить чувствитель-
ность ДУС на ВОКР до 2,4°/с и при этом имеет простое 
аппаратное решение, подходящее для реализации мини-
атюрного ДУС. 

Данная работа выполнена в рамках Программы госу-
дарственной поддержки компаний-лидеров, разрабаты-
вающих и обеспечивающих внедрение продуктов, серви-
сов и платформенных решений преимущественно на 
основе технологий и решений для цифровой трансфор-
мации приоритетных отраслей экономики и социальной 
сферы (договор № 2/549/2020 от 23.07.2020 г.) 
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Аннотация—Доклад посвящен исследованию различ-
ных аспектов, связанных с выбором измерительных поло-
жений, в задаче скалярной калибровки неизбыточных 
векторных измерителей (триад акселерометров, ДУС, маг-
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I. ВВЕДЕНИЕ 
При решении задач навигации, ориентации и управ-

ления подвижными объектами широкое применение 
нашли акселерометры, датчики угловых скоростей и 
магнитометры [1–20]. Эти приборы измеряют проекцию 
соответствующей векторной физической величины [21] 
(кажущегося ускорения, абсолютной угловой скорости, 
магнитной индукции) на свою ось чувствительности и, 
как правило, являются первичными измерителями в бо-
лее сложных измерительных системах. 

Первичные измерители объединяют в блоки, которые 
способны дать оценку не только модуля измеряемой фи-
зической величины, но и его направления в системе ко-
ординат, связанной с основанием блока. Для этого рас-
сматриваемые приборы, как правило, располагают по 
осям ортогональной системы координат, которую впо-
следствии называют приборной. 

Калибровка чувствительных элементов и систем на 
их основе является одним из основных этапов их подго-
товки к работе. В настоящий момент существует множе-
ство различных подходов к калибровке [5]. Часть из них 
использует в качестве измерений непосредственные по-
казания чувствительных элементов, другие – их преоб-
разованные значения, в том числе показания инерциаль-
ной системы в целом. 

В докладе речь пойдет о методе калибровки, подра-
зумевающем переход от измеренных проекций вектор-
ной физической величины к ее модулю. Такой подход, 
как правило, называется скалярной (так как 
производится переход от измеренных значений 
проекций к модулю – скаляру), или инвариантной (так 
как модуль измеренной величины является инвариантом 
ориентации – при идеальных измерениях его значение не 
зависит от ориентации ВИ), калибровкой. В 
англоязычной литературе используется термин ellipsoid 
calibration [16, 18]. 

Этот подход позволяет калибровать не только инер-
циальные чувствительные элементы, но и любые другие 
устройства, которые измеряют проекции векторных фи-
зических величин (например, магнитометры). Такие 

устройства в рамках доклада называются векторными 
измерителями (ВИ). 

Под программами калибровки в данном докладе по-
нимаются наборы измерительных положений, позволя-
ющие оценить параметры ВИ. 

Этот доклад является продолжением наших работ по 
изучению инвариантной калибровки [9–13] и основными 
рассматриваемыми в нем вопросами являются: 

1) обобщение результатов по сравнению программ 
калибровки, сформированных различными мето-
дами; 

2) влияние выбора целевой функции (критерия) оп-
тимизации на теоретические значения дисперсий 
оцениваемых параметров векторного измерителя 
при синтезе программ калибровки; 

3) влияние формы распределения случайной со-
ставляющей измерений на форму, статистиче-
ские характеристики и оптимальность программ 
калибровки. 

II. ОБЪЕКТ ИССЛЕДОВАНИЯ 

A. Векторный измеритель 
В рамках этого доклада будут рассматриваться толь-

ко неизбыточные (состоящие из трех первичных измери-
телей) ВИ с ортогональной компоновкой (рис. 1), при 
которой оси чувствительности первичных измерителей 
номинально направлены вдоль приборных осей XYZ. 

 
Рис. 1. Векторный измеритель и измеряемый вектор I  

Базовая модель измерений ВИ может быть представ-
лена в следующем виде: 

  ˆ ,I E K I          (1) 

где I  – измеряемый вектор, E  – единичная матрица 3х3, 
 x y zK diag k k k        – матрица отклонений мас-

штабных коэффициентов,  T

x y z      – вектор 
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смещений нулевых сигналов,  T

x y z      – век-
тор случайных составляющих измерений и Ф – матрица, 
направляющих косинусов, описывающая отклонение 
осей чувствительности от приборной системы координат: 

2 2

2 2

2 2

1

1

1

xy xz xy xz

yx yx yz yz

zx zy zx zy 

   

   

  
 
     
   
 

   

. 

Ориентацию измеряемого вектора относительно при-
борной системы координат будем описывать с помощью 

направляющих косинусов  T
x y z

I
I

      .  

B. Скалярная калибровка 
Как уже было сказано выше, при использовании ска-

лярной калибровки осуществляется переход от измерен-
ных проекций к модулю измеряемой величины m I . 
Модуль может быть рассчитан либо как корень из сум-
мы квадратов проекций [1, 9] 

 2 2 2ˆ ˆ ˆ
I x y zm I I I   , (2) 

либо как скалярное произведение [9, 14] 

 ˆ
II dm I   . (3) 

При этом невязка модуля 1mJ
I

   может быть при-

ближенно представлена в линейном виде: 

 J HX S  , (4) 

где  T

x y z x y z xy yz zxX k k k           – 
вектор оцениваемых параметров, 

kj kj jk      (k,j=x,y,z) – 
углы неортогональности;   1..i i N

H h


  – матрица измере-
ний, каждая строчка которой зависит от направляющих 
косинусов i  в i-м измерительном положении 

2 2 2yixi zi
i xi yi zi xi yi yi zi zi xih

I I I
  

            

, 

N – количество измерительных положений, S  – случай-
ная составляющая невязки. 

Оценки параметров ВИ могут быть получены раз-
личными способами [9, 14, 19], например с помощью 
метода наименьших квадратов (МНК): 

 ˆ TX KH J , (5) 

где   1TK H H


  – информационная матрица. 

Так как (4) является линейным приближением, полу-
чение оценок обычно осуществляется итерационно. При 
этом на каждом шаге в измерениях компенсируются оце-
ненные параметры, полученные на предыдущем шаге. 

III. ПРОГРАММЫ КАЛИБРОВКИ 
При инвариантном подходе широкое применение [1, 

4, 5, 6, 7, 14] нашла программа из 18 измерительных по-

ложений (рис. 2), в которой каждая ось ВИ по одному 
разу занимает положение по и против направления из-
меряемого вектора и еще по четыре положения для каж-
дой пары осей под 45 градусов к этому вектору. Эта про-
грамма должна обеспечивать гарантированно минималь-
ную ошибку оценки при условии ограниченности ошиб-
ки измерений [14]. 

 
Рис. 2. Измерительные положения (6 из 18) для программы калибров-
ки из [14] 

Для 18 положений предлагались и другие програм-
мы, например программа, в которой каждая пара осей 
занимает по 6 равно распределенных положений при 
повороте вокруг третьей оси, расположенной ортого-
нально измеряемому вектору [11] (рис.3). 

 
Рис. 3. Измерительные положения (6 из 18) для программы калибров-
ки из [11] 

Минимальное количество измерительных положений 
равно 9, что соответствует количеству оцениваемых па-
раметров. Для программ из 9 положений предлагалось 
брать за основу положений по и против измеряемого 
вектора и дополнять тремя положениями, в которых из-
меряемый вектор проецируется на две [5, 14] или на три 
[12] оси прибора. Причем в отличие от 18 положений тут 
уже ни о какой оптимальности речи не шло. 

Мы ранее [10] предлагали подбирать программу ка-
либровки численным методом с помощью генетического 
алгоритма. В качестве целевой функции   для оптими-
зации был выбран один из распространенных критериев в 
задачах планирования эксперимента [22] – D-критерий – 
это определитель информационной матрицы К, который 
также называют обобщенной дисперсией: 

  detD K    . (6) 

В рамках этого доклада также будут приведены ре-
зультаты оптимизации по следу матрицы К 

 A trace K   (А-критерий), по ее собственным значени-
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ям  maxE K    (Е-критерий) и по максимальному зна-

чению её диагонального элемента   max ,
r

K r r  . 

IV. СРАВНЕНИЕ ПРОГРАММ КАЛИБРОВКИ 

A. Обобщенная дисперсия 
На графике (рис. 4) представлены три класса про-

грамм калибровки: зелеными квадратиками обозначены 
программы, в которых измеряемый вектор проецируется 
на одну, две или три оси равномерно; снежинками обо-
значены программы, полученные вращением вокруг оси, 
ортогональной измеряемому вектору; треугольником 
обозначены численно оптимизированные программы. 
Также на графике отмечены значения для программ, со-
ответствующих оснасткам в виде додекаэдра и икосаэд-
ра. Дополнительно мы сгенерировали программы со 
случайным образом выбранными положениями и отме-
тили пунктирной линией лучшие значения, полученные 
на выборке из ста тысяч программ. 

 
Рис. 4. Обобщенная дисперсия 

Видно, что с ростом числа измерительных положе-
ний N обобщенная дисперсия уменьшается для всех 
классов программ. При этом кажется, что убывает она с 
одинаковой скоростью. 

В этом можно убедиться на графике нормированной 
обобщенной дисперсии (рис. 5). Здесь она умножена на 
количество измерительных положений в девятой степе-
ни. Если считать, что среднеквадратическое отклонение 
случайной составляющей измерений убывает пропорци-
онально корню из времени осреднения в одном положе-
нии, то программы с равным значением этого параметра 
могут быть взаимозаменяемы с условием пропорцио-
нального изменения времени осреднения. Например, 
программу из 36 положений можно заменить на про-
грамму из 18, но в каждом положении нужно будет 
накапливать измерения в два раза дольше. 

 
Рис. 5. Обобщенная дисперсия, нормированная по количеству измери-
тельных положений 

Более подробное рассмотрение нижней границы 
нормированных значений приведено на рис. 6. Видно, 
что существует предел  9 7det 1.538 10N K   , который 
достигается большинством оптимизированных про-
грамм. Но для N = 9, 10, 11, 13, 15 оптимизация не поз-
воляет достигнуть этого значения. 

 
Рис. 6. Обобщенная дисперсия, нормированная по количеству измери-
тельных положений. Нижняя граница 

Также можно отметить, что значения обобщенной 
дисперсии для программ из 12 и 20 положений, полу-
ченных численной оптимизацией, совпадают со значе-
ниями для симметричных программ (додекаэдр и икоса-
эдр), но сами положения не формируют соответствую-
щих симметричных фигур. 

Что касается наивного подхода генерации положений 
случайным образом, он хоть и не обеспечивает опти-
мальное значение обобщенной дисперсии D, но видно, 
что оно уменьшается с ростом количества измеритель-
ных положений. 

B. Нормированное СКО 
Для более подробного сравнения программ калиб-

ровки, кроме самого значения целевой функции  , мы 
посчитали приведенные дополнительные параметры 

, ,k     , которые соответствуют СКО погрешности 
оценки соответствующего параметра, нормированного 
по значению СКО шума: 

  max ,q K r r  . (7) 

На рис. 7 видно, что наиболее точно будут опреде-
ляться смещения нуля, а наименее точно – неортого-
нальности. При этом можно утверждать, что для про-
грамм, у которых больше погрешность оценки масштаб-
ных коэффициентов, меньше погрешность оценки неор-
тогональностей и наоборот. Это очень характерно про-
является для программы из 20 положений.  

 
Рис. 7. Теоретические значения нормированных СКО погрешностей ВИ 
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Это ставит нас перед фактом того, что для решения, по 
какому критерию оптимизировать положения, сначала 
необходимо определиться с тем, точность каких парамет-
ров важнее. А это, в свою очередь, будет зависеть от 
назначения и условий применения векторного измерителя. 

Так как СКО погрешности оценки углов неортого-
нальности в среднем больше, чем отклонения масштаб-
ного коэффициента, то алгоритмы численной оптимиза-
ции стремятся снизить ее в первую очередь, что и опре-
деляет разницу между этим классом программ калибров-
ки относительно остальных. 

Также можно отметить, что нормированное СКО 
смещения нулевого сигнала   практически не зависит 
от выбора программы калибровки для программ при 
N > 15. 

C. Другие критерии оптимизации 
Как уже было сказано выше мы синтезировали про-

граммы калибровки (N = 18), оптимальные по другим 
критериям ( A , E ,  ). Теоретические значения нор-
мированных СКО погрешностей ВИ для них представ-
лены на рис. 8. Также на график добавлены значения для 
ранее описанной программы калибровки из [14]. 

 
Рис. 8. Теоретические значения нормированных СКО погрешностей 
ВИ при оптимизации по различным критериям программы из 18 изме-
рительных положений 

Видно, что наблюдается та же закономерность: с ро-
стом точности оценки неортогональностей увеличивает-
ся погрешность масштабных коэффициентов. 

V. ВЛИЯНИЕ ФОРМЫ РАСПРЕДЕЛЕНИЯ ПОГРЕШНОСТИ 
ИЗМЕРЕНИЙ 

Предыдущие результаты были получены в предпо-
ложении нормального распределения ошибки измере-
ний. Ниже будут представлены результаты численного 
моделирования, проведенного при различных формах 
распределения. Помимо нормального распределения, 
моделирование проводилось при равномерном и би-
нормальном распределении, а также при распределении 
Коши.  

Так как само по себе распределение Коши не имеет 
привычных параметров математического ожидания и 
дисперсии, в моделировании использовалось ограничен-
ное распределение Коши: все значения, выходящие за 
определенный симметричный диапазон, перераспреде-
лялись внутри этого диапазона. Такое распределение 
уже имеет конечное математическое ожидание и диспер-

сию, что позволяет проводить статистическое моделиро-
вание. Далее для краткости под распределением Коши 
подразумевается именно такое распределение. Это рас-
пределение хорошо подходит, например, для имитации 
сигнала с выбросами. 

Под би-нормальным распределением подразумевает-
ся распределение случайной величины ξ полученной как 
сумма двух случайных величин, одна из которых рас-
пределена нормально, а другая с равной вероятностью 
принимает значения ±b (рис. 9). Такое распределение 
характерно при наличии в измерениях дискретной со-
ставляющей, возникшей, например, при компенсации 
температурной составляющей погрешности измерений. 

 
Рис. 9. Би-нормальное распределение 

Моделирование проводилось для четырех программ 
калибровки: численно оптимизированных из 9, 18 и 36 
положений и программы из 18 положений, в которой 
измеряемый вектор проецируется на одну или две оси 
прибора [14]. В табл. 1 им соответствуют строки.  

ТАБЛИЦА 1. НОРМИРОВАННОЕ СКО X N





  

 N 

Распределение 

Нормально Равномерное Би-
нормально Коши 

Δ δk γ Δ δk γ Δ δk γ Δ δk γ 

1 9 1.8 2.7 4.1 1.8 2.8 4.0 1.8 2.7 4.0 2,0 2,8 4,4 

2 18 1.7 2.5 3.9 1.7 2.5 3.9 1.7 2.5 3.9 2,1 3,3 4,2 

3 36 1.7 2.5 3.9 1.7 2.5 3.9 1,7 2,5 3,9 1,8 2,7 4,2 

4 18 1.7 2.2 4.2 1.7 2.2 4.3 1,7 2,2 4,3 2,1 3,0 4,4 

 
Табл. 1 содержит экспериментальные (полученные в 

ходе математического моделирования) значения, анало-
гичные рассматриваемому ранее параметру θ, умножен-
ному на корень из количества измерительных положе-
ний N. 

При нормальном, равномерном и би-нормальном 
распределениях случайной составляющей измерений 
статистические метрики ошибок оценок совпадают с 
теоретическими (полученными при гипотезе нормально-
го распределения). При этом распределение ошибок 
оценок стремится к нормальному. 

При ошибке измерений, имеющей распределении 
Коши, форма распределения ошибок оценок тоже будет 
совпадать с распределением Коши. При этом наблюда-
ются отличные от полученных при других распределе-
ниях соотношения между погрешностями. Так получает-
ся, что программы из 9 и 36 положений оказываются 
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эффективнее (т.е. дают меньший разброс оценок) по 
смещениям нулей и отклонениям масштабных коэффи-
циентов. Возможные причины для этого пока не анали-
зировались. 

VI. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В заключении можно сделать следующие обобщаю-

щие выводы: 

 чем меньше измерительных положений, тем 
большее значение имеет их выбор и тем важнее 
проводить оптимизацию; 

 для программ с одинаковым количеством измери-
тельных положений выбор критерия оптимизации 
будет влиять в основном на соотношение между 
дисперсией ошибок оценок отклонения масштабно-
го коэффициента δk и углов неортогональности γ; 

 форма распределения случайной составляющей 
измерений первичных измерителей может являть-
ся дополнительным фактором при выборе про-
граммы калибровки. 
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Аннотация—Публикация посвящена изложению основ 
фундаментальной теории обобщенного маятника Фуко, 
реализованного на основе принципиально нового 3D-
сферического резонансного гироскопа (СРГ/SRG), базовым 
чувствительным элементом которого является высоко-
добротный полный сферический резонатор. Описан физи-
ческий эффект, лежащий в основе функционирования 
принципиально нового датчика 3D-гироскопа, входящего 
в рассматриваемый класс гироскопов, и сформулированы 
общие принципы построения законов управления его фа-
зовым состоянием. Изучены вопросы устойчивости функ-
ционирования основного рабочего режима нового инерци-
ального датчика ориентации. Рассмотрены прикладные 
аспекты реализации фундаментальной теории обобщенно-
го маятника Фуко в высокоточных трехмерных инерциаль-
ных датчиках типа СРГ/SRG. Представлены основные ин-
женерно-конструкторские решения на базе современных 
подходов практической конструкторской реализации сфе-
рических волновых твердотельных гироскопах нового по-
коления на основе 3D-сферических резонаторов из аморф-
ных материалов для низкодинамичных и высокодинамич-
ных объектов авиационно-космического назначения. 

Ключевые слова—классический маятник Фуко, 
обобщенный маятник Фуко, полусферический кварцевый 
резонатор (2D-волновой твердотельный гироскоп), 
сферический кварцевый резонатор (3D-сферический 
резонансный гироскоп СРГ/SRG), теория инерциальных 
датчиков. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Опыты, проведенные в 1851 году французским ме-

хаником и астрономом Леоном Фуко [1], а также опыты 
его многочисленных последователей дали качествен-
ные и количественные результаты, подтверждающие 
факт вращения Земли. Предполагалось, что Земля не 
вовлекает плоскость колебаний маятника во вращение 
вокруг местной вертикали. Известно, что изотропный 
осциллятор с двумя степенями свободы, выполняющий 
в современных гироскопах роль маятника Фуко, реали-
зован в виде одной из форм собственных колебаний 
упругой среды, обладающей осевой симметрией. При 
этом в отличие от классического маятника Фуко вра-
щение упругой среды вокруг оси симметрии датчика 
вовлекает реализованную форму собственных колеба-
ний во вращение относительно абсолютного (инерци-
ального) пространства.  

В соответствующем выбранной форме колебаний 
собственном подпространстве принципиальные вопро-
сы теории нового датчика инерциальной информации 
могут рассматриваться в рамках одних и тех же урав-

нений, аналогичных уравнениям классического маят-
ника Фуко [1]. По этой причине весь этот класс гиро-
скопов может быть назван новыми инерциальными 
датчиками семейства обобщенного маятника Фуко. 
Такой маятник является математическим маятником, 
гомеоморфным реальному физическому маятнику, 
плоскость колебаний которого медленно поворачива-
ется относительно земной поверхности в сторону, про-
тивоположную направлению вращения Земли. Многие 
исследователи предполагают, что Земля не вовлекает 
плоскость колебаний такого маятника во вращение 
вокруг местной вертикали. Между тем благодаря не-
линейным эффектам маятник Фуко обладает собствен-
ной скоростью прецессии вокруг местной вертикали, 
так что, не контролируя его собственную прецессию, 
невозможно осуществлять достоверные и точные из-
мерения угловой скорости вращения Земли.  

В 1890 году в докладе лондонскому королевскому 
обществу профессор университета в Бангоре (Уэльс) 
Джордж Х. Брайан [2] продемонстрировал эффект пре-
цессии стоячей волны в упругой осесимметрической 
оболочке, вращающейся вокруг оси симметрии. Для 
объяснения данного эффекта Брайан обратился к мате-
матическому описанию упругих колебаний тонкого 
кругового кольца. В результате он получил формулу, 
связывающую постоянную угловую скорость  враще-
ния тела кольца в своей плоскости со скоростью пре-
цессии относительно него механической стоячей волны 
упругих колебаний в.  

В дальнейшем эта формула была использована  
Д. Линчем в его известном эксперименте [3] для объ-
яснения эффекта поворота стоячей волны в полусфе-
рическом кварцевом резонаторе при повороте самого 
резонатора вокруг его оси симметрии. При этом в экс-
перименте Д. Линча [4] в отличие от эксперимента 
Брайана угловая скорость поворота резонатора уже не 
предполагалась постоянной [5], и соотношение Брайана 
между угловыми скоростями молчаливо распространя-
лось на соотношение между углами поворота [6, 7]. 
Фактически это означало открытие нового физическо-
го эффекта инертности упругих механических стоячих 
волн, что и было практически одновременно доказано 
в теоретических исследованиях [8, 9] российских ме-
хаников Д. Климова и В. Журавлева.  

В современной практике мировой гироскопии по-
явился целый класс новых гироскопических приборов, 
в которых фактически реализована идея обобщенного 
маятника Фуко на основе идеи Брайана: кольцевой 

276



гироскоп, полусферический кварцевый резонатор (вол-
новой твердотельный гироскоп) [3, 5, 7], ВТГ с метал-
лическим цилиндрическим резонатором [10], «квапа-
зон» [12], в перспективе – сферический резонансный 
гироскоп (СРГ) на основе полного сферического резона-
тора. Все новые инерциальные датчики ориентации 
весьма успешно конкурируют с классическими гиро-
скопами, однако их теория существенно отличается от 
фундаментальной теории известных симметричных и 
несимметричных механических гироскопов.  

Например, кинетический момент в классических 
механических гироскопах стремятся сделать как мож-
но большим, однако в новых датчиках ориентации он 
должен быть равен нулю. В настоящем исследовании 
подробно рассматривается полный (замкнутый) сфе-
рический резонатор, и плоский поворот резонатора 
заменяется пространственным движением. Простран-
ственным оказывается и обобщенный эффект Брайана. 

II. ЭФФЕКТ ИНЕРТНОСТИ УПРУГИХ ВОЛН 
В предлагаемом научном исследовании рассматри-

ваются принципиальные вопросы фундаментальной 
теории перспективных гироскопических инерциальных 
датчиков ориентации. В основе работы любого волно-
вого твердотельного гироскопа (ВТГ) лежит явление 
инертности упругих волн [8]. Этот эффект впервые 
был открыт британским математиком и механиком 
Брайаном, который исследовал движение стоячей вол-
ны, возбужденной при изгибных колебаниях тонкого 
кольца (резонатора), установленного на вращающемся 
основании. Брайан установил, что угловая скорость 
поворота стоячей волны ߗ௡ выражается следующей 
формулой [2]: 
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где n – номер моды (формы) колебаний, Ω – угловая 
скорость равномерного вращения основания с закреп-
ленным на нем резонатором. В выражении (1) коэффи-
циент  
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принято называть масштабным коэффициентом Брайана.  

В системе координат, вращающейся относительно 
кольца со скоростью (1) стоячая волна неподвижна. 

Формула (1) получила широкую известность среди 
научных работников и инженеров в области разработ-
ки гироскопических приборов благодаря патенту Д. 
Линча [7], в котором по измерению угловой скорости 
прецессии волны относительно кварцевого полусфери-
ческого резонатора предлагалось определять угловую 
скорость самого резонатора. Хотя авторы патента и 
ссылались на формулу Брайана [2], на самом деле в 
подтверждение своей идеи они привели результат экс-
перимента [3], в котором поворот первоначально непо-
движного вибрирующего резонатора на 90 вызвал 
поворот стоячей волны на угол 30 без каких-либо из-
менений формы этой волны. Таким образом, экспери-
ментально была установлена формула [3, 4] 

φв =
ଵ
ଷ

φ	                              (2) 

которая связывает уже не постоянные скорости пово-
рота, а сами углы поворота при явно непостоянных 
скоростях. Возникло подозрение, что формула Брайана 
для кольца, так же как и для других упругих систем с 
осевой симметрией, верна и для произвольно меняю-
щихся во времени угловых скоростей. Эта догадка бы-
ла теоретически точно подтверждена в виде новой 
формулы в известной теоретической работе [8]:  

   2

2
1

t t dt
n

   


.											             (3)	

Выражение (3) представляет собой интегральную 
форму записи известной формулы Брайана. Очевидно, 
что угол поворота стоячей волны θ(ݐ) относительно 
тела резонатора равен коэффициенту Брайана, умно-
женному на интеграл от угловой скорости вращения 
резонатора в инерциальном пространстве. Формально 
формула (1) Брайана не давала никаких оснований для 
построения на этой основе нового инерциального дат-
чика ориентации.  

Только точный результат публикации [8], иниции-
рованный известным экспериментом Д.Линча [3, 4], 
предоставил такие основания. Аналогичная картина 
наблюдается в ВТГ, содержащем чувствительный эле-
мент в виде осесимметричного тонкостенного полусфе-
рического кварцевого резонатора [5, 6], в котором воз-
буждены изгибные колебания (рис. 1) и обеспечено 
существование механической стоячей волны. Если воз-
будить в таком резонаторе изгибные колебания и со-
здать стоячую волну по оси А-Б относительно непо-
движного нижнего основания, то при повороте прибора 
вокруг оси симметрии резонатора на угол, равный 90଴, 
максимумы положения стоячей волны будут распола-
гаться под углом по отношению к оси А-Б начального 
возбуждения колебаний. 

 

 
Рис. 1. Изменение положения стоячей волны в резонаторе ВТГ на 
подвижном основании 

Видно отличие поведения механической стоячей 
волны от поведения классического маятника Фуко [6]. 
Вращение упругой среды (резонатора) вокруг оси сим-
метрии вовлекает (вследствие наличия внутреннего тре-
ния) реализованную форму собственных колебаний 
(механическую стоячую волну) во вращение относи-
тельно инерциального пространства. Однако отношение 
угловой скорости вращения стоячей волны относитель-
но резонатора к угловой скорости вращения самого ре-
зонатора относительно инерциального пространства 
является константой, зависящей от номера формы коле-
баний и почти не зависящей от свойств материала. Ко-
эффициент, определяющий отношение угловой скоро-
сти вращения стоячей волны к угловой скорости враще-
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ния резонатора в инерциальном пространстве, как было 
указано выше, получил название масштабного коэффи-
циента, или коэффициента Брайана [2] – по имени пер-
вого исследователя колебаний упругого кольца с учетом 
его вращения. Угол поворота стоячей волны относи-
тельно инерциального пространства равен 

2

2
( 1)( ) ( )
( 1)
nt t dt
n


  

  .                       (4) 

Это означает, что эффект Брайана может быть ис-
пользован для построения инерциального датчика из-
мерения угла поворота и/или угловой скорости враще-
ния объекта в инерциальном пространстве. Только 
аналитически точный результат публикации [8], ини-
циированный экспериментом Д.Линча [3], предоставил 
такие основания. Угол поворота механической стоячей 
волны во вращающемся с переменной угловой скоро-
стью Ω (t) полусферическом резонаторе относительно 
самого резонатора выражается точной формулой, по-
лученной в работе [9]: 
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где ߥ – коэффициент Пуассона, равный для чистого 
кварца 0,17=ߥ; n – номер формы (моды) колебаний (рав-
ный половине числа узлов на кольце), для резонатора в 
форме кольца – 0,4 [4], для полусферического резонато-
ра из плавленого кварца коэффициент Брайана равен 
0,312 [8]. В последнее время появился целый класс но-
вых гироскопических приборов, в которых фактически 
реализована идея обобщенного маятника Фуко.  

К этому классу относится известный полусфериче-
ский кварцевый резонатор или волновой твердотель-
ный гироскоп [7, 8, 9, 10, 11]. Во всех этих случаях иг-
рающий роль маятника Фуко осциллятор с двумя сте-
пенями свободы реализован в виде одной из форм соб-
ственных колебаний упругой среды, обладающей осе-
вой симметрией.  

Изложенное выше можно суммировать в виде тео-
ремы: какой бы ни была зависимость угловой скорости 
тела кольца от времени (в классе дифференцируемых на 
бесконечном полуинтервале функций), существует и 
единственна вращающаяся относительно кольца систе-
ма координат, в которой при определенных начальных 
условиях колебания кромки тонкого кольца представ-
ляют собой механические стоячие волны. Скорость этой 
системы координат выражается формулой (3). Частным 
случаем из нее вытекает известный результат Брайана 
[2, 8], доказанный им только для случая постоянной 
угловой скорости кольца Ω̇̇  0.  

Поэтому формула (3) описывает новый физический 
эффект, не замеченный Брайаном, и теоретически 
строго доказанный российскими учеными [9]. 

Формулу (3) ввиду ее точного аналитического харак-
тера можно сколько угодно раз дифференцировать. В 
частности можно заметить, что ускорение самой волны 
пропорционально ускорению тела тонкого кольца: 
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Поскольку ускорение тела кольца пропорционально 
приложенному к нему моменту внешних сил ܫ̈ =  ,ܯ
то можно утверждать, что этот момент вызывает не 
только ускорение самого тела кольца, но и ускорение 
прецессирующей механической стоячей волны. Опи-
санный выше физический эффект в неравномерно 
вращающемся кольце механик В.Ф.Журавлев определил 
как эффект инертности прецессирующих упругих 
волн. Таким образом, российские ученые в работе [8] 
показали справедливость эффекта Брайана для любого 
произвольного закона Ω(t) вращения основания. В рабо-
те [11] разработана математическая модель волнового 
твердотельного гироскопа в наиболее общей форме, 
поясняющая физику работы целого класса инерциаль-
ных измерителей и датчиков начиная с маятника Фуко.  

Весь класс таких инерциальных измерителей, в ко-
торый входит и ВТГ, назван [11] обобщенным маятни-
ком Фуко. 

Целью данной публикации является изложение 
принципа работы трехмерного (пространственного) 
ВТГ – 3D-HRG/ВТГ в форме, доступной для понима-
ния инженерами, которые будут заниматься конструи-
рованием и практической реализацией совершенно 
нового инерциального датчика 3D-HRG/ВТГ в рамках 
разрабатываемой темы. При этом основные математи-
ческие результаты и выкладки функционирования та-
кого прибора приводятся без подробного вывода до-
статочно сложных математических уравнений тонкой 
замкнутой сферической оболочки со ссылкой на рабо-
ты известных авторов, получивших эти результаты. 

III. РЕШЕНИЕ ПРОБЛЕМЫ ПРОСТРАНСТВЕННОЙ ПРЕЦЕССИИ 
СТОЯЧИХ ВОЛН НА СФЕРЕ  

A. Уравнение колебаний упругого сферически 
симметричного тела 
Перейдем непосредственно к рассмотрению упру-

гих колебаний тонкой сферической оболочки [10]. Рас-
смотрим сферически симметричное твердое тело со 
свободной границей, на которое действуют массовые 
силы плотности ࢌ. Зададим с помощью известной 
системы координат ࢄ = ଵܺܺଶܺଷ	 сферически симмет-
ричное твердое тело со свободной границей, на кото-
рое действуют силы ࢌ. Главный вектор сил, действу-
ющих на упругое тело, ∫ ௏݉݀ࢌ  без ограничения общ-
ности будем полагать равным нулю. Под действием 
главного момента ∫ ࢘ × ௏݉݀ࢌ  само тело меняет свою 
ориентацию в пространстве (࢘ – радиуc-вектор произ-
вольной точки тела, ݀݉ – элемент массы, ܸ – область, 
занятая телом). Для описания упругих деформаций 
тонкой сферической оболочки введем систему коорди-
нат ଵܺܺଶܺଷ, связанную с рассматриваемым упругим 
телом так, чтобы выполнялись условия: 

0,    0
V V

dm dm   X r X ,                (6) 

где ࢄ = ଵܺܺଶܺଷ – упругое смещение точки, в недефор-
мированном состоянии занимавшей положение ࢘. 
Условия (6) характеризуют координатный трехгран-
ник, относительно которого тело в среднем (по всем 
частицам) не перемещается и не поворачивается.  
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Ставится следующая задача: зная абсолютную угло-
вую скорость трехгранника ଵܺܺଶܺଷ в проекциях на его 
же оси ꙍ(ݐ), определить, как ведут себя волны упругих 
деформаций. Запишем принцип Даламбера–Лагранжа 
для рассматриваемого тела, следуя монографии [10]: 

     12

0.

V
x r x r x x f x

dm

 
            

 
 

 П 
ρ   (7) 

Здесь ϼ – плотность, зависящая только от модуля 
радиус-вектора |࢘|, સП – градиент квадратичного 
функционала линейной теории упругости.  

Координаты, определяющие угловое положение тела 
как целого, не варьируются, предполагается, что угловая 
скорость ૑(ݐ) – известная функция времени. Для выбо-
ра обобщенных координат рассмотрим частный случай 
૑ = 0. В публикациях [13, 14] показано, что спектр соб-
ственных колебаний свободного твердого тела при вы-
полнении, введенных выше условий (6) дискретен. Это 
означает, что возрастающая последовательность частот 
собственных колебаний ...21    неограниченна, а 
собственные элементы ),...(),( 21 rhrh , соответствую-
щие этим последовательностям частот, образуют орто-
нормированную систему функций, полную в конфигу-
рационном пространстве рассматриваемой задачи: 

   1
l

n nV
h r h r dm   .                           (8) 

Это позволяет ввести независимые лагранжевы ко-
ординаты, описывающие все степени свободы при де-
формировании тела, в общем случае ω(ݐ) ≠ 0 следую-
щим образом: 

   1 n nn
x q t h r


 .                         (9) 

Задача о собственных колебаниях сферически сим-
метричного свободного тела допускает группу SO(3), 
поэтому спектр собственных частот вырожден и со-
стоит из последовательности по крайней мере трех-
кратных частот: ߥଵ = ଶߥ = ଷߥ ≤ ସߥ = ହߥ = ଺ߥ ≤. .. Kон-
фигурационное пространство при этом представляет 
собой прямое произведение трехмерных собственных 
подпространств:   

{ℎଵ, ℎଶ, ℎଷ} × {ℎସ, ℎହ, ℎ଺} ×. .. 

Фиксируем номер ݉ произольного собственного 
подпространства и введем обозначения для соответ-
ствующих обобщенных координат: ݍଷ௠ିଵ = ,ݑ
ଷ௠ିଶݍ = ,ߥ ଷ௠ିଵݍ = )2,1(... ݓ m . Подставляя (9), а 
также выражение ݔߜ = ∑ ∞(ݎ)௡ℎ௡ݍߜ

௡ୀଵ  в исходные 
тождества (6) и приравнивая нулю коэффициенты при 
независимых вариациях ݍߜ௡, получаем бесконечную 
систему обыкновенных дифференциальных уравнений 
второго порядка относительно ݍ௡: 

ݑ̈											 + ݑܽ + ߥܾ + ݓܿ − ,̇߱)ߥ ݇ଷ) + ,̇߱)ݓ ݇ଶ) −
,߱)ߥ2̇−												 ݇ଷ) + ,߱)ݓ2̇ ݇ଶ) + ଵܨ + ଵܮ = 0, 	
ߥ̈											 + ݑܾ + ߥܾ + ݓ݁ + ,̇߱)ݑ ݇ଷ) − ,̇߱)ݓ ݇ଵ) +
,߱)ݑ2̇+										 ݇ଷ) − ,߱)ݓ2̇ ݇ଵ) + ଶܨ + ଶܮ = 0,   (10)	
ݓ̈											 + ݑܿ + ߥ݁ + ݓ݂ − ,̇߱)ݑ ݇ଶ) + ,̇߱)ߥ ݇ଵ) −
,߱)ݑ2̇−										 ݇ଶ) + ,߱)ߥ2̇ ݇ଵ) + ଷܨ + ଷܮ = 0. 

В системе дифференциальных уравнений (10) ска-
лярные коэффициенты имеют вид: 
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,ଵܮ ,ଶܮ  представляют собой линейные функции	ଷܮ
обобщённых координат, соответствующих другим соб-
ственным подпространствам. Присутствие этих членов 
характеризует тот факт, что системы типа (10) для раз-
личных подпространств не являются независимыми 
друг от друга. При получении уравнений (10) было 
предположено для простоты, что массовые силы ࢌ ор-
тогональны всем собственным функциям: 

∫ ݉݀(ݎ)ℎ௡ࢌ = 0௏ . 

Это означает, что в силах ࢌ присутствует лишь по-
стоянная составляющая (∫ ࢘ × ݉݀ࢌ ≠ 0)௏ , обеспечива-
ющая вращение тела со скоростью ߱(ݐ). В выражении 
(10) векторные коэффициенты ݇ଵ, ݇ଶ, ݇ଷ	имеют вид: 
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2 3 3 2

3 3 2 3 1
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,
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
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

k

k

k

       

В силу сферической симметрии выбор собственных 
векторов (ࢎଷ௠ିଶ, ,ଷ௠ିଵࢎ  ,ଷ௠) можно осуществить такࢎ
чтобы выполнялись следующие тождества: 

݇ଵ = (1,0,0), ݇ଶ = (0,1,0), ݇ଷ = (0,0,1)      (11) 

где  = ±|݇ଵ| = ±|݇ଶ| = ±|݇ଷ| = ±ห∫ ℎଷ௠ିଵ ×௏
ℎଷ௠݀݉ห. 

Используя неравенство Коши–Буняковского для (11), 
получим 0 ≤  ≤ 1. Если теперь ввести обозначения: 

 
1
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0
, , , 0 ,

0

u p L r q
z q L L G r p

w r L q p

       
                    
              

 

то уравнения (10) можно переписать в следующей 
компактной векторной форме [10, 13]: 

ݖ̈ + ݖܣ + ̇ݖܩ + 2ݖ̇ܩ + ܮ = 0                (12) 

где ܣ – симметрическая матрица позиционных сил, со-
стоящая из коэффициентов упругих сил ܨଵ, ,ଶܨ -ଷ и, соܨ
ответственно, скалярных коэффициентов ܽ, ܾ, ܿ, ݀, ݁, ݂.  
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IV. ПРОСТРАНСТВЕННАЯ ПРЕЦЕССИЯ СТОЯЧЕЙ ВОЛНЫ 
НА ПОВЕРХНОСТИ УПРУГОЙ СФЕРЫ 

Векторное уравнение (12) определяет простран-
ственную эволюцию m-й формы (моды) колебаний 
свободного сферического упругого твердого тела, вы-
званную наличием вращения. Эта эволюция определя-
ется двумя обстоятельствами. Во-первых, сама форма 
колебаний непосредственно реагирует на вращение 
тела, что определяется наличием в (12) членов ܩ и ̇ܩ. 
Во-вторых, рассматриваемая форма колебаний подвер-
гается воздействию со стороны других форм. Сразу 
отметим, что это воздействие является незначитель-
ным, поскольку, к примеру, при решении уравнений 
(12) методом осреднения все члены, определяемые 
линейными функциями обобщенных координат ܮ, в 
первом приближении исчезают. Кроме того, имеет ме-
сто следующий факт. Существует такая система коор-
динат ݖ → ݖ :ݕ =  зависящая от времени – ܯ где ,ݕܯ
ортогональная матрица преобразования координат, в 
которой уравнение (12) при выполнении тождества 
ܮ = 0		 имеет	самосопряженную форму. В этой системе 
координат уравнение (12) допускает решение типа сто-
ячей волны. Покажем это.  

Подставляя уравнение ݖ =  в полученное выше ,ݕܯ
выражение (12), найдем: 

 
 

2

2 0.

T

T

y M M GM y

M M GM GM AM y

   

      





 


        (13) 

Потребуем выполнения следующего дифференци-
ального уравнения первого порядка, которое получено 
из уравнения (13): 

ܯ̇ = −(14)                              .ܯܩ 

В результате получим дифференциальное уравне-
ние второго порядка вида 

ܯ̈ = −̇ܯܩ + ଶܩଶܯ 

и, подставляя его в (13), найдем следующее уравнение 
второго порядка: 

ݕ̈ + ܣ)்ܯ − ଶܩଶ)ݕܯ = 0. 

Таким образом, если в неподвижном упругом по-
лом сферическом теле возбудить механическую стоя-
чую волну колебаний с каким-нибудь чистым тоном и 
после этого привести тело во вращение с произвольно 
меняющейся во времени угловой скоростью ω(ݐ), то 
стоячая волна будет поворачиваться относительно са-
мого тела по закону (14). Следует заметить, что диф-
ференциальное уравнение первого порядка (14) есть 
известное кинематическое уравнение Пуассона. Срав-
ним уравнение (14) с известным уравнением Пуассона 
для самого твердого тела ܰ̇ = -в котором ортого ,ܰܩ−
нальная матрица ܰ определяет ориентацию твердого 
тела в абсолютном (инерциальном) пространстве. От-
куда видно, что угловая скорость стоячей волны отно-
сительно тела пропорциональна угловой скорости тела 
относительно пространства 

                  0Ω ωt t  ,            (15) 

или для скорости механической стоячей волны относи-
тельно абсолютного пространства имеем 

                   Ω 1 ωt t   .                 (16) 

Соотношение (15) и представляет собой обобщение 
введенного выше скалярного соотношения (3) на про-
странственный случай, а соотношение (16) –
соответственно, обобщение скалярного соотношения 
(4). Подчеркнем, что для полной сферической упругой 
оболочки коэффициент Брайана носит пространствен-
ный характер. Он определяет пропорциональность 
друг другу векторов угловых скоростей (15) в отличие 
от случая кольца, когда рассматривались угловые ско-
рости плоского вращения. Стоячая волна в виде, к 
примеру, эллипсоида прецессирует относительно тела 
с вектором угловой скорости, пропорциональным век-
тору угловой скорости самого тела относительно абсо-
лютного (инерциального) пространства. 

V. СЛУЧАЙ ТОНКОЙ ПОЛНОЙ СФЕРИЧЕСКОЙ ОБОЛОЧКИ 
Вычисление коэффициента Брайана  замкнутой 

сферической оболочки осуществляется при конкрет-
ных предположениях о распределении плотности по 
радиусу (r). Рассмотрим случай тонкой полной сфе-
рической оболочки. В проекциях на традиционно при-
нимаемые в теории оболочек оси u, , w, направленные 
по меридиану, параллели и нормали к поверхности, 
собственные векторы имеют вид [13, 14]: 
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                (17) 

где ௡ܲ
௞ – присоединенные функции Лежандра, φ, θ – 

сферические координаты, ܣ௡ – коэффициент, зависящий 
от числа волн по меридиану и от частоты колебаний ν.  

Для коэффициентов ܣ௡ и частоты колебаний ν в 
приближении Лэмба имеем следующие соотношения 
(μ – коэффициент Пуассона) [14]: 

௡ܣ = ቈ−2(1 + (ߤ +
(1 − ଶߥ(ߤ

2
቉ [(1 + ݊)݊(ߤ + 1)]ିଵ 

Частотное уравнение Лэмба имеет вид [14]: 

(1 − ସߥ(ߤ − ଶ(1ߥ2 + ߤ3 + ݊(݊ + 1) + 
+4(1 + ଶ݊)(ߤ + ݊ − 2) = 0                  (18) 

Векторы (17) представляют собой два собственных 
вектора из трех, определяющих трехмерное собствен-
ное подпространство (при фиксированных ݊ и ݇). Тре-
тий может быть получен из выписанных при помощи 
преобразования осей, однако для вычисления коэффи-
циента ݇ в этом уже нет необходимости. Переход от 
переменных u, , w к принятым в настоящей работе 
переменным ݔଵ,	xଶ, -ଷ выражается известной формуݔ	
лой преобразования координат 
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Откуда имеем аналитическое выражение первого 
вектора 
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Аналогичное аналитическое выражение можно по-
лучить и для второго собственного вектора ࢎଶ. После 
чего вычисляем коэффициент Брайана  тонкой пол-
ной сферической оболочки для использования ее в ка-
честве инерциального датчика трех квазиуглов поворо-
та основания гироскопа относительно инерциального 
пространства: 

 = ቮන නࢎଵ × ଶࢎ ݊݅ݏ 	݀݀߮


଴

ଶ

଴

ቮ = 

= ଶ௞஺೙
భ‖మࢁ‖

ቚቄ∫ ௗ௉೙ೖ

ௗఏ ௡ܲ
௞ ݊݅ݏ 	݀ ,

଴ 0, ௗ௉೙
ೖ

ௗఏ ௡ܲ
௞ ݏ݋ܿ 	݀ቅቚ. 

Интеграл, определяющий первую компоненту 
написанного вектора, равен нулю. Для второго инте-
грала получим аналитическое выражение 

න
݀ ௡ܲ

௞

ߠ݀ ௡ܲ
௞ ݏ݋ܿ 	݀ = −

(݊ + ݇)!
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Учитывая, что норма ࢁଵ имеет вид  

ଵ‖ଶࢁ‖ =
2

(2݊ + 1)
[1 + ݊(݊ + ௡ଶܣ(1 ]

(݊ + ݇)!
(݊ − ݇)!				

(݇0), 

окончательно находим аналитическое выражение для 
коэффициента Брайана: 

 = ௡ଶܣ݇ [1 + ݊(݊ + ௡ଶܣ(1 ]ିଵ. 

Рассмотрим в качестве примера случай, когда 
݇ = ݊ = 2,  = 0. По выше выведенным формулам 
(18) имеем: 

ଶߥ = 7+ √33, ௡ܣ = (7 + ඥ33)	 12 − 1⁄ /3. 

Для полной сферической оболочки коэффициент 
Брайана [15], равный примерно одной четверти 
(=0,25), оказывается меньше, чем он получен для 
кольца (или цилиндра), равного 2/5. Подчеркнем, что 
для полной сферической оболочки коэффициент Брай-
ана носит пространственный характер. Он определяет 
пропорциональность друг другу векторов угловых 
скоростей (15) в отличие от случая кольца, когда рас-
сматривались угловые скорости плоского вращения. 
Механическая стоячая волна в виде, к примеру, эллип-
соида, прецессирует относительно самого тела с векто-
ром угловой скорости, пропорциональным вектору 

угловой скорости тела относительно абсолютного 
(инерциального) пространства [16].  

VI. ТЕХНИЧЕСКИЕ ПРИЛОЖЕНИЯ В ГИРОСКОПИИ 
Как обычно, для создания нового работоспособного 

инерциального датчика ориентации, использующего 
пространственный эффект инертности упругих волн на 
сфере, необходимо создать условия устойчивого наблю-
дения этого явления в подвижной системе координат.  

Упругая система с осевой симметрией обладает 
спектром двойных частот, каждой из которых соответ-
ствует пространственный парциальный осциллятор. 
Для осуществления инерциальных измерений доста-
точно возбудить один из этих пространственных ос-
цилляторов.  

Следуя патенту [17], рассмотрим пространственный 
интегрирующий волновой твердотельный гироскоп, 
содержащий резонатор в виде осесимметричного тон-
костенного элемента, способного к вибрации, один 
электрод резонатора, множество электродов датчиков, 
электродов управления, электронный блок управления, 
содержащий устройства вычисления угла, стабилиза-
ции амплитуды колебаний, подавления квадратурных 
колебаний и соединенный с электродами резонатора, 
электродами датчиков, электродами управления, в ко-
тором электронный блок управления содержит компа-
ратор с гистерезисом, устройство фазовой автопод-
стройки частоты, модулятор, сумматор, аналого-
цифровой преобразователь (АЦП), микроконтроллер. 
При этом выходы устройств вычисления угла соедине-
ны через аналого-цифровой преобразователь с микро-
контроллером, а также через устройство подавления 
квадратурных колебаний с устройством стабилизации 
амплитуды колебаний, причем выход устройства по-
давления квадратурных колебаний соединен со входом 
сумматора, выход одного из устройств вычисления 
угла последовательно соединен с компаратором с ги-
стерезисом и устройством фазовой автоподстройки 
частоты, выход которого через модулятор соединен с 
сумматором, отличающийся тем, что резонатор выпол-
нен в виде пространственного вакуумированного мо-
дуля, состоящего из концентрически размещенных 
одна внутри другой наружной и внутренней полых 
сфер из магнитного материала со взаимно противопо-
ложным направлением намагничивания. Причем во 
внутренней сфере размещен источник питания, обмот-
ки электромагнитного центрирования и блок управле-
ния, а на наружной стороне внутренней сферы разме-
щены электроды управления и вспомогательный элек-
трод. На внутренней стороне наружной сферы разме-
щены датчики измерения положения стоячей волны и 
на наружной стороне наружной сферы размещены об-
мотки электромагнитного центрирования, а простран-
ственная стоячая волна возбуждается в тонкостенной 
сфере, выполненной из материала с малыми параметра-
ми внутреннего трения, охватывающей снаружи внут-
реннюю сферу через немагнитные втулки. На рис. 2 
представлена структурная схема пространственного 
интегрирующего сферического волнового твердотель-
ного гироскопа.  
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Рис. 2 

Пространственный интегрирующий волновой твер-
дотельный гироскоп содержит резонатор 1 в виде про-
странственного вакуумированного модуля, один вспо-
могательный электрод резонатора 2, восемь электродов 
датчиков 3, объединенных в две группы по четыре 
штуки в каждой, шестнадцать электродов управления 4 
и электронный блок управления 5. Электронный блок 
управления 5 содержит два устройства вычисления 
угла 6, компаратор с гистерезисом 7, устройство фазо-
вой автоподстройки частоты 8, модулятор 9, сумматор 
10, устройство подавления квадратурных колебаний 
11, устройство стабилизации амплитуды колебаний 12, 
аналого-цифровой преобразователь 13 и микро-
контроллер 14. Электронный блок управления 5 со-
единен с резонатором 1 через электрод резонатора 2, 
электроды датчиков 3 и электроды управления 4. Вы-
ходы электродов датчиков 3 соединены с устройствами 
вычисления углов 6, при этом выход одной группы из 
четырех электродов датчиков 3 соединены с устрой-
ством вычисления синфазной составляющей углов 6, а 
выход другой группы из четырех электродов датчиков 
3 – с устройством вычисления квадратурной составля-
ющей углов 6. Один выход устройства вычисления 
синфазной составляющей углов 6 соединен последова-
тельно с компаратором с гистерезисом 7, устройством 
фазовой автоподстройки частоты 8, модулятором 9 и 
сумматором 10. Четыре выхода устройств вычисления 
синфазной и квадратурной составляющих угла 6 со-
единены через аналого-цифровой преобразователь 13 
со входом микроконтроллера 14. При этом один выход 
устройства вычисления синфазной составляющей уг-
лов 6 и один выход устройства вычисления квадратур-
ной составляющей углов 6 соединены через устройство 
подавления квадратурных колебаний 11 со входом 
устройства стабилизации амплитуды колебаний 12. 

На рис. 3 схематично представлена сама конструк-
ция сферического резонатора в виде пространственно-
го вакуумированного модуля.  

 
Рис. 3 

Резонатор 1 (рис. 2) в виде пространственного ва-
куумированного модуля состоит из наружной 15 и 
внутренней 16 полых сфер из магнитного материала со 
взаимно противоположным направлением намагничи-
вания, концентрически размещенных одна внутри дру-
гой. Во внутренней сфере 16 размещен источник пита-
ния 19 с преобразователем ЦАП-АЦП (DC-AC) для 
питания обмоток электромагнитного центрирования 
17, установленных в внутренней сфере 16, а также 
блок управления 5. На наружной стороне внутренней 
сферы 16 размещены электроды управления 4 и вспо-
могательный электрод 2, а на внутренней стороне 
наружной сферы 15 размещены датчики 3 измерения 
положения стоячей волны – съема информации (на 
рис. 2 условно не показаны). На наружной стороне 
наружной сферы 15 размещены обмотки электромаг-
нитного центрирования 18. Пространственная стоячая 
волна возбуждается в тонкостенной сфере 21, выпол-
ненной из материала с малыми параметрами внутрен-
него трения (то есть высокой добротностью), охваты-
вающей снаружи через немагнитные втулки 20 внут-
реннюю сферу 16. 

Пространственный интегрирующий волновой твер-
дотельный гироскоп работает следующим образом. 
При включении гироскопа – при подаче напряжения 
питания на обмотки электромагнитного центрирования 
(17, 18) активируется пространственный вакуумиро-
ванный модуль резонатора 1, обеспечивая бесконтакт-
ный подвес внутренней полой сферы 16 и тонкостен-
ной сферы 21, выполненной из материала с малыми 
параметрами внутреннего трения, например из аморф-
ного или нанокристаллического сплава, охватывающей 
снаружи внутреннюю полую сферу 16 через немагнит-
ные втулки 20.  

Для параметрического возбуждения пространствен-
ной механической стоячей волны к тонкостенной сфере 
21 прикладываются две диаметрально противополож-
ные силы, создаваемые электродами управления 4, под-
ключенными к схеме возбуждения электронного блока 
управления 5. Под действием приложенных сил тонко-
стенная сфера 21 примет эллипсоидальную форму. 
Приложенные силы в заданные моменты времени ста-
новятся равными нулю, а тонкостенная сфера 21, обла-
дающая определенной жесткостью, проходя через не-
деформированное состояние, под действием сил инер-
ции будет деформироваться в ортогональном направ-
лении. Возбуждение пространственной стоячей волны 
в тонкостенной сфере 21 происходит в режиме автоге-
нератора на собственной частоте колебаний тонкой 
замкнутой оболочки. 

По достижении заданной амплитуды колебаний 
тонкостенной сферы 21 электроды управления 4 от-
ключаются и включается вспомогательный электрод 
резонатора 2, поддерживающий постоянство амплиту-
ды колебаний в тонкостенной сфере 21 для любого 
положения стоячей волны относительно основания. 
При колебаниях тонкостенной сферы 21 изменяется 
площадь перекрытия электродов датчиков 3, выполня-
ющих функцию измерения положения стоячей волны. 
Выходные сигналы электродов датчиков 3, соответ-
ствующие трем компонентам вектора входной угловой 
скорости подвижного объекта, подаются на устройства 
вычисления углов 6, в которых измеряются синфазные 
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и квадратурные составляющие выходных сигналов 
электродов датчиков 3. Синфазные и квадратурные 
составляющие сигналов, последовательно поступаю-
щие на аналого-цифровой преобразователь 13 и мик-
роконтроллер 14, преобразуются в цифровой код. 
Синфазные составляющие выходных сигналов с 
устройств вычисления угла 6 подаются через устрой-
ство подавления квадратурных колебаний 11 на 
устройство стабилизации амплитуд колебаний 12. Вы-
ходной сигнал с устройства вычисления угла 6 после-
довательно подается на компаратор с гистерезисом 7, 
устройство фазовой автоподстройки частоты 8, моду-
лятор 9 и сумматор 10. При этом на сумматор 10 одно-
временно подаются выходной сигнал модулятора 9 и 
выходной сигнал устройства подавления квадратурных 
колебаний 11. Выходной сигнал сумматора 10 подает-
ся на вспомогательный электрод резонатора 2 и обес-
печивает поддержание постоянной амплитуды колеба-
ний на поверхности полой сферы 21 (в тонкостенной 
сфере 21). Тонкостенная сфера 21, на поверхности ко-
торой создается пространственная механическая стоя-
чая волна, выполнена из материала с малыми парамет-
рами внутреннего трения, например из аморфного или 
нанокристаллического металла/сплава. 

Отметим, что аморфные сплавы представляют со-
бой новый особый класс прецизионных сплавов, отли-
чающийся от кристаллических сплавов структурой, 
способом изготовления, областью существования на 
температурно-временной диаграмме и основными 
свойствами. Аморфные сплавы получили название 
металлических стекол. Аморфное состояние сплавов 
достигается подбором химического состава и исполь-
зованием специальной технологии охлаждения из рас-
плава со скоростью выше критической, определенной 
для каждого состава.  

Отсутствие дислокаций приводит к тому, что такие 
металлические стекла по прочности превосходят самые 
лучшие легированные стали. Высокая твердость влечет 
за собой их великолепную износостойкость. 

Технический результат реализации – расширение 
функциональных возможностей волнового твердо-
тельного гироскопа за счет обеспечения возможности 
предложенной конструкции пространственного инте-
грирующего датчика СРГ/SRG определять одновре-
менно три компоненты вращательного движения по-
движного объекта, характеризующие его простран-
ственное угловое положение – параметры ориентации 
самого объекта.  

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Для тонкой полной (замкнутой) сферической упру-

гой оболочки получен масштабный коэффициент 
Брайана, который равен одной четверти (݇ = 0.25). 
Данное значение масштабного коэффициента оказыва-
ется несколько меньше, чем он был получен для коль-
ца (или цилиндра), равного 0.4, или для кварцевой по-
лусферы (݇ = 0.312).  

Особенно подчеркнем, что для полной тонкой сфе-
рической оболочки коэффициент Брайана носит про-
странственный характер. Он определяет пропорцио-
нальность векторов угловых скоростей друг другу в от-
личие от случая кольца (цилиндра, полусферы), когда 
учитываются угловые скорости вращения плоскости. В 

трехмерном пространстве трехмерная механическая 
стоячая волна, реализованная в виде, например, эллип-
соида вращения, перемещается относительно упругого 
твердого тела с вектором угловой скорости, с пропорци-
ональным коэффициентом Брайана (݇ = 0.25) вектору 
вращения самого упругого тела относительно абсо-
лютного пространства.  

При этом пространственная механическая стоячая 
волна, реализованная на поверхности упругой двумер-
ной сферы в виде, например, эллипсоида вращения, 
перемещается относительно самого тела с вектором 
угловой скорости, пропорциональным вектору угловой 
скорости самого тела относительно абсолютного про-
странства.  

Ускорение такой пространственной стоячей волны 
относительно упругой сферы составляет такую же 
определенную долю от ускорения самого тела сферы 
относительно инерциального пространства.  

Таким образом, для многочисленных практических 
применений мы имеем в одном гироскопическом 
устройстве новый весьма компактный трехмерный 
инерциальный датчик ориентации или угловой скоро-
сти, позволяющий одновременно измерять прираще-
ния трех квазикоординат – углов псевдоориентации, 
входящие в известные кинематические дифференци-
альные уравнения, интегрируя которые в реальном 
масштабе времени, решаем классическую задачу Дар-
бу пространственной ориентации движущегося объек-
та в трехмерном пространстве с использованием из-
вестных по измерениям 3D-датчика СРГ/SRG квазиуг-
лов и/или угловых скоростей тела. 
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Аннотация—В докладе излагаются дифференциальные 

уравнения и алгоритмы бесплатформенных инерциаль-
ных навигационных систем (БИНС), предназначенные для 
определения кажущейся, гравитационной и относительной 
скоростей движущегося объекта, а также географических 
координат местоположения объекта. Также излагаются 
аналитические решения дифференциальных уравнений 
для кажущейся и гравитационной скоростей в случае не-
подвижного относительно Земли объекта, которые могут 
быть использованы при анализе точности алгоритмов 
БИНС, установленной на неподвижном основании. 

Ключевые слова—бесплатформенная инерциальная 
навигационная система, кажущаяся, гравитационная и 
относительная скорости, географические координаты 
местоположения, уравнения и алгоритмы, аналитические 
решения уравнений.  

I.  УРАВНЕНИЯ ДЛЯ КАЖУЩЕЙСЯ, ГРАВИТАЦИОННОЙ И 
ОТНОСИТЕЛЬНОЙ СКОРОСТЕЙ ДВИЖУЩЕГОСЯ ОБЪЕКТА  
В основе построения предлагаемых уравнений 

БИНС лежит использование принципа суперпозиции, 
который позволяет разделить интегрирование быстро 
изменяющегося кажущегося и медленно изменяющего-
ся гравитационного ускорений движущегося объекта.  

Абсолютное ускорение Wабс объекта  векторная 
сумма кажущегося и гравитационного ускорений:  

                               Wабс = dVабс/dt = a + j,  (1.1) 

где Vабс  вектор абсолютной скорости объекта (скорости 
в инерциальной системе координат), a – вектор кажуще-
гося ускорения объекта, которое измеряется акселеро-
метрами в связанной с объектом системе координат X, j  
вектор ускорения поля тяготения Земли (известная век-
тор-функция координат местоположения объекта).  

Кажущаяся Vкаж и гравитационная Vграв скорости 
удовлетворяют векторным дифференциальным соотно-
шениям 

                          dVкаж/dt = a,  dVграв/dt = j. (1.2) 

Фигурирующие в этих соотношениях производные 
являются абсолютными производными (определены в 
инерциальной системе координат). 

Абсолютная, кажущаяся и гравитационная скорости 
в соответствии с принципом суперпозиции связаны век-
торным аддитивным соотношением 

                                Vабс = Vкаж + Vграв. (1.3) 

Абсолютная скорость определяется векторной сум-
мой 

Vабс = Vотн + ur, 

где Vотн  вектор скорости объекта относительно земной 
поверхности, которая имеет в нормальной географиче-
ской системе координат Y (HГСК) северную VN, верти-
кальную VH и восточную VE составляющие; u  вектор 
угловой скорости вращения Земли, r  радиус-вектор 
(определяет положение начала O связанной с объектом 
системы координат X в инерциальной системе коорди-
нат ). 

После перехода в приведенных векторных соотно-
шениях (1.2) для кажущейся и гравитационной скоро-
стей от абсолютных к локальным производным, вычис-
ленным в связанной системе координат X для первого 
уравнения и в НГСК Y для второго уравнения, получим 
уравнения  

dVкаж/dt)X +  Vкаж = a,                (1.4) 

(dVграв/dt)Y + Vграв = j = g + u(ur),     (1.5) 

где g – вектор ускорения силы тяжести,  – вектор 
абсолютной угловой скорости объекта, измеряемой на 
борту объекта гироскопами,  – вектор абсолютной 
угловой скорости НГСК. 

Векторное дифференциальное уравнение (1.4) поз-
воляет вычислить вектор кажущейся скорости объекта по 
векторам абсолютной угловой скорости  и кажущемуся 
ускорению a объекта (или приращениям интегралов от 
них), измеряемым в связанной системе координат. 

Векторное дифференциальное уравнение (1.5) лежит 
в основе вычисления вектора гравитационной скорости. 
Проектирование этого уравнения на оси НГСК позволя-
ет получить систему скалярных дифференциальных 
уравнений для нахождения проекций вектора гравита-
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ционной скорости VгравN, VгравH, VгравE на координатные 
оси HГСК. Объединяя эти уравнения с известными 
дифференциальными уравнениями для географической 
долготы , широты  и высоты над уровнем моря H, 
получаем следующую систему дифференциальных 
уравнений БИНС для нахождения кажущейся, гравита-
ционной и относительной скоростей движущегося объ-
екта, а также географических координат местоположе-
ния объекта:  

dVгравN/dt + H VгравE  – E VгравH  = 
= ((A + H)/) u2 sin cos, 

dVгравH/dt + E VгравN – N VгравE = 
= – ((A + H)/) u2 cos2 – g,                     (1.6) 

dVгравE/dt  + N VгравH  – H VгравN = 0, 
d/dt = VE /(R1 cos),   d/dt = VN /R2,   dH/dt = VH/. 

Здесь проекции N, H, E вектора абсолютной 
угловой скорости НГСК и ускорение силы тяжести g 
определяются соотношениями 

N = u cos + (1/R1) VE,   H = u sin + (1/R1) VE  tg,    
E = – (1/R2) VN, 
R1 = (A + H)/,   R2 = (A + H)(1 – e2)/3, 
 = (1 – e2 sin2)1/2;                                                   (1.7) 
g = [A2/(A + H)2] gэо (1 +  sin2),    
sin2  = (1 – e2)2 sin2/[1– (2e2 – e4)  sin2],       

где u – угловая скорость суточного вращения Земли,  
e2 = 0.0066943678, A = 6378136 м, gэо = 9.7803284 м/c2,  
 = 5,317.10-3. 

Дифференциальные уравнения (1.6) дополняются 
связями проекций векторов относительной, кажущейся 
и гравитационной скоростей 

VN  = VкажN + VгравN,   VH  = VкажH + VгравH, 
               VE  = VкажE + VгравE  –  ((A + H)/) u cos.     (1.8) 

Проекции вектора кажущейся скорости вычисляются 
по показаниям акселерометров в связанной или инерци-
альной системе координат. Поэтому для нахождения 
проекций кажущейся скорости в НГСК, фигурирующих 
в (1.8), во втором случае необходимо воспользоваться 
соотношениями перепроектирования  

VкажN  = 


3

1i
b1iVкажi,   VкажH =



3

1i
b2iVкажi , 

                            VкажE  = 


3

1i
b3i Vкажi;                                  (1.9) 

b11 = cos,  b12 = – sin cosа,  b13 = – sin sinа, 
b21 = sin,  b22 = cos cosа,  b23 = cos sinа, 

b31 = 0,  b32 = – sinа,  b33 = cosа, 

где Vкажi – проекции вектора кажущейся скорости на 
оси инерциальной системы координат,  
а =  + 0 + ut – абсолютная долгота.  

Таким образом, для нахождения гравитационной и 
относительной скоростей, а также географических ко-
ординат местоположения объекта необходимо интегри-
ровать на бортовом вычислителе в реальном масштабе 
времени систему (1.6) из шести нелинейных нестацио-
нарных дифференциальных уравнений, дополненных 
алгебраическими соотношениями (1.7)–(1.9). В основе 

определения гравитационной скорости лежат диффе-
ренциальные уравнения для проекций вектора гравита-
ционной скорости на оси географической системы ко-
ординат. Для нахождения вектора относительной скоро-
сти объекта используются соотношения (1.8), которые 
связывают относительную, кажущуюся и гравитацион-
ную скорости и вытекают из принципа суперпозиции. 
Отметим, что третье из соотношений (1.8) для проекций 
векторов скоростей на восточное направление содержит 
информацию о широте и высоте текущего местополо-
жения объекта. В качестве входной информации для 
нахождения указанных навигационных параметров ис-
пользуются проекции вектора кажущейся скорости объ-
екта на оси инерциальной системы координат. 

Приведенные уравнения БИНС для вычисления кажу-
щейся, гравитационной и относительной скоростей дви-
жущегося объекта существенно проще уравнений, пред-
ложенных Bar-Itzhack, а также Кузовковым и Салычевым 
[1, 2]. Эти уравнения позволили нам построить более про-
стые алгоритмы вычисления этих скоростей с использова-
нием метода Рунге-Кутты 4-го порядка точности. 

II. АНАЛИТИЧЕСКИЕ РЕШЕНИЯ УРАВНЕНИЙ ДЛЯ 
КАЖУЩЕЙСЯ И ГРАВИТАЦИОННОЙ СКОРОСТЕЙ 

ДВИЖУЩЕГОСЯ ОБЪЕКТА ДЛЯ НЕПОДВИЖНОГО ОСНОВАНИЯ  
Дифференциальные уравнения (1.4) и (1.5) для ка-

жущейся и гравитационной скоростей в случае непо-
движного относительно Земли объекта, когда VN = VH = 
VE = 0,  имеют следующие аналитические решения:  

VкажN(t) = g sin cos [t – (1/u) sin(u t)], 
VкажH(t) = g t sin2 + (g/u) cos2 sin(ut), 

VкажE(t) = (g/u) cos [cos(u t) – 1]; 
VгравN(t) = – VкажN(t),   VгравH(t) = – VкажH(t), 
VгравE(t) = – VкажE(t) + ((A + H)/) u cos; 

VкажN(0) = VкажH(0) = VкажE(0) = 0; 
VгравN (0) = 0,  VгравH(0) = 0,  VгравE(0) = ((A + H)/) u cos . 

Из этих решений видно, что проекции VкажN, VкажH и 
VгравN, VгравH кажущейся и гравитационной скоростей на 
северное и вертикальное направления имеют слагаемые, 
линейно зависящие от времени.  

Формулы для проекций кажущейся скорости можно 
записать в следующем виде: 

VкажN(t) = aH (NH/2) [t – (1/) sin(t)], 
VкажH(t) = (aH/2) [H

2t + (N
 2/) sin(t)], 

VкажE(t) = aH (N/2) [cos(t) – 1], 

где aH – проекция вектора кажущегося ускорения на 
направление вертикали; 2 = N

2 + H
2; N = uN, H = uH, 

E = uE = 0 – проекции вектора абсолютной угловой 
скорости объекта на оси НГСК. 

Аналитические решения дифференциальных уравне-
ний для кажущейся и гравитационной скоростей могут 
быть использованы при анализе точности алгоритмов ра-
боты БИНС, установленной на неподвижном основании.  

Известно [3, 4], что бикватернионное уравнение, ис-
пользуемое нами для нахождения ориентации объекта в 
инерциальной системе координат и кажущейся скорости 
объекта, имеет решение, устойчивое в смысле Ляпунова 
(по отношению к начальным условиям интегрирования). 
Этот факт (в отношении кажущейся скорости) также 
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следует для неподвижного объекта из приведенных 
нами аналитических решений дифференциальных урав-
нений для кажущейся скорости. 

Из приведенных аналитических решений следует, 
что при наличии инструментальных погрешностей 
БИНС (погрешностей гироскопов и акселерометров) 
погрешности вычисления северной и вертикальной со-
ставляющих кажущейся скорости объекта растут как 
линейные функции времени.  

Анализ аналитических решений дифференциальных 
уравнений для гравитационной скорости показывает, 
что при наличии ошибки в задании широты объекта и 
(или) ускорения силы тяжести появляются ошибки в 
вычислении северной и вертикальной составляющих 
гравитационной скорости, также нарастающие линейно 
во времени. 

III. ДУАЛЬНЫЕ АЛГОРИТМЫ БИНС ДЛЯ ВЫЧИСЛЕНИЯ 
КАЖУЩЕЙСЯ СКОРОСТИ И ПАРАМЕТРОВ ИНЕРЦИАЛЬНОЙ 

ОРИЕНТАЦИИ ОБЪЕКТА  
Для вычисления кажущейся скорости и параметров  

ориентации объекта в инерциальной системе координат 
(параметров Родрига–Гамильтона (Эйлера)) по мгно-
венной или интегральной первичной информации гиро-
скопов и акселерометров нами используется дифферен-
циальное бикватернионное (дуальное кватернионное) 
уравнение [3–7], предложенное Челноковым в [5, 6] и 
имеющее вид 

                                2d/dt =  ○ UX(t),                          (3.1) 
                     =  + sm = 0 + 1 i + 2 j + 3 k,    (2.1) 
 = 0 + 1

 i + 2 j + 3 k,   m = 0
m + 1

m i + 2
m j + 3

m
 k, 

UX(t) = U1(t) i + U2(t) j + U3(t) k, 

где ○  символ кватернионного произведения, i, j, k  
векторные мнимые единицы Гамильтона, s  символ 
(комплексность) Клиффорда, имеющий свойство s2 = 0.  

Бикватернионная переменная  характеризует инер-
циальную ориентацию и кажущуюся скорость объекта и 
является дуальной композицией кватернионов  и m. 
Кватернион  характеризует ориентацию объекта в 
инерциальной системе координат, его компоненты j  
параметры Родрига–Гамильтона (Эйлера). Кватернион 
m и его компоненты j

m характеризуют кажущуюся 
скорость объекта Vкаж, проекции которой Vкажi и Vкажxi 
на инерциальные и связанные координатные оси нахо-
дятся  с помощью кватернионных соотношений [3–7]  

Vкаж = Vкаж1
 i + Vкаж2 j + Vкаж3 k = 2m ○ ~ ,    

Vкажx = Vкажx1
 i + Vкажx2 j + Vкажx3 k = 2~ ○ m,     (3.2) 

где верхняя волна  символ сопряжения. 

Бикватернионный коэффициент UX, имеет дуальные 
компоненты Ui(t) = i(t) + sai(t), образованные из 
проекций  i и ai абсолютной угловой скорости и 
кажущегося ускорения объекта на его координатные 
оси. Этот коэффициент является функцией времени t и 
имеет вид 

UX(t) = x(t)  + sax(t) = 
= 1(t) i + 2(t) j + 3(t) k + s(a1(t) i + a2(t) j + a3(t) k). 

Задача нахождения параметров инерциальной ори-
ентации и кажущейся скорости объекта решена нами с 
помощью интегрирования  дифференциального биква-
тернионного уравнения (3.1). Алгоритмы численного 
решения этой задачи построены нами с использованием 
интегральной первичной информации о движении объ-
екта, которая измеряется гироскопами и акселерометра-
ми на его борту и имеет вид приращений интегралов 

i = 


n

n

t

t
i dt)t(

1

 и i
m = 



n

n

t

t
i dt)t(a
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от проекций векторов абсолютной угловой скорости i 
и кажущегося ускорения ai объекта на связанные коор-
динатные оси.  

Нами с помощью использования принципа перене-
сения Котельникова–Штуди [4, 7] и бикватернионного 
уравнения (3.1) построены одношаговые алгоритмы 2-3 
порядков точности, а также двухшаговые алгоритмы 3-4 
порядков точности для вычисления инерциальной ори-
ентации объекта и его кажущейся скорости по инте-
гральной первичной информации о движении объекта.  

Алгоритмы построены по общей рекуррентной схе-
ме, имеющей в бикватернионной записи вид  

                 (tn) = (tn-1) ○ ;   tn = tn-1 + h,                 (3.3) 
 =  + sm,    = 0

 + 1


 i + 2


 j + 3


 k =  + sm, 
где h – шаг интегрирования,  – бикватернион, харак-
теризующий приращения кватерниона ориентации и 
вектора кажущейся скорости объекта на шаге интегри-
рования. Это приращение находится в соответствии с 
выбранным алгоритмом того или иного порядка точно-
сти. Для двухшаговых алгоритмов 3 и 4 порядков точ-
ности компоненты j

 бикватерниона  находятся нами 
по формулам (3.4) и (3.5), где i=1,2,3: 

0
 = 1  1/8 2,   i

 = 1/2(1  1/24 2) i + 1/3 Bi,      (3.4) 
0

 = 1  1/8 2,   i
 = 1/2(1  1/24 2)( i + 2/3 Bi);    (3.5) 

i = i + s i
m,    2 = 2 + 2s (  m) , 
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В этих алгоритмах дуальные величины i, i, i
 фор-

мируются по сигналам гироскопов и акселерометров – 
приращениям интегралов от проекций векторов абсолют-
ной угловой скорости и кажущегося ускорения объекта. 

После выделения в этих дуальных алгоритмах глав-
ных и моментных частей получаем алгоритмы вычисле-
ния кватерниона  инерциальной ориентации и кватер-
ниона m, характеризующего кажущуюся скорость объ-
екта. Проекции кажущейся скорости на инерциальные и 
связанные с объектом координатные оси находятся че-
рез компоненты этих кватернионов с помощью кватер-
нионных соотношений (3.2).  
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Математическое моделирование показало высокие 
точностные характеристики построенных алгоритмов. 
Так, методические погрешности вычисления инерци-
альной ориентации объекта для приведенного алгорит-
ма 3-го порядка точности находятся в диапазоне 10-510-

7 град/час, а вычисления кажущейся скорости  в диапа-
зоне 10-610-8 м/с через час движения объекта в зависи-
мости от условий его движения.  

Бикватерниону  можно поставить в соответствие  
бикватернион K, имеющий нулевую скалярную часть, с 
помощью бикватернионных аналогов формул Кэли [4]  

 = (1 + K) ○ (1 – K)–1,   K = – (1 – ) ○ (1 + )–1;   (3.6) 
 = cos(/2) + sin(/2) (1 i + 2 j + 3 k), 

K  = 1 i + 2 j + 3 k = tg(/4) (1 i + 2 j + 3 k), 

где i – дуальные ортогональные проекции единичного 
винта  оси винтового конечного перемещения введен-
ной нами вспомогательной системы координат Xapp,  = 
 + s0 – дуальный угол поворота этой системы коорди-
нат,  – эйлеров угол поворота объекта в инерциальной 
системе координат, 0 характеризует алгебраическую 
величину кажущейся скорости объекта.  

Бикватернион K = k + sk0 имеет дуальные компоненты 
Ki = tg(/4)i = ki+ski

0. Его главная часть k, характеризует 
инерциальную ориентацию объекта, а моментная часть 
k0 – кажущуюся скорость объекта. Он  удовлетворяет 
бикватернионному дифференциальному уравнению [4]  

                     4dK/dt = (1 + K) ○ UX ○ (1 – K).              (3.7) 

С помощью метода последовательного приближения 
Пикара и принципа перенесения Котельникова–Штуди 
нами построены различные новые дуальные алгоритмы 
определения инерциальной ориентации и кажущейся 
скорости движущегося объекта третьего и четвертого 
порядков точности. Для этого использованы дуальные 
формулы Кэли (3.6), бикватернионное кинематическое 
уравнение (3.7) и формулы (3.3).  

Компоненты j
* бикватерниона  в этих алгоритмах 

вычисляются на каждом шаге интегрирования через 
промежуточные кинематические параметры – дуальные 
ортогональные проекции Ki винта K по формулам  

0
*
 = (1 – K2) / (1 + K2), 

i


 = 2Ki / (1 + K2),   K2 = K1
2 + K2

2 + K3
2. 

В свою очередь дуальные переменные Ki находятся 
по тем или иным, построенным нами, алгоритмам. Так, 
один из построенных нами алгоритмов четвертого по-
рядка точности имеет вид 

K = a (Γ′ + Γ′′) + e Γ′  Γ′′ + b (Γ′2 Γ′ + Γ′′2 Γ′′), 
                tn-1+h/2                                                                                     tn-1+h         

Γ′
 =  (X(t) + saX(t)) dt,   Γ′′

 =  (X(t) + saX(t)) dt,    
                        tn-1                                                                            tn-1+h/2 

где a, b, e  вещественные числовые коэффициенты. 

Полученные нами алгоритмы вычисления кажущей-
ся скорости проще алгоритмов, построенных Лебедевым 
и Пановым в работах [8, 9] с использованием дуального 
(винтового) аналога вектора «истинного» поворота.  
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Аннотация—В докладе обсуждаются проблемы про-

гноза и коррекции движения космического аппарата (КА) с 
использованием решений регулярных кватернионных 
уравнений в четырехмерных переменных Кустаанхеймо-
Штифеля (KS-переменных), которые имеют кардинальные 
вычислительные преимущества в смысле точности перед 
уравнениями в декартовых координатах. Получены форму-
лы, устанавливающие связи вариаций декартовых коорди-
нат и проекций вектора скорости КА с вариациями KS-
переменных и их первых производных. Найдены вариации 
KS-переменных и их первых производных, матрица изо-
хронных производных от этих переменных. Получены ли-
неаризованные регулярные кватернионные дифференци-
альные уравнения возмущенного орбитального движения 
КА в вариациях KS-переменных и их первых производных.  

Ключевые слова—космический аппарат, прогноз и коррек-
ция орбитального движения, кватернионные регулярные мо-
дели, вариации координат, матрица изохронных производных.  

I.  ПРОБЛЕМЫ ПРОГНОЗА И КОРРЕКЦИИ ДВИЖЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  

В основе описания орбитального движения, навига-
ции, прогноза и коррекции орбитального движения кос-
мических аппаратов и космической инерциальной нави-
гации лежат векторные ньютоновские дифференциаль-
ные уравнения возмущенной пространственной задачи 
двух тел (например, Земля и КА) и возмущенной про-
странственной ограниченной задачи трех тел (например, 
Земля, Луна и КА) или эквивалентные им скалярные 
уравнения в декартовых или криволинейных координа-
тах. Эти уравнения являются существенно нелинейны-
ми и вырождаются при соударении КА с телом притя-
жения, например, с Землей или Луной (при равенстве 
нулю расстояния между КА и телом притяжения), что 
делает использование этих уравнений неудобным при 
изучении движения КА в малой окрестности тела при-
тяжения или его движения по сильно вытянутым орби-
там и при решении задач инерциальной навигации в 
космосе. Указанная особенность (сингулярность) урав-
нений орбитального движения КА (деление на ноль) 
создает не только теоретические, но и практические 
(вычислительные) трудности. Проблема устранения 
указанной особенности в уравнениях движения косми-
ческих тел, порождаемой силами гравитации, получила 
название проблемы регуляризации и является в настоя-
щее время одной из основных проблем небесной меха-
ники и механики космического полета (астродинамики).  

Наиболее эффективная регуляризация особенностей 
уравнений небесной механики и астродинамики, порож-
даемых гравитационными силами, достигается за счет 
перехода от трехмерного пространства декартовых коор-

динат к четырехмерному пространству новых координат 
(к четырехмерным переменным Кустаанхеймо–Штифеля 
[1] или к их модификациям), а также за счет регуляризу-
ющего преобразования времени (использования новой 
независимой переменной вместо времени t) и использо-
вания для описания движения дополнительных энергети-
ческих переменных: кеплеровской или полной энергии. 
Четырехмерность нового используемого пространства 
делает естественным использование четырехмерных ги-
перкомплексных переменных (кватернионов Гамильтона) 
для описания движения в таком пространстве и для ре-
шения проблемы регуляризации. В настоящее время при-
знано, что кватернионный метод является наиболее эф-
фективным методом регуляризации моделей небесной 
механики и астродинамики. Приоритет в разработке это-
го метода принадлежит Челнокову [2-11]. Им разработа-
ны новые кватернионные методы и модели регулярной 
небесной механики и астродинамики, даны их эффектив-
ные приложения к решению актуальных задач оптималь-
ного управления орбитальным движением космических 
аппаратов (совместно с Я.Г. Сапунковым, В.А. Юрко) и 
инерциальной навигации в космосе [12–19].  

В докладе рассматривается применение регулярных 
кватернионных уравнений орбитального движения КА в 
четырехмерных KS-переменных, построенные нами на 
основе уравнений возмущенной пространственной задачи 
двух тел или пространственной ограниченной задачи 
трех тел для прогноза и коррекции движения КА. Как 
показано нами [20] точность численного интегрирования 
регулярных кватернионных уравнений пространственной 
ограниченной задачи трех тел (Земля, Луна и КА)  на 
несколько порядков выше точности численного интегри-
рования ньютоновских уравнений в декартовых коорди-
натах: для круговой орбиты – на 2 порядка, для возму-
щенных эллиптических орбит со средним эксцентрисите-
том – на 4 порядка, для возмущенной эллиптической ор-
биты с высоким эксцентриситетом – на 7 порядков. Эти 
результаты согласуются с известными результатами дру-
гих исследователей [21]. 

В докладе излагаются следующие полученные нами 
результаты: 

1) формулы, устанавливающие связи вариаций декар-
товых координат и проекций вектора скорости цен-
тра масс КА в инерциальной системе координат с 
вариациями KS-переменных и их первых произ-
водных по новому ("фиктивному") времени τ;  

2) вариации KS-переменных и их первых производ-
ных для фиксированного времени τ по вариациям 
этих переменных, кеплеровской энергии и време-
ни τ для начального момента времени τ(0) = 0;  
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3) матрицы изохронных производных от KS-
переменных, их первых производных по време-
ни τ и кеплеровской энергии для эллиптического 
кеплеровского движения КА; 

4) линеаризованные регулярные кватернионные диф-
ференциальные уравнения возмущенного орби-
тального движения КА в вариациях KS-переменных 
и их первых производных по времени τ, а также 
дифференциальные уравнения в вариациях кепле-
ровской энергии и реального времени t, обуслов-
ленные вариациями начальных условий и вариаци-
ей действующего возмущающего ускорения; 

5) другие регулярные кватернионные дифференци-
альные уравнения орбитального движения, в ко-
торых в качестве независимой переменной ис-
пользуется безразмерное время τ*, равное поло-
винной обобщенной эксцентрической аномалии. 
Для невозмущенного эллиптического кеплеров-
ского движения основное дифференциальное 
кватернионное уравнение орбитального движе-
ния КА в регулярных KS-переменных принимает 
в безразмерном времени τ* вид уравнений дви-
жения четырехмерного одночастотного гармо-
нического осциллятора, частота колебаний кото-
рого в этом безразмерном времени равна 1, что 
является удобным для решения задач прогноза и 
коррекции орбитального движения КА; 

6) вариации для KS-переменных и их первых про-
изводных в безразмерном времени τ*.  

II. УРАВНЕНИЯ ВОЗМУЩЕННОГО ОРБИТАЛЬНОГО 
ДВИЖЕНИЯ КА В ВАРИАЦИЯХ ПЕРЕМЕННЫХ 

КУСТААНХЕЙМО–ШТИФЕЛЯ: ИСПОЛЬЗОВАНИЕ 
ФИКТИВНОГО ВРЕМЕНИ  

Построенные нами линеаризованные регулярные 
кватернионные уравнения возмущенного орбитального  
движения КА в вариациях uj и sj (j=0,1,2,3) перемен-
ных Кустаанхеймо–Штифеля uj и их первых производ-
ных sj по времени τ, а также уравнения в вариациях h  
и t  кеплеровской энергии h и реального времени t, 
обусловленные вариациями начальных условий и дей-
ствующего возмущающего ускорения p имеют вид: 
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где r – модуль радиус-вектора r КА (расстояние от центра 
масс Земли до КА); f  – гравитационная постоянная, M – 
масса Земли;   – новая независимая переменная, опреде-
ляемая дифференциальным уравнением dt/dτ = r; p  – 
вариация действующего возмущающего ускорения p, 
которая обусловлена вариациями переменных t, u, s и 
зависит от конкретного вида действующих возмущений; 
i, j, k – векторные мнимые единицы Гамильтона; верхний 
штрих – символ дифференцирования по переменной τ. 

При отсутствии ускорения p уравнения возмущенного 
орбитального движения КА в вариациях принимают вид  
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Формулы для вариаций переменных Кустаанхеймо–
Штифеля и их первых производных для фиксированно-
го времени τ по вариациям этих переменных для 
начального момента времени τ0 = 0 в случае эллиптиче-
ского кеплеровского движения КА получены интегри-
рованием первого кватернионного дифференциального 
уравнения из этих уравнений при 0const, hhh  . 

III. CВЯЗИ ВАРИАЦИЙ ДЕКАРТОВЫХ КООРДИНАТ  
И KS-ПЕРЕМЕННЫХ  

Формулы, устанавливающие связи вариаций xk и vk 
(k=1,2,3) декартовых координат xk и проекций vk вектора 
скорости центра масс КА в инерциальной системе коор-
динат с вариациями uj и jj su   (j=0,1,2,3) KS-
переменных uj и их первых производных jj su   по 
новому времени τ имеют вид 
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., 321321 kjivkjir vvvxxx x   

IV. ВАРИАЦИИ KS-ПЕРЕМЕННЫХ В СЛУЧАЕ  
ЭЛЛИПТИЧЕСКОГО КЕПЛЕРОВСКОГО ДВИЖЕНИЯ  

Вариации KS-переменных и их первых производных 
для фиксированного времени τ по вариациям этих пере-
менных, кеплеровской энергии h для начального момен-
та времени τ(0) = 0 в случае эллиптического кеплеров-
ского движения имеют (при отсутствии вариации вре-
мени τ) вид 
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где )0()(),0()( 0000 sssuuu  , частота k опре-
деляется формулой 
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  0.const)0(,2/ 2/1  hhhk  

Эти соотношения – решение уравнений орбитально-
го движения КА в вариациях переменных Кустаанхей-
мо–Штифеля их первых производных для эллиптиче-
ского кеплеровского движения КА во времени τ. В этом 
решении постоянные интегрирования определены для 
начального момента времени τ0 = 0. 

V. МАТРИЦА ИЗОХРОННЫХ ПРОИЗВОДНЫХ  
Приведенное в пункте IV решение можно также за-

писать в матричной форме 
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где u, s, u0, s0 – четырехмерные векторные столбцы, 
матричный элемент ),0000(04   E – трехмерная 
единичная матрица. 

Присутствующая в этом решении квадратная  мат-
рица размерами 7×7 – матрица изохронных производ-
ных от KS-переменных, их первых производных по вре-
мени τ и кеплеровской энергии для эллиптического 
кеплеровского движения КА, используемая при реше-
нии задач коррекции орбитального движения КА с по-
мощью KS-переменных.  

VI. УРАВНЕНИЯ ВОЗМУЩЕННОГО ОРБИТАЛЬНОГО 
ДВИЖЕНИЯ КА В ПЕРЕМЕННЫХ КУСТААНХЕЙМО–

ШТИФЕЛЯ: ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ПОЛОВИННОЙ ОБОБЩЕННОЙ 
ЭКСЦЕНТРИЧЕСКОЙ АНОМАЛИИ  

Для решения задач прогноза и коррекции орбиталь-
ного движения КА нами также используются регуляр-
ные кватернионные уравнения орбитального движения, 
в которых в качестве независимой переменной исполь-
зуется переменная τ*. Эта переменная равна половин-
ной обобщенной эксцентрической аномалии и опреде-
ляется дифференциальным соотношением 

  ,)2/(,/ 2/1hkkddtrkd  h < 0. 

Нами получены различные дифференциальные регу-
лярные кватернионные уравнения орбитального движе-
ния КА с использованием независимой переменной τ*. 
Одна из полученных форм этих уравнений имеет вид 
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Здесь возмущение .puiq   

Для невозмущенного эллиптического кеплеровского 
движения КА кватернион возмущения q = 0 и основное 
дифференциальное кватернионное уравнение орбиталь-
ного движения центра масс КА принимает во времени 
τ* вид уравнения движения четырехмерного одноча-
стотного гармонического осциллятора  
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частота колебаний которого в безразмерном времени τ* 
равна 1. 

Во времени   эллиптическое кеплеровское движе-
ние центра масс КА описывается кватернионными соот-
ношениями 
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Вариации u и s для переменных Кустаанхеймо–
Штифеля и их первых производных в безразмерном вре-
мени  (с учетом вариации  этого времени) имеют вид  
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Эти вариации формально имеют более простой вид в 
сравнении с вариациями u и s во  времени τ, однако сле-
дует иметь в виду, что выражение для вариации   го-
раздо сложнее выражения для вариации  , которая в об-
щем случае присутствует в вариациях u и s во времени τ.  

Полученные уравнения и соотношения позволяют 
изучать и оценивать влияние изменений начальных 
условий движения КА и действующих возмущений на 
изменение текущих характеристик его движения для 
текущего момента времени, а также позволяют эффек-
тивно решать задачи прогноза и коррекции орбитально-
го движения КА, используя описание движения центра 
масс КА в регулярных KS-переменных и в соответству-
ющих им регулярных кватернионных переменных. 

ЛИТЕРАТУРА 
[1] Stiefel, E.L., Scheifele, G., Linear and regular celestial mechanics, 

Berlin: Springer, 1971. 350 p. 
[2] Chelnokov, Yu.N., On regularization of the equations of the three-

dimensional two body problem, Mech. Solids, 1981, vol. 16, no. 6, 
pp. 1–10.  

291



[3] Chelnokov, Yu.N., Regular equations of the three-dimensional two 
body problem, Mech. Solids, 1984, vol. 19, no. 1, pp. 1–7. 

[4] Chelnokov, Yu.N., Quaternion regularization and stabilization of per-
turbed central motion. I, Mech. Solids, 1993, vol. 28, no. 1, pp. 16–25.  

[5] Chelnokov, Yu.N., Quaternion regularization and stabilization of per-
turbed central motion. II, Mech. Solids, 1993, vol. 28, no. 2, pp. 1–12.  

[6] Chelnokov, Yu.N., Application of quaternions in the theory of orbital 
motion of an artificial satellite. I, Cosmic Research, 1992, vol. 30, no. 
6, pp. 612–621.  

[7] Chelnokov, Yu.N., Application of quaternions in the theory of orbital 
motion of an artificial satellite. II, Cosmic Research, 1993, vol. 31, 
no. 3, pp. 409–418.  

[8] Chelnokov, Yu.N., Kvaternionnye modeli i metody dinamiki, navigatsii 
i upravleniia dvizheniem (Quaternion Models and Methods of Dynam-
ics, Navigation and Motion Control), Moscow: Fizmatlit, 2011. 

[9] Chelnokov, Yu.N., Quaternion Regularization of the Equations of the 
Perturbed Spatial Restricted Three-Body Problem: I, Mech. Solids, 
2017, vol. 52, no. 6, pp. 613-639.  

[10] Chelnokov, Yu.N., Quaternion Regularization of the Equations of the 
Perturbed Spatial Restricted Three-Body Problem: II, Mech. Solids, 
2018, vol. 53, Issue 6, pp. 634–651. 

[11] Chelnokov, Y.N. Quaternion methods and models of regular celestial 
mechanics and astrodynamics, Applied Mathematics and Mechanics 
(English Edition), 2022, vol. 43, no. 1, pp. 21–80. 
https://doi.org/10.1007/s10483-021-2797-9 

[12] Sapunkov, Ya.G., and Chelnokov, Yu.N., Design of optimum control 
strategies and trajectories of a Spacecraft with the regular quaternion 
equations of the two body problem, Cosmic Research, 1996, vol. 34, 
no. 2, pp. 137–145.  

[13] Chelnokov, Yu.N., and Yurko, V.A., Quaternion construction of optimum 
managements and trajectories of movement of a space vehicle in the new-
tonian gravitational field, Mech. Solids, 1996, vol. 33, no. 6, pp. 1–12.  

[14] Chelnokov, Yu.N., Analysis of optimal motion control for a material 
points in a central field with application of quaternions, Journal of 
Computer and Systems Sciences International, 2007, vol. 46, no 5,  
pp. 688–713.  

[15] Sapunkov, Ya.G., and Chelnokov, Yu.N., Construction of optimum 
controls and trajectories of motion of the center of masses of a space-
craft equipped with the solar sail and low thrust engine, using quater-
nions and Kustaanheimo–Stiefel variables, Cosmic Research, 2014, 
vol. 52, no. 6, pp. 450–460.   

[16] Sapunkov, Y.G., Chelnokov, Y.N. Solution of the Problem of Opti-
mal Spacecraft Launching into Orbit Using Reactive Acceleration and 
Solar Sail in Kustaanheimo-Stiefel Variables, Cosmic Research, 
2021, vol. 59, no. 4, pp. 280–290. DOI: 10.1134/S0010952521040055  

[17] Chelnokov, Y.N., Inertial Navigation in Space Using Quaternion 
Regular Equations of Astrodynamics, 25th St. Petersburg Internation-
al Conference on Integrated Navigation Systems, St. Petersburg, 
CSRI Elektropribor, 2018, pp. 209-212. 

[18] Chelnokov, Yu.N., Inertial Navigation in Space Using the Regular 
Quaternion Equations of Astrodynamics, Mechanics of Solids, 2019, 
vol. 54, issue. 2, pp. 157–168. 

[19] Chelnokov Yu.N. Quaternion Regular Equations and Algorithms of 
Space Inertial Navigation, 26th St. Petersburg International Confer-
ence on Integrated Navigation Systems, St. Petersburg, CSRI El-
ektropribor 2019, pp. 303-306 

[20] Chelnokov, Y.N., Loginov, M.Y. New quaternion models of space-
flight regular mechanics and their applications in the problems of mo-
tion prediction for cosmic bodies and in inertial navigation in space, 
28th Saint Petersburg International Conference on Integrated Naviga-
tion Systems, ICINS 2021, 2021, 9470806. 

[21] Bordovitsyna, T.V., Sovremennye chislennye metody v zadachakh 
nebesnoi mekhaniki (Modern Numerical Methods in the Problems of 
Celestial Mechanics), Moscow: Nauka, 1984. 

 

292



Общая теория функционально-градиентных 
балочных резонаторов НЭМС/МЭМС, 
находящихся в температурном поле

И.В. Папкова 
Саратовский 

государственный 
технический университет 

имени Ю.А. Гагарина, 
Саратов 

ikravzova@mail.ru 

Т.В. Яковлева 
Саратовский государствен-
ный технический универси-
тет имени Ю.А. Гагарина, 

Саратов  
yan-tan1987@mail.ru   

А.В. Крысько  
Саратовский государствен-
ный технический универси-
тет имени Ю.А. Гагарина, 

Саратов  
anton.krysko@gmail.com 

В.А. Крысько 
Саратовский 

государственный 
технический университет 

имени Ю.А. Гагарина, 
Саратов 

tak@sun.ru  
 

Аннотация—В работе построена новая математиче-
ская модель балочных МЭМС/НЭМС резонаторов, нахо-
дящихся в температурном поле из пористого функцио-
нально-градиентного материала (PFGM) с учетом упруго-
пластических свойств материала и геометрической нели-
нейности. В мировой литературе таких математических 
моделей нет. Создан оригинальный вычислительный ме-
тод для анализа балочных резонаторов. Приводятся чис-
ленные примеры.  

Ключевые слова—NEMS, МЭМС, математическая 
модель, нанобалка, градиентная теория упругости, упруго-
пластические деформации, геометрическая нелинейность, 
метод установления.  

I.  ВВЕДЕНИЕ 
Микро- и наноразмерные балочные резонаторы ши-

роко используются в различных микро- и наноэлектро-
механических системах (датчики колебаний, микро-
приводы, микропереключатели). Зависимость упругого 
поведения от размеров тела в микронном масштабе экс-
периментально наблюдалась в разных веществах (ме-
таллах и сплавах, полимерах, кристаллах). Балочные 
резонаторы из пористых функционально-градиентных 
материалов находят широкое применение во многих от-
раслях приборостроения благодаря своим уникальным 
свойствам легкости и прочности. Обзор литературы [1–9] 
показывает, что до настоящего времени не построена 
теория пористых функционально градиентных материа-
лов с учетом упруго-пластических свойств этих материа-
лов и зависимости свойств материалов от температуры 
[10–12]. Это необходимо сделать, чтобы учесть наиболее 
полно истинную работу микро- и наноразмерных балоч-
ных резонаторов. В работе построена общая теория ана-
лиза статики и динамики функционально-градиентных 
микро- и наноразмерных балочных резонаторов, находя-
щихcя в температурном поле, а также теория, позволяю-
щая анализировать коррозионный износ.  

Механизмы, основанные на построение новых адек-
ватных математических моделей, применении методов 
нелинейной динамики, современного программного обес-
печения демонстрируют большие возможности для моде-
лирования нанодатчиков с высокой чувствительностью. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 
Объектом исследования является прямоугольная в 

плане балка, занимающая в пространстве 3R : 

0 ; ;
2 2 2 2
b b h hx a y z           

 
. 

Декартова система координат привязана к срединной 
поверхности балки (рис. 2). Используются следующие 
гипотезы: материал балки упругий, но неоднородный и 
его свойства зависят не только от напряженно-
деформируемого состояния, но и от температуры; на 
температурное поле никаких ограничений не наклады-
вается и оно определяется из решения трехмерного 
уравнения теплопроводности; геометрическая нелиней-
ность вводится по модели Теодора фон Кармана; нано-
эффекты учитываются на базе градиентной теории 
упругости, из которой как частный случай вытекает мо-
дифицированная моментная теория упругости; принята 
кинематическая модель Эйлера–Бернулли. Пусть u  – 
перемещения балки в направлении x , w  – прогиб. Раз-
решающие уравнения движения балки, граничные и 
начальные условия получим из вариационного принци-
па Остроградского – Гамильтона: 

1

0

( ) 0
t

t

K П W dt      .                  (1) 

Здесь K, П – кинетическая и потенциальная энергия 
соответственно, 'W  – работа внешних сил. В класси-
ческой теории упругости работа деформации и энергия 
деформации зависят от тензора напряжений и не зависят 
от вектора вращения вследствие материальной незави-
симости. Однако градиент вектора вращения может 
представлять собой существенный фактор в уравнениях 
состояния.  

Для микро-/нанобалок Лам и соавт. [13] представили 
модифицированную теорию градиента деформации, 
включающую дополнительное уравнение равновесия 
помимо классических уравнений равновесия, а также 
дополнительные тензоры, а именно тензор градиента 
симметричного вращения, тензор градиента дилатации 
и тензор градиента растяжения девиатора помимо клас-
сического тензора деформации. Поэтому для характери-
стики этих тензоров введены три независимых парамет-
ра шкалы длины материала в дополнение к двум клас-
сическим материальным константам. Потенциальная 
энергия П  в упругом теле при бесконечно малых де-
формациях записывается в виде 

 1
2 ij ij ij ij i i ijk ijkП m p d



           ,     (2) 

 , ,
1
2ij i j j iu u   , ,i mm i   ,  , , ,

1
3ijk jk i kj i ij k         

 , ,

1 2
15 ij mm k mk m         , , ,

1 2
15 jk mm i mi m ki mj m         .  
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Компоненты симметричного тензора градиента кри-

визны ij  для псевдосреды Коссера  , ,
1 ,
2ij i j j i    

  1
2i i

curl u  , где iu  обозначает компоненты вектора 

смещения u и i  – бесконечно малый вектор вращения 
θ . Символ   представляет дельта функцию Кронекера; 

( ) 2 (3 2 )ij ij ij ijtr T              – классические 

напряжения, 2
02i ip l   , 2

12ijk ijkl    , 2
22ij ijm l    – 

напряжения высшего порядка; Т  – приращение тем-
пературы,   – коэффициент линейного расширения, 
который зависит от координат балки. 

Кинетическая энергия системы: 
2 21

2
u wK d
t t

                  
             (3) 

Работа внешних сил: 

 
0

,
a u wW u w q x t w dx

t t
           

 ,      (4) 

где   – коэффициент диссипации,   – плотность мате-
риала балки,  ,q x t  – внешняя нормальная нагрузка.  

В основу вывода основных уравнений положена де-
формационная теории пластичности. Согласно методу 
переменных параметров упругости Биргера И.А. [14], 
модуль упругости Е(x, z, t, ei, T), коэффициент Пуассона 
  (x, z, t, ei, T), модуль сдвига G(x, z, t, ei, T) и коэффи-
циент объемной деформацией K (x, z, t, ei, T) вычисля-
ются по формулам [14]: 

9 1 3 2,
3 2 3

KG K GE
K G K G


  

 
.
              

(5) 

В теории малых упруго-пластических деформаций 
модуль сдвига определяется по формуле 

1 ( )
3

i i

i

eG
e


 ,                                 (6) 

где i  – интенсивность напряжения, а ie  – интенсив-
ность деформаций 

  1/22 22 2
3

e e e e exx zz xx zzi     .
         

(7) 

Обычно для балочных структур zze = 0, но в соотно-
шение (7) она входит наравне с xxe , и ее определяем из 
условия плоского напряженного состояния 

.
1zz xxe e

 
                          

(8) 

Согласно функционально-градиентной теории и ме-
тоду переменных параметров упругости, считаем, что 
модуль упругости керамики и алюминия записываются 
следующем виде: 

( ) 0.5 ( )
2Al Al Al

k
z

E E E E E Ec ch


      
 
 

,   (9) 

( ) 0.5 ( )
2Al Al Al

k
z

c ch


            
 
 

, (10) 

где AlE  (x, z, t, ei, T) и Al  (x, z, t, ei, T) – модуль упруго-
сти и коэффициент Пуассона для чистого алюминия, сE  
и с  – модуль упругости и коэффициент Пуассона ке-
рамики, которые для построты считаем постоянными, 
т.е. Е  = Е(x, z, t, ei, T) и   =  (x, z, t, ei, T) в (9) и (10). 
Также считаем К = К0. 

Для чистого алюминия используется связь ( )ei i : 

( ) 1 exp
eie si i es

    
  
  

  
. 

Процесс нагружения и разгрузки элемента приведен 
на рис. 1 [15] и осуществляется итерационная процедура 
на каждом шаге во времени для динамической задачи и 
нагрузке. 

 
Рис. 1. Графическая зависимость ( )i ie  

Системы уравнений в частных производных решены 
как системы с почти бесконечным числом степеней сво-
боды разными по своей структуре методами (вариацион-
ными методами, конечно-разностными методами 2-го,  
4-го порядка точности, конечными разностями, конеч-
ного элемента, а задача Коши также решается разными 
методами: Ньюмарка, Рунге-Кутты от 4-го до 6-го по-
рядка, методом продолжения по параметру). Исследует-
ся сходимость этих методов для получения достоверных 
результатов. Такая постановка и разработанный ком-
плекс программ позволят получить достоверные резуль-
таты, наиболее близко отражающие реальную работу 
прибора.  

III. ЧИСЛЕННЫЙ ЭКСПЕРИМЕНТ 
Исследовалась статика жестко защемленной балки, 

выполненной из функционально-градиентного материала 
с однородной пористостью при комнатной температуре.  

Граничные условия:  

(0) (0) ( ) ( ) 0w u w a u a    , 
(0) (0) ( ) ( )

0
w u w a u a

x x x x
   

   
   

. 

Начальные условия – нулевые. 
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Использовались следующие геометрические и физиче-
ские параметры: отношение длины а к толщине h равно 

50
a
h

   , коэффициент объемной деформацией  

K = 1.94G0, G0 = 0.3483*10–6 бар, деформация текучести 
30.98 10es

  , модуль упругости керамики Eс = 35,5*104 
МПа, коэффициент Пуассона керамики с  = 0.27, E0 и  

0  – упругий модуль упругости и коэффициент Пуассона 
алюминия соответственно. 

На рис. 2 представлены зависимости 0 ( )q w , где 
4

0
40 c

q a
E h

q  , полученные методом установления [16]. Ко-
эффициент диссипации 3  . Результаты показывают, 
что при увеличении размерно-зависимого параметра   
несущая способность балки увеличивается, например, 
при нагрузке 0q  50, прогиб при 0   равен w   
0.82359; при 0.1   – w   0.79337; при 0.3   – w   
0.58467; при 0.5   – w   0.34875. Табл. 2 и 3 показы-
вают, что зоны пластичности в зависимости от размер-
но-зависимого параметра уменьшаются. Зоны пластич-
ности с увеличением нагрузки распространяются от уг-
ловых точек, далее распространяются на середину бал-
ки. При увеличении размерно-зависимого параметра 
зоны пластических деформаций уменьшаются. 

 
Рис. 2. Зависимость 0 ( )q w  для нанопараметра   

ТАБЛИЦА 1. УПРУГОПЛАСТИЧЕСКИЕ ДЕФОРМАЦИИ БАЛКИ 

 0; ,x a     / 2; / 2z h h  ,                50   

ма
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  q = 60 q = 100 
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ТАБЛИЦА 2. УПРУГОПЛАСТИЧЕСКИЕ ДЕФОРМАЦИИ БАЛКИ 50   (%) 

Материал γ q = 60 q =100 

ФГМ 

γ= 0  28% 62% 
γ= 0.1 25.5% 62% 
γ= 0.3 18.8% 55.8% 
γ= 0.5 4.2% 27% 

ВЫВОДЫ  
1. Построена общая теория статики и динамики 

НЭМС/МЭМС-резонаторов с учетом упруго-
пластических деформаций и геометрической не-
линейности.   

2. Выявлено, что учет размерно-зависимого пара-
метра   существенно влияет на напряженно-
деформируемое состояние НЭМС/МЭМС резо-
наторов и его учет приводит к уменьшению зон 
пластичности, что позволяет увеличить срок 
безопасной работы прибора. 

Работа проведена при поддержке РНФ №22-11-00160. 
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Аннотация—Рассматривается постановка задачи работы 
волнового твердотельного гироскопа при воздействии на 
корпус прибора переносного виброускорения в неосесим-
метричной постановке. Учет неосесимметричности необ-
ходим, так как является основным источником вибраци-
онной погрешности. Задача рассматривается в трехмерной 
постановке, что позволяет более детально проанализиро-
вать эффекты, вызванные воздействием вибрации в раз-
личных плоскостях. 

Ключевые слова—волновой твердотельныый гироскоп, 
вибрация, погрешность, общая модель погрешности. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Появившиеся еще в 60-е годы XX века эксперимен-

тальные разработки по созданию волнового твердотель-
ного гироскопа (ВТГ) до настоящего времени все еще 
вызывают существенный научный и практический инте-
рес [1, 2]. Так, например, до сих пор не существует усто-
явшейся, общепринятой модели погрешности [3–6]. Ра-
нее уже была произведена попытка построить адекват-
ную модель погрешности ВТГ. 

Основным принципом работы волнового твердотель-
ного гироскопа является использование инерционных 
свойств стоячей волны, возбуждаемой в упругой осе-
симметричной оболочке (резонаторе).  

Интерес к волновому твердотельному гироскопу вы-
зван сочетанием сравнительной простоты конструкции, 
небольших габаритов и энергопотребления, потенциаль-
ной высокой точности.  

В литературе традиционно выделяют следующие до-
стоинства ВТГ:  

 высокая точность при несколько меньших разме-
рах, чем у традиционных гироскопов с вращаю-
щимся макротелом, волоконно-оптических, ла-
зерных и иных типов гироскопов;  

 достаточно широкий динамический диапазон из-
мерений;  

 малая чувствительность к линейным перегрузкам;  

 устойчивость к ударным механическим воздей-
ствиям и радиационному излучению; 

 слабое влияние температуры на точность; 

 малое энергопотребление;  

 высокая надежность, в том числе возможность 
работы после кратковременных перерывов элек-
тропитания; 

 относительно малое время готовности. 

Однако волновому твердотельному гироскопу также 
присущ ряд недостатков, таких как: 

 снижение добротности резонатора из-за металли-
зации внешней и внутренней поверхностей;  

 возможные утечки электрических токов, которые 
приводят к возникновению дополнительных со-
ставляющих ухода гироскопа;  

 относительно малая величина рабочих зазоров 
между поверхностями верхнего основания, резо-
натора и нижнего основания значительно ослож-
няет конструкционные особенности системы для 
поддержания высокого вакуума в приборе; 

 высокие требования к точности изготовления ре-
зонатора и качеству материала, что обусловлено 
чувствительностью несбалансированного волно-
вого твердотельного гироскопа к вибрации. 

В современной литературе присутствуют исследова-
ния, касающиеся волновых твердотельных гироскопов, но 
таких публикаций не очень много. Следует заметить, что 
часть исследователей рассматривают механизм возбужде-
ния волновых эффектов в резонаторе [8–10]. Другие авто-
ры в своих публикациях рассматривают вопросы техниче-
ского извлечения информации с резонатора [11, 12]. В то 
же время публикаций касающиеся общей модели погреш-
ности волнового твердотельного гироскопа относительно 
немного. На практике требуется построение такой модели 
погрешности, в которой учитывалось влияние различных 
внешних воздействий, в частности вибрации.  

В литературе, как правило, даются качественные 
оценки погрешности волнового твердотельного гироско-
па при воздействии на него вибрации. Для получения 
качественных оценок большинство авторов рассматри-
вают двумерную (плоскую) модель резонатора волнового 
твердотельного гироскопа в виде упругого кольца. В то-
же время остается открытым вопрос построении модели 
погрешности волнового твердотельного гироскопа с точ-
ки зрения учета влияния внешнего источника вибрации. 

II. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ  
Как и ранее в [13], рассмотрим модель сферического 

резонатора, представленного на рис. 1  
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Рис. 1. Система координат в сферическом резонаторе 

Ранее в [13] был определен коэффициент прецессии 
стоячей волны в резонаторе с учетом вибрации основа-
ния, который может быть представлен в виде 
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где U, V, W – выражения для сферической оболочки яв-
ляются функциями от частоты вибрации основания 0 , 

     0 0 0, ,o o oU V W    – функции, определяющие вли-
яние переносного виброускорения, 1 1 1, ,U V W  – функции 
определяющие поведение стоячей волны без учета виб-
рации основания. 

Для изучения волновых явлений в ВТГ необходимо 
знать зависимость коэффициента прецессии (2) от не-
определенностей, вызванных погрешностью вибрации 
прибора. Поэтому включение выражения для погрешно-
сти, вызванной вибрационной ошибкой, в общую модель 
ошибки является обязательным. Переход к системе 
уравнений, определяющих эту зависимость, можно осу-
ществить путем применения стандартной процедуры 
обезразмеривания переменных, входящих в (1) и (2), 
когда для нормирования используется предполагаемой 
длина волны. Решением таких уравнений должно явля-
ется солитоноподобное решение. 

На основе системного подхода, принятого для исследо-
вания погрешностей высокоточных измерителей угловой 
скорости и ускорения [14–17], получена общая модель 
погрешностей ВРГ, которую можно представить в виде 
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где S  – погрешности, возникающие на этапе произ-
водства сферического резонатора (ошибка системы), 

I  – погрешности, возникающие после установки ре-
зонатора (в том числе при эксплуатации), E

S  – по-
грешность, возникающая вследствие эксцентриситета 

сферы резонатора на этапе производства, d
S  – погреш-

ность, возникающая вследствие неоднородности матери-
ала сферического резонатора на этапе производства, 

D
S  – ошибки, связанные с погрешностью производства 

и градуировки устройств съема информации со сфериче-
ского резонатора, E

I  – погрешность, возникающая 
вследствие эксцентриситета сферического резонатора 
после установки, d

I  – погрешность, возникающая 
вследствие деформаций и повреждений после установки, 

B
I  – погрешность, возникающая из-за внешней вибра-

ции, T
I  – температурные погрешности, A

I  – по-
грешности, связанные с алгоритмами обработки инфор-
мации, G

I  – погрешность средств проверки, ˆ  – 
оценка постоянной составляющей погрешностей волно-
вого твердотельного гироскопа, полученная на этапе 
калибровки. 

Представленная модель погрешности рассмотрена с 
точки зрения производства волнового твердотельного 
гироскопа. Предполагается, что все погрешности, свя-
занные с производством, установкой и эксплуатацией 
учтены в данной модели. Безусловно, требуются даль-
нейшие исследования каждого компонента общей моде-
ли погрешности для получения точностных оценок вли-
яния каждого компонента представленной модели на 
интегральную точность прибора. 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Основным результатом работы является разработан-

ная математическая модель волнового твердотельного 
гироскопа, с полусферическим резонатором, которая 
может быть положена в основу проверки соответствия 
той или иной модели ВТГ данного типа эксперимен-
тальным данным. Кроме того, названная модель позво-
ляет оценить влияние вибраций на показания измери-
тельного прибора на базе ВТГ на этапе его проектирова-
ния и разработки, используя информацию об уровне 
вибраций на целевом объекте, где этот прибор будет 
эксплуатироваться. 

В статье рассмотрены основные идеи построения мо-
дели вибрационной погрешности для ВТГ. Основным 
результатом работы является полученная модель полной 
ошибки (1)–(3), учитывающая основной источник не-
определенностей, а именно вибрационную ошибку. Сле-
дует отметить, что каждая составляющая модели общей 
ошибки требует дополнительных теоретических и экспе-
риментальных исследований. 
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Аннотация—Даны постановка и решение нелинейной 
задачи оценивания с минимизацией среднеквадратическо-
го критерия на основе настраиваемых алгоритмов как в 
рамках байесовского подхода с использованием обучаю-
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I. ВВЕДЕНИЕ 
Оптимальные и адаптивные алгоритмы фильтрации 

широко используются для обработки навигационных 
данных. Существует два классических подхода к реше-
нию задач нелинейного оценивания состояния [1–4]. 
Один из них, байесовский подход, пытается минимизи-
ровать дисперсию ошибки оценки состояния, тогда как 
другой, небайесовский подход, сформулирован как не-
линейная задача оценки методом наименьших квадратов 
(МНК), сводящая к минимуму погрешность между изме-
ренным выходом системы и прогнозируемым выходом 
системы. Допущения, сделанные в отношении статисти-
ческих данных для методов, различны. Результирующие 
фильтры состояний известны как фильтры минимальной 
дисперсии и наименьших квадратов.  

Новые подходы для оценивания могут основываться 
на машинном обучении не только в режиме offline, но и 
online. Это открывает дополнительные возможности для 
построения адаптивных алгоритмов оценивания процес-
сов. При создании нейросетевых алгоритмов оценивания 
в рамках байесовского подхода используется обучение с 
учителем. Для их адаптации в режиме online использует-
ся в рамках метода наименьших квадратов обучение с 
подкреплением. 

Таким образом, целью настоящей статьи является 
описание нейросетевого способа адаптации алгоритмов 
оценивания стохастических процессов применительно к 
задачам обработки навигационной информации. 

II. ПОСТАНОВКА И РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 

A. Постановка нелинейной задачи оценивания  
Схема оценивания представлена на рис. 1. Задачу 

оценивания вектора ix  на основе измерений iY  сведем 
к более простой задаче оценивания одного вектора x  по 
измеренным значениям другого вектора y . Для этого 

достаточно предположить, что в качестве фигурирую-
щих здесь векторов x  и y  выступают соответственно 

ix  и iY : ixx  , TT
i

T
i-

T
i ]...,,[ ,11 yyyYy  . 

 
Рис. 1. Задача оценивания 

Постановка задачи оценивания. Необходимо оценить 
n -мерный вектор T

nxx ]...[ 1x  по m -мерным из-

мерениям T
myy ]...[ 1y . Заметим, что в некоторых 

случаях измерения могут быть записаны следующим 
образом: 

vxsy  )( , 

где T
ms ])(...)(s[)( 1 xxxs   – m -мерная в общем слу-

чае нелинейная вектор-функция векторного аргумента, 
которая обычно считается известной; а Τ

mvv ]...[ 1v  – 
случайный вектор, передающий наличие ошибок измере-
ния [1, 2, 5–7]. 

В рамках традиционного байесовского подхода ис-
комая оценка )(~ yx  минимизирует критерий [1, 2] 

  yxyxyxxyxxyxx ddfMJ T ),())(~())](~())(~[( 2 , (1) 

где M  – знак математического ожидания, соответствую-
щий заданной совместной функции плотности распреде-
ления вероятностей (ф.п.р.в.) ),( yxf .  

Если предположить, что статистика шумов v  неиз-
вестна, то в случае классического МНК оценка )(~ yx  отыс-
кивается при оптимизации следующего критерия [1, 2]: 





m

i
ii

T syI
1

2))(())(())(()( xxsyxsyx .    (2) 
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В обоих подходах задача оценки представляет собой 
задачу определения в общем случае нелинейной вектор-
ной функции )(yh  некоторым рациональным обосно-
ванным способом [5–8]: 

)()(~ yhyx  .     (3) 

Для определения функции )(yh  при использовании 
машинного обучения вводится класс параметрически 
заданных функций )~,(~ Wyx . Их реализация может быть 
осуществлена с использованием нейронных сетей, не-
четких систем, вейвлетов, их комбинаций для настройки 
параметров этих систем W~  по прецедентам [5–11]. 

B. Решение нелинейной задачи оценивания с помощью 
машинного обучения в рамках байесовской поста-
новки 
При наличии обучающего множества  

 Njjj
1

)()( ),( xy   (4) 

определяется среднеквадратический критерий оптими-
зации [5–10] 

   ,)~,(~)~,(~1)~(~ )()()(

1

)()()( WyxxWyxxW jjj
TN

j

jjj
N

J  


  (5) 

где )~,(~ )()( Wyx jj  – формируемая оценка. Пары )( jx , 
)( jY , Lj .1  являются реализациями случайного век-

тора TTT ][ Yx  с ф.п.р.в. ),( Yxf . 
При минимизации критерия (5) для вычисления 

оценки используется выражение  

)~,()(~ WyKyx   ,   (6) 

где y  – вход системы оценивания;   – ее идентифика-

тор; W~  – матрица, отвечающая за параметры системы. 
После обучения системы, по поступающему измерению 
y  по формуле (6) определяется значение оценки. С уче-
том сказанного можно уточнить постановку задачи оце-
нивания в рамках предлагаемого подхода следующим 
образом. Имея измерение y , обучающее множество (4) и 
используя критерий (5), задаем алгоритм нахождения 
оценок в виде (6), т.е. находим оптимальную матрицу 

*~W , минимизирующую (5), а затем вычисляем фактиче-
ское значение оценки для измерения y . 

C. Решение нелинейной задачи оценивания с помощью 
машиного обучения в рамках метода наименьших 
квадратов 
Такое решение важно для использования обучаемых 

систем в режиме реального времени.  

При отсутствии обучающего множества  Njjj
1

)()( ),( xy , 
но при возможном наличии обучающего множества вида 

 Njj
1

)(
y  и известной функции )(xs  вычисляется средне-

квадратический критерий оптимизации [8–10] 

,})]~,(~[{)]}~,(~[{)]}~,(~[{)~(~ 2

1




m

i
ii

T syI WyxWyxsyWyxsyW  (7) 

где )~,(~ Wyx  – формируемая оценка.  

Минимизация критерия (7) реализуется с помощью 
нейронных сетей, нечетких систем и вейвлетов, осу-
ществляющих вычисление оценки по формуле (4) 

)~,()(~ WyKyx   . 

После дообучения системы в режиме реального вре-
мени, по поступающему измерению y  по формуле (6) 
определяется значение оценки. 

III. МАШИННОЕ ОБУЧЕНИЕ С ПОДКРЕПЛЕНИЕМ 
На практике имеют место ситуации, когда навигаци-

онная система или система управления подвижными 
объектами работает в условиях изменения окружающей 
среды и возникает априорная неопределенность. При 
этом перспективным для адаптации нейросетевых алго-
ритмов рассматривается возможность использования 
машинного обучения с подкреплением (рис. 2). 

 
Рис. 2. Адаптация нейросетевых алгоритмов на основе машинного обу-
чения с подкреплением 

IV. ПРИМЕР МАШИННОГО ОБУЧЕНИЯ С 
ПОДКРЕПЛЕНИЕМ 

Для доказательства преимуществ предлагаемого под-
хода возьмем в качестве примера скалярную задачу не-
линейного оценивания для негауссовских ф.п.р.в. пере-
менной состояния x и шума v , для которой имеется точ-
ное байесовское решение и получено решение с помо-
щью НС [7, 8].  

Пример. Необходимо оценить скалярную перемен-
ную x  по зашумленным измерениям вида [7, 8] 

ii vxy  , ηi .1 .     (8) 

В этом примере xx , T
iyy ]...[ 1y , 

T
ivv ]...[ 1v . Здесь не делается никаких статистиче-

ских предположений относительно векторов x , v , а 
оценка состояния выбирается как наилучшее соответ-
ствие наблюдаемым измерениям в детерминированном 
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смысле. В этом случае минимизирующий критерий (2) 
определяется как 





η

i
i xyJ

1

2т )()()()( HxyHxyx . (9) 

Оценка, минимизирующая критерий (9), определяется 
как [8] 





η

i
i

LSM y
η

x
1

1)(~ y .  (10) 

Далее при моделировании предположим, что x  – 
равномерно распределенная на интервале ],0[ b  случай-
ная величина и ошибки измерений iv , ηi .1  представ-
ляют собой независимые друг от друга и от x  центриро-
ванные случайные величины, равномерно распределен-
ные в интервале ]2/,2/[ aa . 

Необходимо отметить, что апостериорная функция 
плотности распределения вероятностей )/( yxf  здесь не 
является гауссовской, так как x  и iv , ηi .1  – равно-
мерно распределенные случайные переменные. При 
проведении моделирования принималось: 1 ba , 

ηi .1 , 10η . 

На рис. 3 показаны выборочные среднеквадратиче-
ские ошибки (СКО) оценок для двух рассматриваемых 
подходов.  

Выборочные СКО были рассчитаны следующим об-
разом: 





N

j

j
ii e

N 1

2)( )(
1~ , )(~ )()()()( jjjj

i xxe y .     (11) 

Байесовский подход. В этом случае предполагается 
наличие априорной информации об оцениваемых про-
цессах x  и погрешностях их измерения y . Эти результа-
ты были получены в нашей работе [7]: 

)(~ B
i  – выборочные СКО ошибок для нелинейных опти-

мальных оценок;   
)(~ Blin

i  – выборочные СКО ошибок для линейных опти-
мальных оценок. 

LSM. 
)(~ LS

i  – выборочные СКО ошибок для линейных опти-
мальных оценок по МНК (10); 

)1(~ NN
i  – выборочные СКО ошибок для линейных 

нейросетевых оценок по критерию (7); 
)2(~ NN

i  – выборочные СКО ошибок для нелинейных 
нейросетевых оценок по критерию (7). 

Критерий обучения НС (7) в данной задаче имеет вид: 





η

i
i xyI

1

2НС ))~(~()~(~ WW . (12) 

Заметим, что в формуле (12) оценка совпадает с про-
гнозом измерения в силу уравнения (8). 

Для решения задачи оценивания будем использовать 
линейную однослойную нейронную сеть с одним нейро-
ном (по числу оцениваемых параметров), с тождествен-
ной функцией активации и η  входами. 

Число реализаций N для обучения НС NN1 было вы-
брано равным 1000. После обучения осуществлялась 
проверка. С этой целью дополнительно моделировалось 
еще 300L  пар реализаций )( jy , )( jx  для разных 

ηi .1 , 10η . 

В качестве исходной нелинейной сети прямого рас-
пространения (FFNN) выбрана двухслойная НС с после-
довательными связями с i входами, с q =20 нейронами в 
скрытом слое и одним нейроном в выходном слое. 

Для настройки параметров FFNN применялись алго-
ритмы обучения Левенберга–Маркварда (Levenberg–
Marquardt, LM) и регуляризация Байеса (Bayesian Regula-
tion, BR). 

Для получения приемлемых результатов по точности 
оценивания число реализаций N для обучения НС NN2 
было выбрано равным 20000. После обучения осуществ-
лялась проверка. С этой целью дополнительно модели-
ровалось еще 1000L  пар реализаций )( jy , )( jx  для 

разных ηi .1 , 10η . Моделирование систем проводи-
лось в среде MatLab. 

Анализ графиков на рис. 3 позволяет сделать следу-
ющие выводы. 

 
Рис. 3. СКО ошибок оценивания 

При соответствующем обучении по критерию (7) с 
использованием невязки измерений линейная НС NN1 
обеспечивает нахождение оценки, близкой к традицион-
ной, полученной с помощью МНК. Точность нелинейно-
го нейросетевого фильтра NN2 заметно выше точности 
линейного нейросетевого фильтра и традиционного 
МНК. При этом она стремится к точности нелинейного 
байесовского алгоритма оценивания по критерию (1). 

В настоящее время среди алгоритмов машинного обу-
чения наибольшее внимание уделяется в силу его эффек-
тивности нейросетевому (глубокому) обучению [12–14]. 
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Для решения сложных задач обучения с подкрепле-
нием обычно требуются глубокие нейронные сети. В 
настоящее время исследуемые нами глубокие нейросете-
вые алгоритмы для оценки состояния многомерных ди-
намических систем находятся в процессе доработки. 

V. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Дана формулировка задачи адаптивного оценивания 

динамических систем в условиях проявления априорной 
неопределенности. 

Для решения задачи рассмотрены традиционный и 
нейросетевой методы решения. 

Предложено решение нелинейной задачи оценивания 
с минимизацией среднеквадратического критерия на 
основе нейросетевых алгоритмов как в рамках байесов-
ского подхода с использованием обучающего множества 
для обучения с учителем в режиме offline, так и в рамках 
метода наименьших квадратов при наличии уравнения 
измерений для обучения с подкреплением в режиме ре-
ального времени online. 

В качестве нейронных сетей для оценивания состоя-
ния динамических систем рассматриваются сети прямо-
го распространения. Между тем определена как перспек-
тивная для адаптации нейросетевых алгоритмов воз-
можность использования глубокого машинного обуче-
ния с подкреплением с использованием критерия невяз-
ки измерений. 

На примере дан анализ возможности машинного обу-
чения с подкреплением для задач оценивания в навига-
ции и управлении движением в режиме реального вре-
мени. Дано сопоставление точности традиционного и 
нейросетевого подходов для оценивания состояния.  

VI. ПЕРСПЕКТИВЫ 
Представляется перспективной для адаптации обучае-

мых алгоритмов оценивания многомерных динамических 
систем в режиме online возможность использования глу-
бокого машинного обучения с подкреплением с использо-
ванием критерия, зависящего от невязки измерений. 
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Аннотация—В работе рассматривается подход к реше-

нию задачи предсказания модели поведения транспортных 
средств по изображению с камеры беспилотного трамвая. 
Для детектирования подвижных объектов и оценки их по-
ложения в сцене используется 3D-детектирующая сеть. Де-
тектирование производится по моноизображению сцены. 
Поведение подвижного транспортного средства описывает-
ся велосипедной моделью без учета геоинформационной 
информации и влияния поведения других участников до-
рожного движения. В работе описывается архитектура ис-
пользуемой детектирующей сети и подходы к ее обучению, а 
также ее полученные характеристики, отражающие точ-
ность определения навигационных параметров объектов. В 
заключении статьи приводятся точностные характеристи-
ки, определяющие время «надежности» прогноза модели, 
полученные на открытом датасете Agroverse. 

Ключевые слова—3D-детектирование, предсказание тра-
екторий, техническое зрение, распознавание транспортных 
средств. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Прогнозирование траекторий участников движения 

является одной из наиболее важных задач в области ав-
тономного вождения и является залогом безопасного и 
безаварийного движения. Даже без учета критических 
ситуаций, которые иногда возникают на дороге, плани-
рование траекторий необходимо для осуществления 
плавного вождения автомобиля, а резкие скачки и уско-
рения могут быть некомфортными или даже опасными 
для водителя и пассажиров. Чтобы обеспечить безопас-
ную и комфортную поездку, алгоритм планирования 
движения должен предсказать, где могут оказаться дру-
гие автомобили через несколько секунд. Предсказание 
траектории должно быть точным и вычислительно эф-
фективным. Следует отметить, что построение каче-
ственного алгоритма прогнозирования должно учиты-
вать ряд важных идей, а именно: вероятностную приро-
ду (любое предсказание может быть точным только не-
которое время); алгоритмы прогнозирования должны 
уметь учитывать возможные сценарии движения авто-
мобилей, двигающихся не по правилам дорожного дви-
жения и нарушающих их, что позволяет сформировать 
более надежную и безопасную траекторию при необхо-
димости; понимать контекст дорожной ситуации и опе-
рировать большим количеством входящей информации, 
получаемой не только от сенсоров автомобиля, но и ин-
фраструктуры. Разработчики систем автопилотирования 

используют различный набор датчиков, который накла-
дывает определенные ограничения на качество прогно-
зирования траекторий участников движения. Например, 
использование лидаров позволяет более точно локализо-
вать других участников движения, чем использование 
только камер. Эти и другие обстоятельства, например 
стиль вождения, характеризуют проблему построения 
алгоритмов предсказания как достаточно сложную и 
многоступенчатую. 

II. СУЩЕСТВУЮЩИЕ ПОДХОДЫ 

A. Подходы к построению алгоритмов предсказания 
Подходы к построению алгоритмов предсказания 

можно условно разделить на две группы. 

1. Подходы, ориентированные на создание большого 
количества разных моделей движения, покрывающих все 
возможные сценарии поведения автомобилей, и оцени-
вающие параметры каждой модели в процессе наблюде-
ния за транспортным средством. Модель, имеющая 
близкие вероятности ожидаемого и наблюдаемого состо-
яния, принимается за наиболее реальную. 

2. Подходы, основанные на данных. В этих подходах 
модель «черного ящика» (обычно нейронная сеть) обуча-
ется с использованием большого количества информа-
ции. После обучения модель применяется к наблюдаемо-
му поведению для составления прогноза. Обучение мо-
дели обычно требует больших вычислительных затрат и 
выполняется заблаговременно. Предсказание траекторий, 
как только модель обучена, происходит довольно быстро 
и может быть выполнено онлайн, т.е. в режиме реального 
времени. Данная группа подходов, как правило, исполь-
зует большое количество разнородной информации не 
только о положении и ориентации участников движения, 
но и о количестве и направлениях полос движения, нахо-
дящихся дорожных знаках, сигналах светофора и многом 
другом. 

Описанные выше направления могут быть также 
представлены на трех абстрактных уровнях. 

1. Уровень физической модели движения объектов. 
Методы данной группы применяют законы физики для 
оценки траектории движения транспортного средства, 
учитывая такие входные данные, как угол рулевого 
управления, ускорение, вес или даже коэффициенты 
трения дорожного покрытия, чтобы предсказать выход-
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ные данные: положение, скорость и курс. В ряде подхо-
дов учитывается более точная кинематика транспортно-
го средства, а также геометрия дороги. Методы, относя-
щиеся к данной группе, в основном борются с шумами 
датчиков и чувствительностью к начальным условиям и 
используют математический аппарат Калмановской 
фильтрации и метод Монте-Карло. Такие модели очень 
часто используются в контексте безопасности как клас-
сические методы обеспечения отказоустойчивости, когда 
более сложные подходы, например использующие ма-
шинное обучение, используются для прогнозирования в 
более длительном горизонте событий. Данные подходы 
также могут быть использованы в ситуациях, в которых 
отсутствуют сложные взаимодействия между участни-
ками дорожного движения. Недостатком подходов дан-
ной группы является краткосрочность прогноза – на 
время с горизонтом одна-две секунды, поскольку они не 
могут предсказать маневры, направленные на достиже-
ние более высокого уровня цели, например замедление 
для подготовки к повороту на перекрестке или ожидание 
транспортного средства впереди, пока пешеход перейдет 
улицу. 

2. Уровень модели движения, основанной на манев-
рах. Данные подходы пытаются оценить серию манев-
ров, который автомобиль совершает на своем пути, но 
считают, что каждый автомобиль принимает решение 
независимо от других участников движения. Эти модели 
пытаются определить такие маневры как можно раньше, 
а затем предполагают, что маневры продолжатся в бли-
жайшем будущем и оценивают соответствующие траек-
тории. Обычно строится семейство прогнозных траекто-
рии либо определяется вероятность намерения совер-
шить определенный маневр. Основные вызовы при по-
строении данных методов – это проблемы окклюзий 
данных и сложность распознавания намерений. Методы 
основываются на кластеризации, скрытых моделях Мар-
кова и обучении с подкреплением. Преимущества дан-
ных подходов в том, что правильно идентифицирован-
ные маневры служат доказательством того, что будет 
происходить в будущем. Поэтому они, как правило, бо-
лее надежны, чем модели первого уровня, основанные на 
физике, и их предсказания остаются актуальными в тече-
ние более длительных периодов времени с горизонтом от 
одной до трех секунд. Недостатки. Из-за предположения 
о независимости эти модели не могут справиться с тем, 
как маневры одного автомобиля влияют на поведение его 
соседей. Взаимодействие между участниками дорожного 
движения (в данной группе методов их называют агента-
ми) может быть сильным в сценариях с высокой плотно-
стью движения, например на перекрестках, где необхо-
димо учитывать правило приоритета. Игнорируя 
межагентные взаимодействия, эти модели, как правило, 
дают менее точную интерпретации таких ситуаций. 

3. Модели движения, учитывающие взаимодействие. 
Это наиболее общий класс моделей, в которых маневры 
транспортных средств рассматриваются под влиянием 
маневров соседей – участников дорожного движения. В 
моделях данной группы обычно используется аппарат 
нейронных сетей или динамические сети Байеса. Основ-
ные вызовы для данной группы моделей – это множе-
ство (комбинаторный взрыв) вариантов развития ситуа-
ции и проблемы, связанные с определением причинно-
следственных связей агентов. Включение межагентных 
зависимостей способствует лучшему пониманию ситуа-

ции, что, безусловно, является плюсом данной группы. С 
одной стороны, они способствуют более долгосрочному 
прогнозированию по сравнению с моделями первой и 
второй группы. Однако, поскольку часто приходится 
рассчитывать все возможные траектории, данный подход 
может быть неэффективным с вычислительной точки 
зрения и может не подходить для использования в ре-
альном времени. 

B. Особенности и новизна предлагаемой работы 
Предложенный в статье подход относится к первой 

группе методов как по используемым моделям (не ис-
пользует нейронные сети для предсказания), так и по 
уровню абстракции (не учитываются межагентные связи 
и геоинформационные данные). Однако новизной пред-
лагаемой работы является изложение вопросов, связан-
ных с использованием 3D-детектирующих сетей, по-
строением на их основе многоцелевых глубоких нейрон-
ных сетей и их обучением. 

Математическая постановка задачи для решения зада-
чи прогнозирования движения объектов сцены с использо-
ванием расширенного фильтра Калмана представлена в 
разделе III. Описание используемой для 3D-детектирования 
сети, ее структура и принципы обучения изложены в раз-
деле IV. В разделе V представлены результаты оценки 
качества прогнозных моделей подвижных объектов, вы-
полненных на основе датасета Argoverse [1]. 

III. ПРОГНОЗИРОВАНИЕ ДВИЖЕНИЯ ОБЪЕКТА 

A. Постановка задачи 
Имеется подвижный объект (трамвай), координаты 

которого точно известны по данным спутниковой нави-
гационной системы. Спутниковая система навигации 
работает в режиме RTK с получением поправок по GSM 
каналу с точностью несколько сантиметров. На борту 
объекта установлена камера, внутренние и внешние па-
раметры которой точно известны. На изображениях It, 
формируемых камерой в моменты времени t, распозна-
ются подвижные объекты – участники дорожного дви-
жения. Глубокая нейронная сеть, обрабатывая на входе 
изображение, позволяет сформировать на выходе следу-
ющие измерения: 

௧ࢠ =  (1)   ,(௧ܫ)ࢌ

где ࢠ௧  – вектор выходных параметров, включающий в 
себя [ݎ௧ ߮௧  ௧] – расстояние до объекта, угол на негоߛ
и ориентацию детектируемого подвижного объекта со-
ответственно. Подвижный объект в каждый момент вре-
мени характеризуется вектором  

௧ܠ = ௧ݔ] ௧ݕ ௧ߛ ௧ߴ  ௧],   (2)ߜ

где ݔ௧ , ௧ߛ ,௧ – координатыݕ  – угол ориентации, ߴ௧  – ско-
рость движения, ߜ௧  – угол поворота колес подвижного 
объекта. Модель движения подвижного объекта является 
велосипедной моделью и представлена ниже: 

௧ݔ = ௧ିଵݔ + ௧ߴ cos(ߛ௧ + ,௧)∆tߚ
௧ݕ = ௧ିଵݕ + ௧ߴ s ௧ߛ)݊݅ + ,௧)∆tߚ

௧ߛ = ௧ିଵߛ + ߱௧∆t,
௧ߴ = ,௧ିଵߴ
௧ߜ = ,௧ିଵߜ

  (3) 

305



௧ߚ  = arctanቀ ௟
௅
tan(ߜ௧)ቁ , ߱௧ = ௧ߴ

ୡ୭ୱ	(ఉ೟)
௅

tan(ߜ௧), 

где ݈ – длина транспортного средства от задней оси до 
центра масс, L – полная длина транспортного средства. 

Требуется оценить параметры вектора состояния по-
движного объекта ܠ௧  по измерениям ࢠ௧, а также детали-
зировать архитектуру нейронной сети, реализующей 
функцию ࢌ(ܫ௧). 

B. Оценка вектора состояния 
Для оценки параметров вектора состояния в связи с 

нелинейностью уравнений измерения используется рас-
ширенный фильтр Калмана. Основные уравнения рас-
ширенного фильтра Калмана представлены ниже, при 
этом сам фильтр не приводится в силу его всеобщей из-
вестности. 

Ковариационная матрица ошибок вектора состояния 
запишется в виде 

௧ࡼ = diag[ߪ௫ଶ ௬ଶߪ ఊଶߪ ణଶߪ  .[ఠଶߪ

Матрица шумов запишется в виде 

௧ࡽ =

⎣
⎢
⎢
⎢
ݐ∆0.25⎡

ସ 0 0 ଷݐ∆0.5 0
0 ସݐ∆0.25 0 ଷݐ∆0.5 0
0

ଷݐ∆0.5
0

0
ଷݐ∆0.5
0

ସݐ∆0.25
0
0

0
ଶݐ∆
0

0
0
⎦ଶݐ∆

⎥
⎥
⎥
⎤

. 

Вектор шумов ࢝௧ = ௔ݓ] ௔ݓ ఝݓ ௔ݓ  ,௔ݓ ఛ], гдеݓ
 .ఛ – шумы измерения ускорения и угловݓ	,ఝݓ

Уравнения связи векторов ࢠ௧ и 	ܠ௧  запишем в виде 

௧ݎ = ඥ(ݕ௧ − ଴)ଶݕ + ௧ݔ) −  ,଴)ଶݔ
φ௧ = atan	(௬೟ି௬బ

௫೟ି௫బ
)	, 

где xo yo – координаты трамвая, определяемые на основе 
высокоточных GPS-данных и приведенные в прямо-
угольную систему координат. 

Вектор шумов измерений: 

௧ࡾ = ቎
௥ଶߪ 0 0
0 ఝଶߪ 0
0 0 ఊଶߪ

቏, 

где ߪ௥ଶ, ఝଶߪ ,  .ఊଶ – СКО измерительного шумаߪ

IV. РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 3D-ДЕТЕКТИРОВАНИЯ 

A. Обзор решений 
Современные интеллектуальные системы помощи 

водителю состоят из систем технического зрения [2, 3] и 
глубоких нейронных сетей, анализирующих информа-
цию от них. Как правило, в ADAS-приложениях исполь-
зуется два типа сетей: сегментационные и детектирую-
щие. Первый тип предназначен для выделения на изоб-
ражении регионов, описывающих объекты (машины, 
людей, велосипедистов, дорожную разметку и пр.) и об-
ласти (дорогу, облака, зеленые насаждения и пр.). Целью 
работы детектирующих сетей также является выделение 
на изображении подвижных и неподвижных объектов, 
имеющих значение для алгоритма управления подвиж-

ным объектом. Современные детектирующие сети спо-
собны не только проводить идентификацию объекта, но 
и определять его пространственное положение в виде 
3D-бокса. Некоторые реализации данного решения пред-
ставлены в работах [4–6], где 3D-детектирование объек-
та осуществляется по одному изображению с достаточно 
хорошим качеством. В качестве объектов для такого 3D-
детектирования прежде всего рассматривают автомоби-
ли и пешеходов. Для детектирования светофоров, до-
рожных знаков и др. объектов чаще всего по-прежнему 
используются 2D-детектирующие сети. 

Современные решения, представленные в открытом 
доступе, фокусируются на повышении точности алго-
ритма детектирования без оглядки на скорость произво-
димых решений. Поэтому на практике построение си-
стем, использующих отдельное решение для задачи как 
детектирования, так и сегментирования, является вычис-
лительно неэффективным и приводит к невозможности 
их внедрения в реальных системах помощи водителю. 
Существующие алгоритмы, основанные на глубоких 
сетях, должны быть способны решать несколько задач 
одновременно, что демонстрируется в работах [6] и [7]. 
Сети, решающие две и более задач одновременно, назы-
ваются мультицелевыми, или многозадачными.  

Для создания мультицелевой нейронной сети можно 
воспользоваться следующей идеей. Обычно нейронные 
сети могут быть представлены в виде нескольких частей: 
это сеть выделения признаков (backbone), которая, как 
правило, реализуется в виде известных сетей, таких как 
ResNet, ResNext и т.п., шеи (neck), которая направлена на 
преобразование и объединение признаков, и головы 
(head), формирующей целевой результат. Наиболее ре-
сурсоемким является первый и второй этап вычисления 
признаков, поэтому построение высокоскоростной мно-
гоцелевой сети возможно, если использовать единую 
часть сети backbone и neck. Данный подход успешно 
используется в машинах Tesla [8].  

B. Описание используемой многоцелевой сети 
Для построения мультицелевой сети нами использо-

вались две известные архитектуры – это сегментацион-
ная сеть Bilateral Segmentation Network (BiSeNet) [9] и 
двухстадийная детектирующая сеть FasterRCNN с моди-
фикациями для предсказания параметров 3D-боксов. 
Сеть BiSeNet состоит из двух ветвей – контекстной и 
пространственной. При этом, как и описывалось ранее, 
контекстная часть включает вычислительно тяжелую 
backbone-сеть (ResNet-18 или Xception-39). Во время 
обучения данная модель предсказывает карту сегмента-
ции в трех масштабах. 

3D-детектирующая сеть основывается на реализации 
FasterRCNN из фреймворка MMDetection [10] и состоит 
из backbone ResNet18 и FPN (Feature Pyramid Network) 
для извлечения признаков [11]; RPN (Region Proposal 
Network) для получения предварительных регионов ин-
тереса (region of interest, RoI) на изображении [12]; 2D-
BBox-головы для классификации регионов и уточнения 
местоположения объекта в случае его наличия; 3D-
BBox-головы, предсказывающей параметры объекта в 
трехмерном пространстве. На выходе 3D-BBox-головы 
формируется 10 параметров – 2D-смещение (Δx, Δy), 
глубина (z), размеры 3D-бокса (h,δ,l), углы ориентации в 
кватернионах (qr, qi, qj, qk). 
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Рис. 1. Схематичное представление архитектуры сформированной мно-
гоцелевой сети 

C. Особенности обучения многоцелевых сетей 
Однако для повышения качества каждой задачи в от-

дельности и обеспечения высокой надежности результа-
та такой подход требует мультицелевого обучения, что 
на практике вызывает сложности, связанные с процеду-
рой обучения [4]. Также существует проблема отсут-
ствия многоцелевых датасетов, содержащих одновре-
менно изображения с разметкой для решения задачи 
сегментации и 3D-детектирования. При наличии не-
скольких датасетов, каждый из которых содержит раз-
метку для решения одной задачи, процесс обучения сети 
может быть выстроен по одному из трех сценариев. 

1. Обучение сети на каждой целевой задачи в отдель-
ности. При этом общая часть сети (backbone, иногда 
neck) после обучения одной задаче замораживается и 
осуществляется обучение второй задаче. Недостатком 
такого подхода является тот факт, что общая для реше-
ния первой и второй задачи часть сети фактически не 
обучается при решении второй задачи, а значит, и не 
формируются низкоуровневые признаки, которые позво-
лили бы повысить качество решения каждой задачи в 
отдельности и всех вместе. Как правило, слоев, пред-
ставленных в «незамороженных» частях сети, недоста-
точно для получения высокоточного решения. 

2. Второй метод основывается на комбинировании 
изображений из нескольких датасетов в один пакет. При 
этом функция потерь для каждой задачи (Lbbox, Lsegm, 
Lbbox3d) вычисляется только на тех изображениях, для 
которых есть соответствующая разметка. 

3. Третий метод основывается на формировании па-
кетов в соответствии с имеющимися датасетами, где в 
каждом отдельном пакете имеются изображения только 
из одного датасета. Пакеты чередуются в соответствии с 
целевыми задачами, а функция потерь вычисляется 
только для соответствующего выхода. 

Даже в случае наличия полной разметки мульти-
целевое обучение имеет свои сложности. Значения функ-
ций потерь для разных задач могут иметь различный 
масштаб, из-за чего может дестабилизироваться обуче-

ние, в результате обучение части сети будет низкого ка-
чества. Для решения этой проблемы обычно каждая ком-
понента умножается на масштабирующий коэффициент 

ܮ = ݇ଵܮ௕௕௢௫ + ݇ଶܮ௦௘௚௠ + ݇ଷܮ௕௕௢௫ଷௗ , (4) 

где ܮ, ௕௕௢௫ܮ , ௦௘௚௠ܮ , ௕௕௢௫ଷௗܮ  – значения функции ошибок 
для каждого выхода сети (общий, 2D, сегментация и 3D), 
коэффициенты ݇ଵ, ݇ଶ, ݇ଷ  определяют вес каждой компо-
ненты. 

Предварительно коэффициенты задаются так, чтобы 
функции потерь в начале обучения были близки по зна-
чению. Также можно задавать более низкий коэффици-
ент у функции потерь, отвечающей за задачу, которая 
решается более просто. К примеру, сегментационная 
часть сети обучается значительно быстрее, чем детекти-
рующая, поэтому в начале обучения сегментационной 
функции потерь можно задать вес, уменьшающий ее на 
несколько порядков, чтобы большие градиенты не ме-
шали медленно сходящейся детектирующей части. По-
сле того как детектирующая часть начнет выдавать 
осмысленные результаты, вес сегментационной функции 
потерь можно увеличить.  

 
Рис. 2. График выбора коэффициентов ki функций потерь 

Для более точного подбора ݇ଵ, ݇ଶ, ݇ଷ  в некоторой 
предварительно сформированной области их значений 
можно рассчитать метрики качества Mi, сформирован-
ные по частично обученной на интервале ߬  сети. Mi – 
используемые для оценки i-й целевой задачи метрики 
качества. Выбор оптимальных параметров ki при этом 
осуществляется путем предсказания изменения значений 
метрик в областях, где такие измерения не проводились, 
и выбором наилучших k для них. 

2D-боксы в наборе данных nuscenes [13] имеют низкое 
качество, поскольку они получены из 3D-боксов и из-за 
этого охватывают объекты не плотно, а имеют зазоры. 
Данные из разных наборов подавались по очереди, при 
этом загрузчик данных обрабатывает изображения из BDD 
[14] в первой партии и из nuscenes во второй и так далее. 

Backbone-сеть инициализировалась весами, предобу-
ченными на датасете ImageNet. Входные изображения 
были нормализованы по среднему и СКО в соответствии 
с параметрами, использовавшимися при обучении на 
ImageNet. 

D. Оценка точности многоцелевой сети 
Предложенная в работе мультицелевая сеть оценива-

лась с позиций быстродействия и точности решения за-
дач сегментирования и 3D-распознавания. Для оценки 
точности работы сети использовались датасеты nuscenes 
и BDD.  
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Сравнительная оценка точности работы сети при ре-
шении задачи сегментации представлена в табл. 1. 

ТАБЛИЦА 1. СРАВНЕНИЕ РАЗЛИЧНЫХ МОДЕЛЕЙ ПРИ РЕШЕНИИ ЗАДАЧИ 
СЕГМЕНТАЦИИ 

DNN 
archit. Resolution time, 

ms 

Segm. 
IoU, 
BDD 

mAP0.5 
BDD 

mAP0.5 
nuscenes 

BiSeNet [7] 1280x720 22 0.65 – – 
DR-FCN 
R50 L [10] 

1600x900 36 – 0.40 0.32 

Faster R-
CNN R18 

1600x900 45 – 0.47 0.35 

Faster R-
CNN 3D 
R18 

1600x900 49 – 0.22 0.65 

Наше 
решение 

1600x900 59 0.68 0.51 0.62 

 
Анализ таблицы показывает, что имеется незначи-

тельное повышение точности сегментации по сравнению 
с исходной сетью BiSeNet в метрике IoU, а также увели-
чение точности по сравнению с другими архитектурами 
нейронных сетей в метрике mAP при незначительном 
увеличении скорости работы сети. 

При решении задачи детектирования получены ре-
зультаты, представленные в табл. 2. Оценка точности 
проводилась только на датасете nuscenes. Для оценки 
точности использовались следующие специальные мет-
рики: ATE – абсолютная ошибка позиционирования, 
AOE – абсолютная ошибка в измерении азимутальной 
ориентации. 

ТАБЛИЦА 2. СРАВНЕНИЕ РАЗЛИЧНЫХ МОДЕЛЕЙ ПРИ РЕШЕНИИ ЗАДАЧИ 
3D-ДЕТЕКТИРОВАНИЯ 

Network mAP0.5 mAP2m ATE, m AOE, 
rad 

Faster-RCNN 3D 0.65 0.19 3.88 0.51 
Предлагаемая сеть 0.61 0.15 4.31 0.63 

 
Детализация по качеству решения задачи 3D-

детектирования для различных классов объектов пред-
ставлена в табл. 3. 

ТАБЛИЦА 3. 3D-BOX КАЧЕСТВО РАСПОЗНАВАНИЯ ДЛЯ РАЗЛИЧНЫХ 
КЛАССОВ ОБЪЕКТОВ 

Класс mAP0.5 mAP2m ATE, m AOE, rad 
Car 0.82 0.35 0.91 0.16 
Truck 0.42 0.04 1.08 0.34 
Bus 0.67 0.04 1.08 0.55 
Person 0.67 0.25 0.96 0.85 
Bicycle 0.57 0.07 1.12 1.03 
Motorcycle 0.57 0.16 1.03 1.00 

 
Графики точности измерения дальности и угла ори-

ентации от расстояния для некоторых категорий объек-
тов представлены ниже. 

Анализ графиков и таблиц показывает, что предлага-
емая нейронная сеть не уступает в точности решения 
задач по отношению к используемым сетям, но при этом 
позволяет обеспечить высокую скорость работы при од-
новременном выполнении двух задач, позволяя осу-
ществлять выигрыш в эффективности использования. 

 
Рис. 3. Зависимость точности определения ориентации объекта от 
расстояния до этого объекта (класс «пешеходы») 

 
Рис. 4. Зависимость точности определения дальности до объекта от 
расстояния до этого объекта (класс «пешеходы») 

 
Рис. 5. Зависимость точности определения ориентации объекта от 
расстояния до этого объекта (класс «автомобили») 

 
Рис. 6. Зависимость точности определения дальности до объекта от 
расстояния до этого объекта (класс «автомобили») 
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V. ПРОГНОЗИРОВАНИЕ ДВИЖЕНИЯ 
Используемый в работе датасет включает данные, 

собранные в результате выполнения проекта компанией 
АО «Cognitive Pilot» совместно с ПК «Транспортные 
системы». Данные собирались на маршруте трамвая 
№17 (Останкино – Медведково) с использованием инно-
вационного вагона производства «Витязь-М» и комплек-
та измерительной аппаратуры, включающей камеры с 
различной областью видимости, одометрический датчик 
колеса трамвая, микромеханический инерциальный мо-
дуль, а также GPS, работающий в RTK-режиме.  

Однако в силу отсутствия в собранном датасете дан-
ных лидара оценка точности прогнозирования транс-
портных средств путем сравнения реальных 3D-
координат объекта с прогнозными невозможна. Поэтому 
оценка качества прогнозирования в настоящее время 
осуществляется путем сравнения 2D-размеченных дан-
ных с результатами работы алгоритма прогнозирования. 
На рис. 7 представлен результат распознавания 3D-сетью 
автомобилей в районе ВДНХ. 

 
Рис. 7. Визуализация 3D-детектирования объектов на собственном 
датасете 

Для итоговой оценки качества решения задачи про-
гнозирования использовался открытый датасет Argoverse, 
рис. 8. 

 
Рис. 8. Визуализация детектирования объекта на датасете Argoverse и 
траектория движения объекта 

Данные были поделены на обучающую и тестовую 
выборки, всего около 50 Гб данных для 5 городских сце-
нариев. Наличие размеченных 3D-детекций в разных 
городских сценариях позволяет проверить точность 
фильтрации и прогнозирования. Эксперименты прово-
дились в трех конфигурациях: с размеченными данными, 
с добавлением шума (случайная величина с нормальным 
распределением) и с применением детектирующей сети. 

По результатам исследований получен график, ха-
рактеризующий точность предсказания в зависимости от 
времени прогноза (на рисунке в сотнях миллисекунд). 
Предсказание осуществлялось путем наблюдения за 
объектом в течение 5 с, предсказание его координат – в 

течение последующих 5 с. При этом использовались две 
метрики: FDE – СКП точности позиционирования в мо-
мент времени t, ADE – СКП средней точности позицио-
нирования в момент времени t. 

 
Рис. 9. Точность предсказания в зависимости от времени наблюдения 
за объектом 

Анализ графика показывает, что точность позицио-
нирования объекта в один метр возможна только при 
времени наблюдения не более 1 с, что определяется от-
сутствием объективного учета таких факторов, как опе-
ративная дорожная обстановка и информация о дорож-
ной инфраструктуре.  

Иными словами, использование подхода, основанно-
го только на кинематической модели транспортного 
средства в городских условиях, возможно на временном 
горизонте не более 1 с. 

VI. ВЫВОДЫ 
В статье рассмотрен подход к прогнозированию дви-

жения транспортных средств в городских условиях с 
использованием 3D-детектирующей нейронной сети. В 
качестве модели транспортных средств используется 
велосипедная модель движения. Анализ алгоритма про-
гнозирования на датасете Argoverse позволяет сделать 
вывод о том, что точность позиционирования объекта в 
один метр может быть обеспечена на горизонте не более 
1 с. Данное обстоятельство требует учета информации о 
дороге и взаимном влиянии поведения участников до-
рожного движения.  
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Летные исследования характеристик бортовой 
аппаратуры СНС при ее работе с различными 
глобальными навигационными спутниковыми 

системами  
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Аннотация—В докладе приведены результаты летных 
испытаний на летающих лабораториях Летно-
исследовательского института им. М.М. Громова по оце-
ниванию характеристик бортового оборудования спутни-
ковой навигации, использующего совместную информа-
цию глобальных навигационных спутниковых систем 
ГЛОНАСС, GPS, Галилео, Бейдоу. Исследования проводи-
лись в целях создания системы обеспечения точного само-
летовождения, а также системы траекторных измерений, 
которые могут быть принятыми за действительные при 
обеспечении летных испытаний.   

Ключевые слова—бортовое оборудование спутниковой 
навигационной системы, глобальная навигационная спут-
никовая система, летные испытания, погрешности си-
стем, точностные характеристики. 

I. ВВЕДЕНИЕ  
Внедрение в практику гражданской авиации глобаль-

ных навигационных спутниковых систем (ГНСС) явилось 
поистине революционным событием. В десятки раз по-
высилась точность определения координат в бортовой 
вычислительной системе самолетовождения, определить 
местоположение воздушного судна (ВС) стало возмож-
ным в любой точке земного шара. Но роль ГНСС в миро-
вой авиации гораздо больше, чем роль просто еще одного 
средства навигации, пусть даже и очень точного. ГНСС 
являются составной и очень важной частью разрабатыва-
емой и внедряемой Международной организацией граж-
данской авиации (ICAO) в глобальном масштабе системы 
связи, навигации, наблюдения и организации воздушного 
движения [1].  

Принимаемые антенной приемника СНС полезные 
сигналы от космических аппаратов относительно слабые 
и могут быть подвержены преднамеренным и непредна-
меренным воздействиям, что приводит к появлению 
больших ошибок в значениях вычисляемых траекторных 
параметров летательного аппарата. В практической дея-
тельности гражданской авиации используются ГНСС 
GPS и ГЛОНАСС. Однако в настоящее время уже начата 
опытная эксплуатация еще двух ГНСС – Галилео и Бей-

доу. В ближайшей перспективе одновременно будут 
штатно работать четыре глобальных спутниковых нави-
гационных системы: GPS, ГЛОНАСС, Галилео и Бейдоу.  

Характеристики ГНСС GPS, ГЛОНАСС, Галилео, 
Бейдоу по отдельности и в их комбинациях будут раз-
личными. Анализ доступности группировок ГНСС и их 
точностных характеристик имеет определенный интерес 
для гражданской авиации, так как позволяет сформиро-
вать рекомендации для выбора комбинаций ГНСС, обла-
дающих наилучшими характеристиками в конкретный 
момент для данной области, например для точного захо-
да на посадку в гористой местности. 

Объединенная группировка ГНСС может быть ис-
пользована в качестве средства получения действитель-
ных значений траекторных параметров ВС при проведе-
нии летных испытаний пилотажно-навигационного обо-
рудования (ПНО). Большое количество одновременно 
видимых навигационных спутников в совмещенной 
группировке ГНСС ГЛОНАСС/GPS/Галилео/Бейдоу 
позволит определять высокоточную, непрерывную и 
достоверную траекторию движения ВС. При выполне-
нии интенсивного маневрирования в случае частичного 
пропадания навигационных спутников (НС) в поле ви-
димости антенны остается достаточное количество НС 
для устойчивого определения текущего местоположения 
ВС, а при полном пропадании НС время восстановления 
потерянных сигналов может существенно уменьшиться. 
Так как ГНСС работают в различных частотных диапа-
зонах с использованием разных видов модуляции, то 
можно предположить, что при определении траекторных 
параметров по всем ГНСС повышается помехоустойчи-
вость. В докладе исследуется задача повышения точно-
сти и достоверности навигационного решения, получае-
мого с помощью бортового приемника СНС за счет при-
менения сигналов нескольких различных ГНСС. 

II. ХАРАКТЕРИСТИКИ ГНСС  
ГНСС ГЛОНАСС, GPS, Галилео и Бейдоу имеют 

одинаковые основные принципы функционирования и 
структуры и предназначены для определения точного 

311



времени, местоположения и составляющих вектора ско-
рости различных объектов. В табл. 1 приведены основ-
ные характеристики космических сегментов различных 
ГНСС. 

ТАБЛИЦА 1. ХАРАКТЕРИСТИКИ КОСМИЧЕСКИХ СЕГМЕНТОВ ГНСС 

 

III. ИССЛЕДОВАНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК ДОСТУПНОСТИ 
ГНСС  

Проведем оценивание характеристик мгновенной и 
интегральной доступности ГНСС GPS, ГЛОНАСС, Бей-
доу и Галилео. Мгновенная доступность по земной по-
верхности на конкретный момент времени определяется 
исходя из значения горизонтального геометрического 
фактора HDOP, учитываются только те навигационные 
спутники, угол места которых более 5°. Величина HDOP 
вычисляется с помощью матрицы направляющих коси-
нусов направлений, соединяющих заданную точку зем-
ной поверхности с видимыми навигационными спутни-
ками. Интегральная доступность рассчитывается для 
суточного интервала времени как процент времени, в 
течение которого горизонтальный геометрический фак-
тор HDOP меньше заданного значения. В качестве за-
данного значения геометрического фактора принимается 
HDOP = 1,5. 

Характеристики доступности рассчитывались по 
данным альманахов ГНСС GPS, ГЛОНАСС, Бейдоу, 
Галилео от 09.10.2020, принятых с помощью аппаратуры 
ГНСС Sigma фирмы Javad. По данным альманахов груп-
пировки ГНСС содержали следующий состав спутников: 
GPS – 31 НС, ГЛОНАСС – 24 НС, Галилео – 19 НС, Бей-
доу – 27 НС. 

Для получения характеристик доступности использо-
валась аналитическая сетка, которая состояла из точек, 
равномерно распределенных через три градуса по широ-
те от –90° до +90° и долготе от –180° до +180°. Мгно-
венная доступность рассчитывалась на 12:00 московско-
го времени. Для интегральной доступности по этой сетке 
проводился расчет через каждые пять минут с 00:00:00 
по 23:55 UTC на дату 09.10.2020. 

Анализ результатов вычислений показывает, что 
наихудшей мгновенной доступностью обладает ГНСС 
Галилео. В первую очередь это объясняется малым коли-
чеством НС. На поверхности Земли для ГНСС Галилео 
имеются большие области с геометрическим фактором 
HDOP более 2,5. Области с неудовлетворительным гори-
зонтальным геометрическим фактором (более 2,5) для 
ГНСС ГЛОНАСС существенно меньше, чем у ГНСС Га-
лилео. Горизонтальный геометрический фактор для 
ГНСС GPS по всей поверхности Земли не превышает 2,5, 
что является наилучшими показателями из всех ГНСС. 

Для ГНСС ГЛОНАСС, GPS и Галилео можно отме-
тить, что по поверхности Земли геометрический фактор 
HDOP улучшается от экватора к полюсам. У ГНСС Бей-
доу картина распределения значений геометрического 
фактора отличается. Это объясняется структурой орби-
тальной группировки Бейдоу, а именно наличием НС на 
наклонной геосинхронной орбите, за счет которых уве-
личилось общее количество видимых НС и улучшилось 
значение геометрического фактора на широтах менее 40° 
в восточном полушарии. Значения горизонтального гео-
метрического фактора HDOP над материками Евразия и 
Австралия не превышает 2, а на большей части – менее 
1,5. В западном полушарии находятся области с HDOP 
более 2,5, которые преимущественно расположились в 
южном полушарии. 

При анализе интегральной доступности определялись 
регионы, в которых эксплуатационная готовность ГНСС 
на протяжении суток составляет 90% и более. Под экс-
плуатационной готовностью подразумевается способ-
ность ГНСС обеспечить проведение навигационных 
определений при значениях горизонтального геометри-
ческого фактора HDOP, не превышающего 1,5. Прове-
денные вычисления показали, что в течение суток по 
всей поверхности Земли ни одна из ГНСС не обеспечи-
вает эксплуатационной готовности. Интегральная до-
ступность имеет значение более 90% у Галилео на широ-
тах более 65°, ГЛОНАСС – более 50°, GPS – более 42°. У 
Бейдоу картина распределения значений интегральной 
доступности подобна распределению мгновенной до-
ступности: значительная часть западного полушария 
имеет интегральную доступность менее 90%. В восточ-
ном полушарии доступность лучше, однако имеются 
значительные области с доступностью от 70 до 90%. 

Было проведено дополнительное исследование ха-
рактеристик доступности при совместном использова-
нии ГНСС Галилео и Бейдоу. Эти ГНСС по отдельности 
обладают наихудшими характеристиками доступности. 
Объединение ГНСС позволяет существенно улучшить 
характеристики. Так, при определении мгновенной до-
ступности значение горизонтального геометрического 
фактора HDOP практически по всей поверхности Земли 
не превышает 1,5 и лишь на небольших участках дости-
гает величины 2,5. По интегральной доступности отсут-
ствуют области со значениями менее 50%. Практически 
вся поверхность восточного полушария имеет доступ-
ность более 90%. Основная часть западного полушария 
имеет доступность более 70% для совместной группи-
ровки ГНСС Галилео и Бейдоу. 

Так как объединение ГНСС, имеющих наихудшие 
характеристики доступности по отдельности, позволило 
существенно улучшить их, то по полученным результа-
там можно сделать следующий вывод: для улучшения 
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характеристик доступности ГНСС необходимо исполь-
зовать совмещенные группировки ГНСС Галилео, 
ГЛОНАСС, Бейдоу, GPS при любом их сочетании. 
Наилучшие характеристики будут достигаться при объ-
единении всех ГНСС. 

IV. ОРГАНИЗАЦИЯ ЛЕТНОГО ЭКСПЕРИМЕНТА  
Для оценивания характеристик точности выдаваемых 

навигационных параметров приемником СНС при его 
работе с различными ГНСС в Летно-исследовательском 
институте имени М.М. Громова в 2020–2021 годах были 
проведены летные испытания на летающих лаборатори-
ях (ЛЛ) – самолетах Ту-154М и Ил-76МД. При проведе-
нии исследований использовалась навигационная аппа-
ратура ГНСС Sigma производства фирмы Javad (США), 
которая обеспечивает работу по следующим группиров-
кам СНС: GPS на частотах L1, L2, L5; ГЛОНАСС на ча-
стотах L1, L2; Галилео на частотах E1, E5; Бейдоу на 
частоте B1. 

Летный эксперимент по оцениванию навигационной 
аппаратуры потребителя был организован по следующей 
схеме (рис. 1). На аэродроме проведения испытаний была 
установлена базовая контрольная станция (БКС), в состав 
которой входила навигационная аппаратура потребителя 
ГНСС Sigma, модем для передачи на борт ЛЛ дифферен-
циальных поправок навигационных спутников всех че-
тырех ГНСС. На борту летающей лаборатории разме-
щался модем для приема дифференциальных поправок от 
наземной БКС. Инженер-исследователь, находящийся на 
ЛЛ, во время полета переключал режимы работы прием-
ника СНС в соответствии с полетным заданием. Реги-
страция информации оцениваемой навигационной аппа-
ратуры потребителя производилась на ЛЛ комплексом 
бортовых траекторных измерений (КБТИ) [2].  

 
Рис. 1. Схема проведения эксперимента 

Оцениваемый приемник СНС Sigma производил так-
же регистрацию своей выходной информации на встро-
енную карту памяти. Комплекс КБТИ регистрировал вы-

ходную информацию инерциальной навигационной си-
стемы И-21, установленной на самолете при проведении 
эксперимента для определения углов курса, крена и тан-
гажа. Бортовой блок КБТИ и оцениваемая навигационная 
аппаратура потребителя были подключены с помощью 
антенного разветвителя к одной антенне СНС. Приемник 
СНС из состава КБТИ принимал и обрабатывал сигналы 
навигационных спутников ГЛОНАСС и GPS. 

На аэродроме проведения испытаний была установ-
лена БКС для формирования дифференциального фазо-
вого режима с использованием информации встроенного 
в КБТИ приемника СНС в послеполетной обработке. 

Оценка точностных характеристик всех режимов 
бортовой навигационной аппаратуры потребителя про-
водилась на земле после полета. В качестве действи-
тельных значений траекторных параметров ЛЛ исполь-
зовались данные дифференциального фазового режима 
КБТИ. 

На летающей лаборатории Ту-154М модем не уста-
навливался. Поэтому во всех 23-х полетах Ту-154М оце-
ниваемая аппаратура потребителя Sigma работала в 
стандартном режиме. На ЛЛ Ил-76МД были выполнены 
15 полетов. Аппаратура потребителя Sigma получала 
поправки с БКС с помощью модема и формировала дан-
ные дифференциального режима СНС в реальном вре-
мени полета. Продолжительность каждого летного экс-
перимента составляла от 1 до 2 часов. Полеты выполня-
лись при следующих условиях: углы крена от –31° до 
+32°, углы тангажа от –7° до +16°, путевая скорость до 
819 км/ч, высота до 10000 м., удаление от БКС не пре-
вышало 362 км. 

Определение точностных характеристик вычисля-
емых координат и составляющих вектора скорости осу-
ществлялось при работе аппаратуры Sigma в следующих 
режимах:  

1 – ГЛОНАСС;  
2 – GPS;  
3 – Бейдоу;  
4 – Галилео;  
5 – ГЛОНАСС/GPS;  
6 – ГЛОНАСС/Бейдоу;  
7 – ГЛОНАСС/Галилео;  
8 - GPS/Бейдоу;  
9 – GPS/Галилео;  
10 – Бейдоу/Галилео;  
11 – ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу;  
12 – ГЛОНАСС/GPS/Галилео;  
13 – ГЛОНАСС/Бейдоу/Галилео;  
14 - GPS/Бейдоу/Галилео;  
15 – ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу/Галилео. 

V. РЕЗУЛЬТАТЫ ЛЕТНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ СТАНДАРТНОГО 
РЕЖИМА  

В процессе полетов аппаратура потребителя ГНСС 
Sigma обеспечила устойчивое функционирование во 
всех режимах работы. По количеству принимаемых НС в 
условиях полета при работе в стандартном режиме по-
лучены следующие результаты: 

 ГЛОНАСС – до 10 НС; 

 GPS – до 13 НС;  
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 Галилео – до 8 НС; 

 Бейдоу – до 14 НС. 

По материалам выполненных полетов произведена 
статистическая обработка с целью получения точност-
ных характеристик по широте, долготе и высоте аппара-
туры ГНСС Sigma во всех режимах работы. В каждом из 
режимов аппаратура суммарно работала не менее 1 часа. 
По полученным значениям погрешностей производились 
оценки математического ожидания m и среднеквадрати-
ческого отклонения σ. Далее вычислялась величина  
δ = |m| + 2σ. Для нормального закона распределения по-
грешности δ характеризует величину, которую абсолют-
ное значение погрешности не превышает с вероятностью 
0,95. Полученные значения δ для каждого режима рабо-
ты аппаратуры ГНСС Sigma представлены в табл. 2. 

ТАБЛИЦА 2. ХАРАКТЕРИСТИКИ ПОГРЕШНОСТИ Δ ПО КООРДИНАТАМ 
АППАРАТУРЫ ПОТРЕБИТЕЛЯ ГНСС SIGMA В СТАНДАРТНОМ РЕЖИМЕ 

№ 
п/п Режим работы СНС Погрешность δ, м 

широта долгота высота 
1 ГЛОНАСС 5,2 6,7 12,9 
2 GPS 1,3 1,6 4,9 
3 Бейдоу 1,6 1,9 5,4 
4 Галилео 1,5 2,5 5,1 
5 ГЛОНАСС/GPS 2,1 2,6 7,9 
6 ГЛОНАСС/Бейдоу 2,1 2,4 8,1 
7 ГЛОНАСС/Галилео 3,4 4,2 8,5 
8 GPS/Бейдоу 0,8 1,4 5,5 
9 GPS/Галилео 0,9 1,4 4,9 
10 Бейдоу/Галилео 2,1 3,0 7,4 
11 ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу 1,0 1,6 6,6 
12 ГЛОНАСС/GPS/Галилео 1,5 1,6 6,6 

13 ГЛОНАСС/Бейдоу/ 
Галилео 1,6 2,4 8,0 

14 GPS/Бейдоу/Галилео 1,2 2,1 3,8 

15 ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу/ 
Галилео 1,4 2,4 4,4 

Все величины в табл. 2, характеризующие погрешности 
аппаратуры потребителя в стандартном режиме работы, не 
превышают 13 м. При раздельном использовании ГНСС 
наибольшие характеристики погрешности получены у 
ГЛОНАСС, наименьшие – у GPS. Погрешности ГНСС 
GPS, Бейдоу и Галилео в целом сопоставимы и отличают-
ся не более чем на 1 метр. 

При совместном использовании по две ГНСС можно 
отметить, что значения погрешностей совмещенных 
группировок с ГЛОНАСС имеют большие величины по 
сравнению с погрешностями группировок без ГНСС 
ГЛОНАСС. Погрешности у группировок ГНСС 
GPS/Галилео и GPS/Бейдоу сопоставимы. Наибольшие 
характеристики погрешности получены у группировки 
ГНСС ГЛОНАСС/Галилео. 

У группировок с комбинацией из трех ГНСС погреш-
ности по координатам имеют сопоставимые значения, 
при этом по высоте наблюдается явное отличие. Так, 
максимальная погрешность высоты получена у группи-
ровки ГНСС ГЛОНАСС/Бейдоу/Галилео, а наименьшая 
погрешность – у группировки GPS/Бейдоу/Галилео. 

Погрешности группировки, совмещающей все четыре 
ГНСС, находятся на уровне минимальных значений, со-
держащихся в таблице. 

VI. ОЦЕНИВАНИЕ КООРДИНАТ ДИФФЕРЕНЦИАЛЬНОГО 
ФАЗОВОГО РЕЖИМА РЕАЛЬНОГО ВРЕМЕНИ  

В процессе полетов ЛЛ Ил-76МД аппаратура ГНСС 
Sigma обеспечила функционирование по всем группи-
ровкам ГНСС в дифференциальном фазовом режиме в 
реальном времени. Отмечены случаи кратковременного 
(до 25 сек) выхода из дифференциального фазового ре-
жима, которые не связаны с прекращением приема диф-
ференциальных поправок. Необходимо отметить, что в 
период проведения исследований в испытательной зоне 
аэродрома наблюдалась неблагоприятная помеховая об-
становка, которая существенно влияла на качество фазо-
вых измерений. Наблюдались пропадания сигналов НС в 
бортовых приемниках ГНСС самолета, в большей степе-
ни этому были подвержены сигналы НС GPS. 

Аппаратура ГНСС Sigma в дифференциальном фазо-
вом режиме реального времени производила разрешение 
фазовой неоднозначности с использованием способов 
плавающего и фиксированного решения. Потенциальная 
точность плавающего решения находится на уровне не-
скольких дециметров, точность фиксированного реше-
ния – нескольких сантиметров. При использовании мно-
гочастотных измерений разрешение фазовой неодно-
значности улучшается, а точности плавающего и фикси-
рованного решения повышаются. Изменение способа 
разрешения неоднозначности в приемнике происходило 
автоматически, без возможности управления. 

В условиях полета максимальное число принимае-
мых НС в дифференциальном режиме работы составило: 
ГЛОНАСС – 12 НС, GPS – 13 НС, Галилео – 9 НС, Бей-
доу – 16 НС. 

В результате статистической обработки материалов 
выполненных полетов на ЛЛ Ил-76МД определены по-
грешности дифференциального фазового режима реально-
го времени по широте, долготе и высоте для всех группи-
ровок ГНСС. В табл. 3 приведены результаты статистиче-
ской обработки – величины δ = |m| + 2σ при использовании 
различных ГНСС во всех сочетаниях. 

ТАБЛИЦА 3. ХАРАКТЕРИСТИКИ ПОГРЕШНОСТИ Δ ПО КООРДИНАТАМ 
АППАРАТУРЫ ПОТРЕБИТЕЛЯ ГНСС SIGMA В ДИФФЕРЕНЦИАЛЬНОМ 

РЕЖИМЕ РЕАЛЬНОГО ВРЕМЕНИ 

№  
п/п Группировка СНС Погрешность δ, м 

широта долгота высота 
1 ГЛОНАСС 0,36 0,90 1,31 
2 GPS 0,13 0,32 0,52 
3 Бейдоу 0,39 0,61 0,96 
4 Галилео 0,32 0,68 0,63 
5 ГЛОНАСС/GPS 0,15 0,20 0,25 
6 ГЛОНАСС/Бейдоу 0,56 1,29 0,40 
7 ГЛОНАСС/Галилео 0,12 0,19 0,19 
8 GPS/Бейдоу 0,13 0,23 0,32 
9 GPS/Галилео 0,38 0,18 0,97 
10 Бейдоу/Галилео 0,30 0,76 0,54 

11 ГЛОНАСС/GPS/ 
Бейдоу 0,32 0,49 0,57 

12 ГЛОНАСС/GPS/ 
Галилео 0,10 0,16 0,23 

13 ГЛОНАСС/Бейдоу/ 
Галилео 1,02 0,44 0,79 

14 GPS/Бейдоу/Галилео 0,34 0,61 0,57 

15 ГЛОНАСС/GPS/ 
Бейдоу/Галилео 0,10 0,15 0,25 
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Статистическая обработка для каждого сочетания 
была проведена по совместным данным без разделения 
на способы разрешения фазовой неоднозначности. От-
мечено, что на дальностях до 70 км от БКС по всем 
группировкам ГНСС разрешение неоднозначности пре-
имущественно производится с использованием фиксиро-
ванного решения. 

На удалениях более 180 км разрешение фазовой 
неоднозначности производится с использованием пла-
вающего решения, и погрешности, вообще говоря, воз-
растают. Полетные задания строились таким образом, 
чтобы для каждого сочетания использования ГНСС бы-
ли участки полета и на небольших удалениях от БКС, и 
на значительных. 

Все величины погрешностей в табл. 3 не превышают 
1,3 м. Для объединенной группировки ГНСС 
ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу/Галилео во всех полученных 
реализациях разрешение фазовой неоднозначности на 
дальностях от БКС до 209 км производилось фиксиро-
ванным решением, и погрешности координат находи-
лись на уровне 0,1÷0,4 м, что объясняется максималь-
ным количеством используемых НС (до 42) и использо-
ванием двухчастотных измерений. 

В результате выполненного анализа погрешностей 
дифференциального фазового режима реального време-
ни явная зависимость точностных характеристик от со-
става группировки ГНСС не просматривается. Основ-
ными критериями увеличения точности определения 
местоположения является использование фиксированно-
го способа разрешения фазовой неоднозначности и мак-
симального количества фазовых измерений по НС.  

Отметим, что погрешности по составляющим вектора 
скорости и для стандартного режима, и дифференциаль-
ного фазового режима при всех сочетаниях использова-
ния ГНСС, оцененные с помощью величины δ = |m| + 2σ, 
находились на уровне 0,12 ÷ 0,20 м/с. 

Полученные оценки погрешностей свидетельствуют 
о возможности использования дифференциального фа-
зового режима в системе обеспечения точного самолето-
вождения на всех этапах полета [3, 4]. 

VII. ВЫВОДЫ  
1. Для обеспечения требуемого уровня доступности 

необходимо совместное использование нескольких 
ГНСС. Наилучшие характеристики доступности будут 
достигаться при объединении всех четырех ГНСС. 

2. Характеристики бортовой навигационной аппаратуры 
ГНСС при работе по ГНСС ГЛОНАСС, GPS, Галилео, 
Бейдоу в стандартном режиме соответствуют требова-
ниям регламентирующих документов, предъявляемым к 
аппаратуре ГНСС, подлежащей установке на воздуш-
ные судна Гражданской авиации. Наиболее предпочти-
тельным режимом работы ГНСС является совмещенная 
группировка ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу/Галилео, так как 
ее погрешности находятся на минимально возможном 
уровне. 

3. При использовании дифференциального фазового 
режима реального времени, например, для выполне-
ния оценок характеристик в темпе полета, рекомен-
дуется выполнять полеты до удаления 70 км от БКС. 
В случае полетов на бóльшие дальности целесооб-
разно использовать объединенную группировку СНС 
ГЛОНАСС/GPS/Бейдоу/Галилео. 
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Аннотация—Рассмотрен способ высокоточного вы-
числения параметров ориентации беспилотных летатель-
ных аппаратов по сигналам спутниковой радионавигаци-
онной системы с минимальными временными затратами. 

Ключевые слова—параметры ориентации, беспилот-
ный летательный аппарат, спутниковая радионавигаци-
онная система, интерферометрический метод. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время значительную роль в процессах 

оперативного мониторинга окружающей обстановки 
выполняют беспилотные летательные аппараты (БПЛА). 
Масса, габариты, энергопотребление и стоимость борто-
вой навигационной аппаратуры являются важнейшими 
параметрами, зачастую определяющими эффективность 
аппарата в целом. 

В связи с санкциями и политикой импортозамеще-
ния, бортовое навигационное оборудование отечествен-
ных беспилотных летательных аппаратов должно ис-
пользовать преимущественно отечественную элемент-
ную базу. При этом усовершенствование технических 
характеристик беспилотных летательных аппаратов про-
исходит быстрее, чем развитие отечественных микро-
процессоров, что является причиной ограничения вы-
числительных ресурсов, которые можно использовать 
для определения углового положения таких летательных 
аппаратов. С другой стороны, для повышения точности 
интегрированных навигационных систем необходимо 
расширение функциональных возможностей спутнико-
вых радионавигационных систем, включая измерение 
углового положения беспилотного летательного аппара-
та. Таким образом, актуальным является поиск способов 
определения углового положения беспилотных лета-
тельных аппаратов по сигналам спутниковой радионави-
гационной системы (СРНС) в реальном масштабе време-
ни при ограниченных вычислительных ресурсах. 

В литературе [1, 2] представлены следующие радио-
технические методы решения поставленной задачи:  

 радиопеленгационный метод; 

 метод измерения отношения «сигнал–шум»; 

 частотный метод; 

 метод, основанный на измерении векторов линей-
ных скоростей нескольких антенн, расположен-
ных на БПЛА;  

 фазовый интерферометрический метод. 

Однако для измерения углов БПЛА с помощью ра-
диопеленгационного метода необходима разработка 
сложной и громоздкой направленной антенной системы, 
которую трудно разместить на борту малогабаритного 
БПЛА. Недостатком определения параметров ориента-
ции по отношению «сигнал–шум» является низкая точ-
ность. Метод, основанный на измерении векторов ли-
нейных скоростей нескольких антенн, расположенных 
на БПЛА, требует сложных вычислений. Реализация 
частотного метода также требует больших вычислитель-
ных ресурсов. Поэтому необходима разработка способа 
определения углового положения БПЛА по сигналам 
СРНС на основе фазового интерферометрического мето-
да, обеспечивающего решение навигационной задачи в 
реальном масштабе времени при ограниченных вычис-
лительных ресурсах, что является важным при использо-
вании отечественного бортового оборудования. 

Основной недостаток фазового интерферометриче-
ского метода связан с необходимостью устранения 
неоднозначности полученных результатов. Привлечение 
информации о примерных параметрах ориентации 
БПЛА, определенных с помощью БИНС, устраняет дан-
ную проблему. Также в литературе [3] существует зна-
чительное количество предложений по конкретным ме-
тодам исключения неоднозначности в решении задач 
ориентации. 

Целью работы является повышение точности навига-
ции БПЛА путем разработки высокоточного метода опре-
деления параметров ориентации по сигналам СРНС с ми-
нимальными временными и вычислительными затратами. 

II. ОСНОВНАЯ ЧАСТЬ 
Рассмотрим аналитическое решение задачи определе-

ния матрицы направляющих косинусов ориентации БПЛА 
на основе фазового интерферометрического метода.  

Углы курса, крена и тангажа БПЛА определяются из-
вестным образом по матрице направляющих косинусов: 
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31arctg
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  Работа выполнена в рамках научно-исследовательского гранта 
Правительства Тульской области №ДС-256. 
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где ijc – элементы i-ой строки и j-ого столбца матрицы 
направляющих косинусов, характеризующей положение 
БПЛА в связанной системе координат: 
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Параметры 111 ,, nml  и 222 ,, nml , в свою очередь, опреде-
ляются по результатам измерений аппаратуры СРНС: 
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где six , iy , iz  – координаты i-ого спутника; 0x , 0y , 

0z  – координаты точки пересечения прямых, соединя-
ющих антенны приемной аппаратуры; i , i  – углы 
между продольной и поперечной осями подвижного 
объекта и направлением на i-й спутник; 1d , 1d  – рас-
стояние между антеннами, установленными по про-
дольной и поперечной осями БПЛА соответственно. 

На рис. 1 показано геометрическое представление 
способа определения параметров ориентации БПЛА. AB 
и CD – продольная и поперечная оси БПЛА. В точках A, 
B, C и D установлены антенны СРНС. 

 
Рис. 1. К определения угловой ориентации БПЛА с помощью двух 

спутников 

Для подтверждения эффективности предложенных 
алгоритмов решения задачи ориентации проведено чис-
ленное моделирование с использованием инженерного 
математического программного обеспечения. На имита-
торе сигналов спутниковых навигационных систем СН-
3801 задавались параметры спутниковых сигналов, соот-
ветствующие движению летательного аппарата по 
окружности с радиусом 4 км и со скоростью 100 м/с. 
Формируемые имитатором сигналы принимались спут-
никовым навигационным оборудованием. По данным со 
спутникового навигационного оборудования проведен 
расчет углов курса, крена и тангажа с использованием 
разработанных аналитических выражений. Полученные 
данные сопоставлены с данными, полученными в ре-
зультате программного моделирования. 

Проведен анализ погрешностей определения углов 
ориентации и временные затраты на их вычисление при 
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применении предложенных аналитических формул на 
основе фазового интерферометрического метода. 

Для определения углового положения применялась 
одинаковая точность расчета требуемых значений итера-
тивным и аналитическим методами. Результаты сравне-
ния различных методов определения параметров ориен-
тации представлены в табл. 1. 

ТАБЛИЦА I. СРАВНИТЕЛЬНАЯ ОЦЕНКА ТОЧНОСТИ И ВРЕМЕНИ 
ОПРЕДЕЛЕНИЯ УГЛОВОГО ПОЛОЖЕНИЯ БПЛА АНАЛИТИЧЕСКИМ И 

ИТЕРАТИВНЫМ МЕТОДАМИ 

Наименова-
ние исследуе-

мого пара-
метра 

Погрешность расчета 

Итера-
тивный 
метод, 

град 

Аналити-
ческий 
метод, 

град 

Разность, 
град 

Временные 
затраты ана-
литического 

метода отно-
сительно ите-
ративного, % 

Угол курса 0.00013 0.00013 0,0000 
52 Угол крена 0.00016 0.00016 0,0000 

Угол тангажа 0.00006 0.00006 0,0000 
 
Результаты сравнительного моделирования показали, 

что применение предложенного способа позволяет ми-
нимизировать вычислительные затраты на определение 

параметров ориентации и увеличить точность их вычис-
ления. Таким образом, расширяются возможности реа-
лизации предложенных алгоритмов на основе отече-
ственной элементной базы. 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Полученные аналитическим способом выражения для 

определения углов курса, крена и тангажа БПЛА позво-
ляют упростить вычислительные процессы, протекаю-
щие в программной части бортовой приемной аппарату-
ры СРНС, и сократить время, необходимое на определе-
ние параметров ориентации БПЛА, что обеспечивает 
экономичность расходования вычислительных ресурсов 
бортовой аппаратуры. 
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Аннотация—Метод Банкрофта представляет собой спо-

соб аналитического решения задачи позиционирования по 
измерениям псевдодальностей. В случае четырех измерений 
решение метода совпадает с решением метода максималь-
ного правдоподобия. Погрешность метода нелинейным об-
разом связана с ошибками измерений, зачастую распреде-
ление решений нельзя эффективно описать при помощи 
стандартного эллипсоида рассеивания. В работе предложено 
описание дуги, вдоль которой распределены решения.  

Ключевые слова—мультилатерация, задача позициони-
рования, измерение псевдодальностей.  

I. ПОЗИЦИОНИРОВАНИЕ ПО ПСЕВДОДАЛЬНОСТЯМ 
Под термином измерение псевдодальности подразу-

мевается измерение времени прихода некоторого сигна-
ла на приемник. Так, для измерений системы мультила-
терации верно 

iii wd
c

tt  1 , (1) 

где it  – время прихода сигнала на i-ю базовую станцию 
(БС), t  – неизвестное время излучения сигнала, iw  – 
случайная ошибка измерения. Ошибки для разных стан-
ций являются независимыми. Символом id  обозначено 
евклидово расстояние между воздушным судном (ВС) с 
координатами 3Rr  и i-й БС, находящейся в точке ir :  

ii rrd  . 

Скорость света с  далее будем считать равной едини-
це и опускать в формулах для более компактной записи. 
Такой прием соответствует измерению временных про-
межутков в метрах, которые за этот промежуток прохо-
дит радиоволна.  

Под задачей позиционирования подразумевается вы-
числение оценки r̂  положения r  ВС по набору 

},,1:{ miti   известных времен прихода сигнала от m  
различных БС [1, 6].  

Для задачи позиционирования разработано много ме-
тодов решения [1, 5]. Наилучшей точности достигают 
методы максимального правдоподобия, численные про-
цедуры которых представляют собой итеративное улуч-
шение оценки [3, 5]. Однако для старта итераций необ-
ходимо качественное начальное приближение.  

Для его получения хороши методы аналитического 
(или полуаналитического) решения относительно пере-
менных t  и r  нелинейной системы  








,,,1
,

mi
rrtt ii


 (2) 

идущей от модели (1) при предположении нулевых 
ошибок измерения. Для этой задачи классическим мето-
дом решения является метод Банкрофта [2, 6]. Однако 
до сих пор осуществляется научный поиск и предлага-
ются новые подходы [1, 4, 5]. 

II. МЕТОД БАНКРОФТА 
Метод Банкрофта [2] позволяет аналитически полу-

чить оценку r̂  для 4m . При условии, что случайные 
ошибки измерения отсутствуют, оценка совпадает с ис-
тинным положением ВС. Для случая 4m  на практике 
обычно применяется модификация метода [2, 5] в кото-
рой используется псевдообращение матрицы по Муру–
Пенроузу.  

Выпишем основные соотношения этого метода (обо-
значения и формулы взяты из отчета [6]).  

Для решения системы (2) переходят к новой системе, 
возводя в квадрат левые и правые части равенства (здесь 
и далее символ 2)( , примененный к вектору, имеет 
смысл квадрата его нормы):  

   









.,,1

22

mi
rrtt ii


 (3) 

Введем обозначения:  









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t
r

,  2
2
1 trrT  , 

Работа выполнена в рамках исследований, проводимых в Ураль-
ском математическом центре при финансовой поддержке Министер-
ства науки и высшего образования Российской Федерации (номер 
соглашения 075-02-2022-874). 
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В новых обозначениях уравнение (3) можно перепи-
сать в виде 

bB m  1  (5) 

и получить промежуточное решение  

bBvBuvu m
11 ,1, 




   (6) 

в случае 4m  или  

bBvBuvu m





  ,1,  (7) 

для случая 4m . Здесь под B  понимается псевдообрат-

ная по Муру–Пенроузу матрица:   TT BBBB
1  . Будем 

использовать уравнение (7), так как для 4m  верно 
1  ВB  (предполагаем, что матрица B  полного ранга).  

Уравнение (7) не определяет решение   полностью, 
а только с точностью до скалярного параметра  . Для 
вычисления «правильного» значения   соотношение (7) 
подставляют в изначальное определение переменной   
из формулы (4), которое действует как ограничение типа 
равенства на переменные r , t ,  :  

  0
2
1),,( 2  trrtrg T . (8) 

Учет ограничения (8) приводит к квадратному урав-
нению на  , обычно имеющему два решения 1̂ , 2̂ . 
Подставляя эти решения в (7), можно получить две 
оценки 1̂ , 2̂ , одна из которых близка к истинному 
значению  , а другая «ложная». Определение того, ка-
кая именно из них истинная, происходит при помощи 
дополнительных условий [6], например условия, что 
оценка r̂  должна находиться выше поверхности Земли.  

III. ЛИНЕЙНАЯ МОДЕЛЬ ОШИБОК МЕТОДА БАНКРОФТА 
Оценка r̂  Банкрофта положения ВС является функ-

цией от набора },,1:{ miti   времен прихода сигнала 
на систему БС. Поскольку it  содержат в себе случайные 
ошибки iw , оценка r̂  сама является случайной величи-
ной со своим распределением. 

Для малых значений iw  хорошо работает линейное 
приближение  
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Применяя формулу (7), получим:  

iiii t
v

t
u

t
u

t 












 


ˆ

. 

Запишем выражение (4), определяющее  , в виде 











 

10
0

,
2
1 33IT . 

Тогда для  , соответствующей оценке ̂ , выполнено 
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Используя формулу (9), в которой производные вы-
числяются по формулам (10)–(11), можно записать вы-
ражение для матрицы ковариации 
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где i  – среднеквадратичное отклонение (СКО) случай-
ных ошибок iw  для станции номер i. 

IV. ДУГА РАСПРЕДЕЛЕНИЯ РЕШЕНИЙ БАНКРОФТА 
Из-за нелинейного характера зависимости r̂  от it  

распределение ошибок r̂  во многих важных частных 
случаях не похоже на обычное эллиптическое «облако».  

Так, для широкозонной мультилатерации характерно 
нахождение системы БС на поверхности Земли, в то 
время как наблюдаемое ВС находится над ней. Также 
зачастую горизонтальные координаты ВС находятся вне 
выпуклой оболочки горизонтальных координат БС, то 
есть «сбоку» от системы станций. В этом случае распре-
деление ошибок представляет собой вытянутое дугооб-
разное облако, одна из частей которого соответствует 
«истинному» корню i̂ , а другая – «ложному».  
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Для наглядной иллюстрации описанных эффектов 
было произведено моделирование. На рис. 1 приведено 
изображение горизонтальной плоскости с системой БС 
(красные «звезды»), использованной в моделировании. 
Черным крестом обозначено положение ВС.  

 
Рис. 1. Модельное расположение БС на поверхности Земли. Положе-
ние ВС отмечено крестом 

На рис. 2 изображено распределение оценок Банк-
рофта, полученных для зашумленных замеров it . В мо-
делировании было сформировано 1000 разных наборов 
зашумленных it , СКО i  случайных ошибок iw  для 
всех станций принималось равным 100 м. Черным ром-
бом обозначена «ложная» оценка Банкрофта, полученная 
по незашумленным измерениям it . Красные и зеленые 
точки суть оценки Банкрофта. Зеленые соответствуют 
«истинному» корню, красные суть «ложные» оценки. 

 
Рис. 2. Распределение оценок Банкрофта. Система БС показана «звез-
дами», крест соответствует истинному положению ВС, ромб – «лож-
ному» решению, полученному по незашумленным замерам. Салатовая 
фигура – эллипсоид рассеивания, посчитанный исходя из формул 
первого приближения 

Видно, что распределение имеет сложную форму, 
напоминающую бумеранг. В то же время модель (9), (12) 
предполагает эллиптическое облако распределения. На 
рис. 2 салатовым цветом изображен эллипсоид, соответ-
ствующий матрице   из уравнения (12). Главные оси 
эллипсоида умножены на 3, что должно давать гарантию 
вхождения оценок внутрь эллипсоида с вероятностью, 

большей 0.99. Как видно, этого не происходит, и боль-
шое количество оценок лежит вне эллипсоида.  

Таким образом, в рассмотренном частном случае ли-
нейная модель ошибок (9) не подходит для описания рас-
пределения оценок Банкрофта. В попытке описать форму 
распределения, автор сделал следующее наблюдение.  

Уравнение (7) можно трактовать как минимизацию 
невязок в уравнении (5), но при этом не по всем пере-
менным r , t ,  , а только по тем из них, которые входят 
в  , то есть по r , t . В результате в пятимерном про-
странстве переменных r , t ,   выделяется одномерное 
линейное множество, параметризованное свободной пе-
ременной  . Далее ограничение (8) используется для 
определения подходящих значений  . Схематично та-
кую процедуру можно описать так:  
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Минимизацию по r , t  в (13) можно проводить по-
следовательно: 
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Рассмотрим условие минимума по r  при фиксиро-
ванных t  и  : 

.01  bRRtTRrRR T
m

TTT  (14) 

Важной особенностью этого уравнения является то, 
что коэффициенты, имеющие отношение к r , то есть 
коэффициент, стоящий перед r  непосредственно, и ко-
эффициент, стоящий перед неявно содержащей r  пере-
менной  , не зависят от измерений it . Выпишем также 
условие минимума по t :  

.01  bTTtTTrRT T
m

TTT  (15) 

Уравнение (14) задает в пятимерном пространстве r , 
t ,   двумерную плоскость (так как содержит в себе три 
равенства), коэффициенты которой по r  и   не зависят 
от it . Зависят от it  коэффициент по t  и свободный 
член. Многообразие, задаваемое уравнением (8), от it  не 
зависит совсем. Пересечение плоскости, определяемой 
(14), с многообразием, определяемым (8), происходит по 
некоторой кривой, которая будет непрерывно меняться в 
зависимости от it . Определим формулу для этой кривой, 
подставив (8) в (14):  
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Соотношения (16) задают кривую в трехмерном про-
странстве. Далее уравнение (15) используется для окон-
чательного выделения из кривой двух точек, которые и 
будут являться оценками Банкрофта.  

Проведем анализ кривой (16). Введем три единичных 
ортогональных вектора: 0e  с условием ue 0 ; 1e  из 
линейной оболочки векторов u  и a , ортогональный 0e , 

направленный в сторону a  (то есть 01 eaT ); и третий 
вектор 2e , дополняющий пару 0e , 1e  до правой тройки. 
Координаты вектора r  в базисе 0e , 1e , 2e  обозначим 
соответственно 0 , 1 , 2 . Вычисляя скалярные произ-
ведения векторов базиса на левую часть уравнения (16), 
получим: 
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Здесь vev T
ii  , aea T

ii  , а u/1 .  

Координаты 1 , 2  аффинно выражаются через t . 
Координата 0  квадратично связана с t  и другими ко-
ординатами. Выражая в (17) переменную t  через коор-
динату 1 , получим уравнение 
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В подавляющем большинстве случаев в моделирова-
нии коэффициент 1a  меньше единицы. Как следствие, 
уравнение (18) описывает гиперболу.  

На рис. 3 малиновым цветом показана найденная для 
незашумленных измерений it  гипербола вместе с рас-

пределением оценок Банкрофта. Как видно, гипербола 
отражает основную форму распределения.  

 
Рис. 3. Распределение оценок Банкрофта. Система БС показана «звез-
дами», крест соответствует истинному положению ВС, ромб – «лож-
ному» решению, полученному по незашумленным замерам. Малино-
вым цветом изображена гипербола, построенная по уравнению (18) 
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Аннотация—В навигационных приемниках на основе 
программно-определяемого радио (SDR) наибольшая вы-
числительная нагрузка приходится на модуль слежения за 
сигналом. В работе исследовался алгоритм слежения с 
прореживанием. Он позволяет снизить объем вычислений, 
но имеет ряд ограничений. Были разработаны методики 
коррекции работы алгоритма, позволяющие увеличить 
временной интервал, когда слежение не производится, а 
следовательно, не затрачиваются вычислительные ресур-
сы. Рассмотрен способ коррекции на основе предыдущих 
данных слежения и на основе внешних данных о движении 
приемника. Все предложенные методы позволяют суще-
ственно повысить стабильность работы приемника SDR-
типа, а также значительно увеличить время, когда слеже-
ние может не вестись. Наибольший эффект от внедрения 
алгоритма может быть достигнут в решениях, где не тре-
буется частое определение позиции приемника, а также 
для приемников с облачными вычислениями, где важно 
снижение нагрузки на канал связи. 

Ключевые слова—спутниковая навигация, SDR прием-
ник, слежение за сигналом, прореживание данных, коррек-
ция, данные о движении 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Все большую популярность набирают навигацион-

ные приемники, построенные по технологии программ-
но-определяемого радио (software-defined radio – SDR). В 
таких приемниках в аналоговой форме выполняется 
только усиление и фильтрация сигнала, его перенос на 
промежуточную частоту и оцифровка. Все дальнейшие 
действия производятся в цифровом виде. Основной про-
блемой здесь является большой объем данных, которые 
необходимо непрерывно и своевременно обрабатывать. 
Среди всех вычислительных блоков наибольшее количе-
ство вычислений требует работа блока слежения за сиг-
налом – зачастую более 90% процессорного времени [1]. 
В предыдущей работе [2] был разработан алгоритм, ис-
пользующий прореживание данных для снижения 
нагрузки на вычислитель. Он заключается в периодиче-
ском отключении обработки данных. Цепи коррекции 
PLL и DLL при этом не работают, а значения частот не-
сущей и кода остаются неизменными с момента послед-
него расчета. Таким образом, на время пропуска данных 
процессорное время не затрачивается. 

Применяя данный алгоритм, удалось снизить вычис-
лительную нагрузку на 90%, однако это все еще слиш-
ком большая нагрузка для запуска алгоритма на микро-
контроллере общего назначения или в облачном прием-
нике с сетью с пропускной способностью 10 Мбит/с и 
ниже [2].  

Для дальнейшего сокращения объема обрабатывае-
мых данных требуется увеличение времени, в течение 
которого приемник может не проводить коррекцию ча-
стот локальных генераторов несущей и кода, приводя-
щей к срыву слежения. Как было рассмотрено раньше, 
есть принципиальные ограничения, не дающие останав-
ливать слежение на длительный срок. Они связаны, в 
частности, с уходом фазы несущей за счет изменяющей-
ся Доплеровской частоты, которая меняется даже для 
статичного приемника за счет движения навигационного 
космического аппарата. 

Таким образом, основное внимание в данной статье 
будет уделено разработке алгоритма коррекции блока 
слежения с прореживанием данных. Будет рассмотрен 
как случай с использованием только данных слежения на 
предыдущих временных промежутках, так и случай кор-
рекции на основе полученных извне данных о движении 
приемника. 

II. АЛГОРИТМ СЛЕЖЕНИЯ С ПРОПУСКОМ ДАННЫХ 
В основе лежит алгоритм слежения по необработан-

ным данным SDR-приемника [3]. В нашей модификации 
обработка идет по блокам. Каждый блок соответствует 
данным за время 1 мс. Каждый блок обрабатывается 
одним из двух алгоритмов: обычный (normal) и пропуск 
(skip). В обычном обработка ведется штатно, как в 
обыкновенном приемнике. В алгоритме skip произво-
дится только расчет объема данных, который необходи-
мо пропустить. 

Обычный алгоритм имеет структуру, показанную на 
рис. 1 [4]. Он включает в себя перемножение приходя-
щего сигнала с локальной репликой несущей, а также с 
локальной репликой кода.  

 
Рис. 1. Схема блока слежения за сигналом 
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В обычном режиме коррекция производится каждую 
миллисекунду. Для этого дискриминаторами вычисляет-
ся значения, на основе которых далее обновляется зна-
чение локальной частоты несущей и задержки дально-
мерного кода [5]. Поскольку сигнал содержит в себе 
большое количество шумов, применение коррекции 
напрямую нецелесообразно, поэтому к значениям дис-
криминатора применяется фильтр.  

В режиме слежения с пропуском часть времени про-
изводится коррекция так же, как было описано выше, но 
за этим этапом следует этап, когда поступающие данные 
не обрабатываются и коррекция локальных генераторов 
не производится.  

В целях тестирования был разработан блок обработ-
ки сигнала, который обрабатывает данные так же, как и в 
обычном режиме, но не применяет коррекции. Таким 
образом, возможно увидеть, насколько нарастает ошибка 
в параметрах локальных генераторов несущей и кода при 
пропуске данных. В данной работе учитывались различ-
ные качественные показатели работы приемника. 

Первый из них (качественный) – вид локализации то-
чек комплексной плоскости – результатов работы корре-
лятора без задержки. При устойчивом захвате сигнала 
они концентрируются в двух областях, лежащих на дей-
ствительной оси, при этом расстояние между ними зави-
сит от соотношения «сигнал–шум». Примеры такого 
графика для обычного слежения, слежения с прорежива-
нием и при потере захвата показаны на рис. 2.  

a)   b)  

с)  
Рис. 2. Примеры результатов работы коррелятора на комплексной 
плоскости для a) обычного слежения, b) слежения с прореживанием, 
c) потери захвата 

Второй показатель (тоже качественный) – вид зави-
симости компоненты I от времени. В случае использова-
ния обычного слежения без прореживания возможно 
увидеть биты навигационного сообщения. В случае про-
реживания навигационное сообщение получить полно-
ценно невозможно, но получаемый график характеризу-
ет слежение на определенных временных промежутках. 
Как правило, при срыве слежения восстановление требу-
ет повторного поиска сигнала. Примеры описываемых 
временных зависимостей для случая без прореживания 
(обзорно и крупно), с прореживанием (стабильно, неста-
бильно, при срыве) показаны на рис. 3.  

 
a) 

 
b) 

 
c) 

 
d) 

 
e) 

 
f) 

Рис. 3. Примеры работы корреляторов: без прореживания a) общий 
вид; b) крупно, с прореживанием устойчивый захват; c) общий вид; d) 
крупно; e) неустойчивый захват; f) срыв слежения 

Третий показатель заключается в том, что макси-
мальное значение корреляции достигается в канале без 
задержки по отношению к каналам с опережением и с 
задержкой. В противном случае это может говорить о 
накоплении ошибки в контуре DLL. Если существенно 
уменьшается наибольшее из трех значений корреляции, 
то, скорее всего, это может быть связано с накоплением 
ошибки в контурах слежения. Примеры результатов ра-
боты корреляторов для случая стабильного слежения в 
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обычном режиме, неустойчивого слежения в режиме 
прореживания и срыва показаны на рис. 3. 

III. ДАННЫЕ ДЛЯ СИМУЛЯЦИИ 
Для симуляции движения навигационного приемника 

был применен программный симулятор GPS-SDR-SIM 
[6]. На вход симулятора подавалась заданная траектория 
движения и эфемериды навигационной системы GPS. По 
заданной траектории симулируется навигационный сиг-
нал на нулевой промежуточной частоте без шумов с уче-
том движения навигационных спутников. Ошибки, вно-
симые ионосферой и тропосферой, не учитывались. По-
сле симулятора на сигнал был наложен шум с гауссов-
ским распределением таким образом, чтобы соотношение 
«сигнал–шум» в записи соответствовало минус 20 дБ. 

IV. КОРРЕКЦИЯ КОНТУРОВ СЛЕЖЕНИЯ 
Навигационный приемник имеет два контура слеже-

ния: PLL и DLL. Подходы к построению алгоритмов 
коррекции этих контуров могут принципиально отли-
чаться. При этом контуры тесно взаимосвязаны и каче-
ство работы одного нельзя полностью отделить от каче-
ства работы другого. В данной работе основным спосо-
бом минимизировать эффект данного обстоятельства на 
результаты исследования было использование одинако-
вых параметров одного контура при тестировании дру-
гого. В частности, для первичных исследований резуль-
таты работы одного контура подменялись на результаты 
слежения без прореживания, чтобы минимизировать 
влияние на результат.  

A. Коррекция DLL 
В ходе исследований было выявлено, что для малых 

промежутков времени (порядка десятков секунд) измене-
ние частоты кода не превышает погрешности определе-
ния. Численные эксперименты проводились для статиче-
ского приемника, приемника, движущегося линейно со 
скоростями 50, 100 и 150 км/ч с мгновенными разворота-
ми на 180º, и приемника, движущегося по квадрату со 
скоростью 150 км/ч с мгновенными поворотами на 90º.  

Таким образом, наиболее простой способ коррекции 
DLL – использование в качестве частоты кода взвешен-
ную сумму корректирующего значения и старого значе-
ния частоты кода. Сумма весов равна единице, в каче-
стве веса корректирующего сигнала бралось значение 
10%. В качестве корректирующего значения взято сред-
нее значение частоты на промежутке времени, когда ве-
лось слежение. Усреднение необходимо, поскольку при 
штатной работе блока расчета дискриминаторов наблю-
дается существенный шум на выходе. Он не приводит к 
нестабильности слежения, поскольку компенсируется на 
следующей итерации работы системы. Однако при про-
реживании такой компенсации не произойдет ввиду от-
сутствия обратной связи. Поэтому используемое значе-
ние должно быть максимально приближено к истинно-
му. Усреднение уменьшает по крайней мере часть по-
грешности частоты кода. 

B. Коррекция PLL 
К PLL применим подход, описанный выше для DLL. 

Однако частота несущей в значительно большей степени 
зависит от доплеровской частоты. Поэтому она в значи-

тельной степени изменяется в зависимости от движения 
приемника. Таким образом, данный подход применим 
для малоподвижного приемника, в котором частота не-
сущей мало меняется со временем.  

Для приемника, установленного на динамический 
объект, например на автомобиль, более предпочтитель-
ным является алгоритм, основанный на использовании 
данных о движении. В данной работе мы абстрагируемся 
от конкретного метода получения подобных данных. Это 
может быть как инерциальная навигационная система, 
спидометр и компас в автомобиле, так и любая другая 
система. Основное требование – такая система должна 
выдавать данные о скорости приемника. На основе этих 
данных и эфемеридной информации вычисляется пред-
полагаемая доплеровская частота. Эта частота может 
непосредственно использоваться для коррекции частоты 
несущей, однако ввиду неидеальности приемника и по-
грешностей измерения скорости истинная доплеровская 
частота может быть смещена от той, которая получается 
при обработке данных приемника. Поэтому альтерна-
тивный подход подразумевает использование не самой 
частоты, а ее изменения относительно моментов време-
ни, когда слежение ведется в обычном режиме. 

V. МЕТОДИКА ТЕСТИРОВАНИЯ 
Корректирующий сигнал для DLL вне зависимости 

от метода его получения может содержать шумы и раз-
личные погрешности. Для оценки чувствительности к 
таким ошибкам алгоритма слежения с прореживанием с 
коррекцией было проведено тестирование с использова-
нием корректирующего сигнала с различным уровнем 
шума. Шум имел нормальное распределение и наклады-
вался на значение частоты кода, которое использовалось 
в качестве корректирующего. Коррекция PLL при этом 
имела неизменный уровень шума. 

Корректирующий сигнал для PLL может содержать 
как погрешность смещения относительно реальных зна-
чений, так и шумы. Для оценки чувствительности алго-
ритма коррекции к таким погрешностям производилось 
слежение с одинаковыми параметрами прореживания и 
разным шумом. Шум накладывался на значение частоты 
несущей, распределение шума нормальное. Коррекция 
DLL во всех тестах была неизменна. 

Комбинированная коррекция на основе исключи-
тельно данных слежения на предыдущих временных 
интервалах является наиболее простой и перспективной 
с точки зрения аппаратного обеспечения навигационного 
приемника. Поэтому в данной работе было проведено 
сравнение уже представленного ранее алгоритма с про-
реживанием без коррекций с алгоритмом, в котором од-
новременно производится коррекция DLL на основе 
усредненных данных в начале слежения и коррекция 
PLL на основе усредненных данных за вторую половину 
времени, когда слежение возобновлялось. 

VI. РЕЗУЛЬТАТЫ 
Результаты теста на чувствительность DLL к шумам 

корректирующего сигнала приведены на рис. 4. Синим 
отмечались результаты слежения в обычном режиме, 
красным – анализ во время прореживания.  
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Результаты теста на чувствительность PLL к шумам 
корректирующего сигнала приведены на рис. 5. На гра-
фике I составляющей работы коррелятора не визуализи-
ровались результаты работы во время прореживания. 

Результаты работы алгоритма с коррекцией без при-
менения данных о движении для малоподвижного при-
емника показаны на рис. 6.  

 
a)                                                                                                                           b) 

 
c)                                                                                                                            d) 
Рис. 4. Исследование чувствительности алгоритма к шумам корректирующего сигнала DLL: a), b) – результаты работы корреляторов и значение 
дискриминатора DLL для шума 0,5 Гц; c), d) – аналогично для шума 4 Гц 

 
a)                                                  b)                                                                                           c) 

 
d)                                                   e)                                                                                         f) 

Рис. 5. Тест на чувствительность PLL к шумам корректирующего сигнала: a),b), c) – IQ график, I коррелятор без задержки, частота кода для шума 
20 Гц; d),e), f) – аналогично для 80 Гц 

 
a)                                                                                                           b)                                               c) 

 
d)                                                                                                       e)                                                f) 

Рис. 6. Коррекция приемника по данным предшествующего слежения: a),b),c) – значения корреляции, дискриминатора PLL и DLL без коррекции; 
d),e),f) – аналогично для большего интервала пропуска и с коррекцией 
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VII. ОБСУЖДЕНИЕ 
Как видно из результатов классического слежения 

без прореживания, на промежутках времени порядка 
десятков секунд дискриминатор DLL меняется прене-
брежимо в сравнении с собственным шумом. Это спра-
ведливо как для статичного приемника, так и для интен-
сивного движения по поверхности земли. Например, это 
было продемонстрировано на примере движения со ско-
ростью 150 км/ч с резкими разворотами. Коррекция DLL 
на основе данных о движении не требуется. При этом 
использование фильтрованных результатов слежения без 
прореживания позволяет существенно повысить ста-
бильность слежения в сравнении с случаем, когда дис-
криминатор остается неизменным с момента прекраще-
ния обработки поступающих данных.  

Из приведенных результатов обработки видно, что ал-
горитм чувствителен к шумам в корректирующем сигна-
ле. Для приведенного примера шум со среднеквадратич-
ным значением 4 Гц приводит к значительному ухудше-
нию стабильности слежения, которое выражается в том, 
что коррелятор без задержки в некоторые моменты вре-
мени дает результат меньше, чем, например, с задержкой. 
Это может говорить о том, что локальная кодовая после-
довательность не выровнена с получаемой с навигацион-
ного спутника, а имеет задержку. В то же время такой 
шум превышает уровень шума при полном отсутствии 
коррекции, а значит, при коррекции без искусственного 
зашумления ошибка будет значительно ниже. 

Также в ходе экспериментов было замечено, что для 
улучшения качества слежения за счет коррекции по 
предыдущим данным требуется, чтобы время слежения 
было достаточным для обеспечения сходимости алго-
ритма к стабильному значению DLL дискриминатора. 
Если времени недостаточно, то коррекция может только 
ухудшить работу алгоритма с прореживанием. 

Для PLL заметна иная зависимость от движения. По-
скольку движение порождает изменение доплеровской 
частоты, частота несущей изменяется значительно силь-
нее и этим изменением уже нельзя пренебрегать. Коррек-
ция возможна в нескольких видах: аналогично с DLL – 
по усредненному значению до отключения слежения, по 
линейному прогнозу и по внешним данным о движении.  

В случае использования фильтрованных результатов 
предшествующего слежения результаты для малопо-
движного приемника показывают, что слежение с про-
реживанием и коррекцией превосходит по стабильности 
слежение с прореживанием без коррекции. Если без кор-
рекции были незаметны нестабильности интервале сле-
жения 200 мс и времени пропуска 500 мс, то для вариан-
та с коррекцией слежение осталось стабильным даже 
при пропуске 5000 мс. Можно заметить, что появились 
существенные выбросы на PLL дискриминаторе, однако 
они быстро компенсируются при возобновлении слеже-
ния. Также заметно, что DLL не успевает сойтись к пра-
вильному значению, но за счет использования коррекции 
удается предотвратить его дальнейший уход. 

Короткого интервала обычного слежения не всегда 
достаточно для стабилизации параметров для коррекции. 
Так, по данным видно, что при интервале 200 мс алго-
ритм успевает скорректировать изменение частоты не-
сущей. Однако, несмотря на то что уход частоты кода, 

как говорилось ранее, не заметен, за столь малый про-
межуток времени DLL не успевает сойтись на правиль-
ном значении. Было выявлено, что при использовании 
усредненных значений за вторую половину промежутка 
в 200 мс для коррекции DLL результат получается хуже, 
чем если использовать данные слежения в самом начале, 
где была секунда полноценного слежения. Данные с это-
го интервала остаются актуальными и через 40 секунд. 

Длительный интервал пропуска слежения не выгоден, 
поскольку не позволяет вовремя детектировать дестаби-
лизацию слежения, например, из-за резкого изменения 
параметров сигнала. Целесообразнее применять относи-
тельно небольшие интервалы времени, не более 1 секун-
ды, однако время слежения при этом может сокращаться 
до минимума, позволяющего понять, как сильно измени-
лись параметры сигнала и нужно ли провести коррек-
цию. Таким образом, целесообразно в дальнейшем раз-
работать адаптивный алгоритм, который бы корректиро-
вал время слежения, когда это необходимо. 

VIII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В работе исследовался алгоритм слежения за сигна-

лом в навигационном приемнике с прореживанием сиг-
нала. Были разработаны методики коррекции работы 
алгоритма, позволяющие увеличить временной интер-
вал, когда слежение не производится, а следовательно, 
не затрачиваются вычислительные ресурсы. Для коррек-
ции DLL предлагается добавлять в дискриминатор кон-
тура слежения усредненное его значение с промежутка 
времени, когда слежение велось. Эти данные остаются 
актуальными на промежутке времени порядка десятков 
секунд. Для коррекции PLL предложены несколько ва-
риантов. Первый подразумевает использование значений 
дискриминаторов за ближайший предыдущий промежу-
ток времени, когда слежение производилось. Второй 
отличается от первого тем, что значение берется с ли-
нейным прогнозом. Третий способ основан на использо-
вании данных о движении приемника, полученных из 
внешних источников. Все предложенные методы позво-
ляют существенно повысить стабильность работы при-
емника, а также значительно увеличить время, когда 
слежение может не вестись. Наилучшие результаты по-
казал алгоритм с использованием внешних данных о 
движении, однако при сложности их получения алго-
ритм на основе предыдущих данных о слежении также 
показывает значительно лучшие результаты, чем без 
использования коррекции.  

Предложенный алгоритм и методы коррекции позво-
лят существенно снизить вычислительную нагрузку в 
приемниках SDR-типа. Наибольший эффект от внедре-
ния алгоритма может быть достигнут в решениях, где не 
требуется частое определение позиции приемника, а 
также для приемников с облачными вычислениями, где 
важно снижение нагрузки на канал связи. 
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I. ВВЕДЕНИЕ 
В настоящее время для дифференциальных место-

определений, являющихся частным случаем относитель-
ных местоопределений, используются способы, осно-
ванные на передаче поправок к измеряемым радионави-
гационным параметрам, например к псевдодальностям. 
Поправки передаются от контрольно-корректирующей 
станции потребителю по каждому навигационному кос-
мическому аппарату (НКА) из числа образующих рабо-
чее созвездие [1, 2, 3]. Разработаны международные 
стандарты RTCM и RTCA форматов передачи данных 
соответственно для морских и авиационных потребите-
лей [4, 5]. Известен также метод коррекции координат 
[1, 2, 3]. В этом случае передаются поправки к координа-
там, например широте, долготе и высоте расположения 
потребителя. Объем передаваемой информации при этом 
значительно уменьшается. Кроме того, упрощаются ал-
горитмы выработки поправок и их использование в 
навигационной аппаратуре. Однако соответствующих 
стандартов в настоящее время не существует. Для реали-
зации этого метода необходимо, чтобы основные харак-
теристики навигационного поля спутниковых радиона-
вигационных систем (СРНС) были приблизительно оди-
наковыми в местах расположения контрольно-
корректирующей станции и потребителя.  

В докладе исследована возможность использования 
информационной избыточности объединенного созвез-
дия двух спутниковых систем для реализации метода 
передачи поправок к координатам. В качестве показате-
ля точности навигационных определений принят гео-
метрический фактор (ГФ). При увеличении количества 
спутников в рабочих созвездиях геометрический фактор 
и погрешность навигационных определений уменьша-
ются. При этом информационный показатель каждого 
спутника рабочего созвездия уменьшается до некоторого 
предельного значения. 

II. ИССЛЕДОВАНИЕ СОСТАВА РАБОЧИХ СОЗВЕЗДИЙ ДЛЯ 
ДВУХ РАЗНЕСЕННЫХ В ПРОСТРАНСТВЕ ПОТРЕБИТЕЛЕЙ 
В докладе были определены характеристики навига-

ционного поля ГЛОНАСС+GPS для двух потребителей, 
разнесенных в пространстве на заданную величину ΔL, в 
одни и те же моменты времени. Если состав созвездий 
видимых спутников и геометрические факторы для этих 
потребителей совпадают с высокой вероятностью, то это 
означает, что поправки к координатам тоже должны сов-
падать. Исследования были проведены методом имита-
ционного математического моделирования. Один из по-
требителей находился в точке с заданными координата-
ми, второй располагался на заданном удалении от перво-
го в произвольном направлении. Были рассчитаны веро-
ятности того, что в момент времени, выбранный случай-
ным образом из интервала повторяемости спутниковой 
конфигурации, рабочие созвездия НКА для обоих потре-
бителей будут одинаковы [6]. Были произведены расче-
ты для различных удалений ΔL и минимально допусти-
мых углов возвышения спутников αmin. Определение ви-
димых НКА для рабочих созвездий осуществлялось для 
спутниковых систем ГЛОНАСС, GPS и ГЛОНАСС+GPS 
по исходным данным [7, 8]. Объем выборки составлял 
100000. Результаты приведены в табл. 1. 

ТАБЛИЦА I. ВЕРОЯТНОСТЬ НЕСОВПАДЕНИЯ РАБОЧИХ СОЗВЕЗДИЙ ДЛЯ 
ДВУХ  УДАЛЕННЫХ ДРУГ ОТ ДРУГА ПОТРЕБИТЕЛЕЙ 

αmin  ΔL, км  ГЛОНАСС GPS ГЛОНАСС+GPS 

5° 

10.0 0.005 0.008 0.012 

50.0 0.024 0.038 0.061 

10° 
10.0 0.005 0.009 0.014 

50.0 0.025 0.046 0.069 

 
Из полученных данных следует, что с вероятностью 

не менее 0.95 рабочие созвездия НКА для двух потреби-
телей, расположенных на удалении один от другого до 
50 км, будут одинаковы при работе по каждой из СРНС 
(ГЛОНАСС, GPS) при допустимых углах возвышения 
НКА до 10°. При работе по объединенному созвездию 
ГЛОНАСС+GPS при тех же условиях соответствующее 
значение вероятности будет не менее 0.93. Кроме того, 
было установлено, что состав рабочих созвездий с высо-
кой вероятностью отличается на один НКА как для от-
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дельной из СРНС (ГЛОНАСС, GPS), так и для совме-
щенной спутниковой системы ГЛОНАСС+GPS.  

Эти данные могут быть использованы при обоснова-
нии целесообразности применения в локальных диффе-
ренциальных системах метода дифференциальной кор-
рекции по координатам. 

III. ИССЛЕДОВАНИЕ ИНФОРМАЦИОННЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ОТДЕЛЬНЫХ НКА В РАБОЧЕМ СОЗВЕЗДИИ  

Для определения информационной характеристики 
отдельного НКА в рабочем созвездии совмещенной 
спутниковой навигационной системы ГЛОНАСС+GPS 
было проведено математическое имитационное модели-
рование, в ходе которого потребитель располагался слу-
чайным образом на поверхности Земли. Навигационные 
определения на потребителе проводились по НКА сов-
мещенной системы GPS+ГЛОНАСС в случайные мо-
менты времени из интервала повторяемости спутнико-
вой конфигурации. В каждый момент времени был рас-
считан геометрический фактор для полного рабочего 
созвездия спутников. Затем из полного рабочего созвез-
дия исключались случайным образом один или несколь-
ко спутников. Был рассчитан геометрический фактор для 
усеченного созвездия. Минимально допустимый угол 
возвышения НКА был равен 5°. Объем выборки состав-
лял 100000.  

На рис. 1, 2 представлены дифференциальное и ин-
тегральное распределения геометрических факторов, 
рассчитанных для полных рабочих созвездий НКА, а на 
рис. 3, 4 – для созвездий, из которых случайным образом 
исключены шесть спутников.  

 
Рис. 1. Дифференциальное распределение ГФ без исключения НКА 

 
Рис. 2. Интегральное распределение ГФ без исключения НКА 

 
Рис. 3. Дифференциальное распределение ГФ с исключением 6 НКА 

 
Рис. 4. Интегральное распределение ГФ с исключением 6 НКА 

Статистические характеристики геометрических факто-
ров, рассчитанных по всем видимым НКА (n=0) и для ра-
бочих созвездий, из которых случайным образом исключе-
ны n навигационных спутников, приведены в табл. 2.  

ТАБЛИЦА II. СТАТИСТИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ГФ ГЛОНАСС+GPS С 
ИСКЛЮЧЕНИЕМ НКА 

n Хар-ки HDOPn VDOPn PDOPn P1 P2 

0 Среднее 
СКО 

0.606 
0.058 

0.973      
0.119      

1.148      
0.117      0.000 0.000 

1 Среднее 
СКО 

0.630      
0.066       

1.011      
0.135      

1.193      
0.133       0.000 0.000 

2 Среднее 
СКО 

0.657     
0.077       

1.054      
0.154      

1.245      
0.154       0.000 0.000 

3 Среднее 
СКО 

0.687      
0.090     

1.104      
0.178      

1.303      
0.179       0.000 0.000 

4 Среднее 
СКО 

0.724     
0.108       

1.162     
0.210      

1.373     
0.213       0.000 0.000 

5 Среднее 
СКО 

0.767    
0.134      

1.234      
0.253      

1.458     
0.261      0.000 0.000 

6 Среднее 
СКО 

0.821      
0.172       

1.320      
0.320      

1.560      
0.335       0.000 0.000 

7 Среднее 
СКО 

0.889     
0.230       

1.430     
0.405      

1.692      
0.432      0.000 0.001 

8 Среднее 
СКО 

0.980      
0.311      

1.568      
0.514      

1.861      
0.561      0.000 0.006 

9 Среднее 
СКО 

1.092      
0.408      

1.732      
0.636      

2.066     
0.704     0.004 0.017 

10 Среднее 
СКО 

1.223      
0.504       

1.915      
0.745      

2.299      
0.830      0.020 0.042 

11 Среднее 
СКО 

1.361      
0.593       

2.107     
0.839      

2.544      
0.937      0.066 0.076 

12 Среднее 
СКО 

1.505      
0.666     

2.289      
0.915      

2.785      
1.015       0.163 0.108 

 
В шестом столбце этой таблицы представлены веро-

ятности того, что после исключения n спутников из со-
звездия всех видимых оставшееся количество НКА бу-
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дет меньше минимально допустимого для позициониро-
вания по ГЛОНАСС+GPS P1(Nn<5), а в последнем 
столбце – вероятности того, что геометрический фактор 
по положению PDOPn превышает максимально допу-
стимое значение для проведения навигационных опреде-
лений P2(PDOPn>6). В табл. 2 n означает количество ис-
ключенных НКА, Nn – количество НКА навигационного 
созвездия после исключения n спутников, PDOPn – гео-
метрический фактор по положению для усеченного со-
звездия.  

Сравнительный анализ распределений ГФ, представ-
ленных на рис. 1–4 и в табл. 2, показывает, что макси-
мальные значения и их вероятности уменьшаются при 
исключении части спутников из рабочего созвездия. При 
этом разброс значений относительно среднего значения 
увеличивается.  

Для оценки изменения геометрических факторов бы-
ли получены отношения ГФ, рассчитанных для созвез-
дий с исключенными n навигационными спутниками и 
соответствующих всем видимым НКА. Статистические 
характеристики отношений геометрических факторов 
представлены в табл. 3. 

ТАБЛИЦА III. СТАТИСТИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ОТНОШЕНИЙ ГФ 
ГЛОНАСС+GPS 

n Хар-ки HDOPn/HDOP VDOPn/VDOP PDOPn/PDOP 

1 Среднее 
СКО 

1.039 
0.027 

1.039 
0.043 

1.039 
0.034 

2 Среднее 
СКО 

1.082 
0.045 

1.083 
0.068 

1.084 
0.054 

3 Среднее 
СКО 

1.132 
0.065 

1.134 
0.096 

1.134 
0.077 

4 Среднее 
СКО 

1.191 
0.091 

1.193 
0.128 

1.194 
0.105 

5 Среднее 
СКО 

1.261 
1.264 

0.127 
0.170 

4.006 
4.252 

6 Среднее 
СКО 

1.347 
0.181 

1.351 
0.234 

1.354 
0.201 

7 Среднее 
СКО 

1.455 
0.262 

1.461 
0.316 

1.465 
0.277 

8 Среднее 
СКО 

1.601 
0.380 

1.602 
0.426 

1.610 
0.383 

 
Для решения некоторых задач используются наибо-

лее вероятные значения случайных процессов, то есть 
величины, которым соответствуют максимальные веро-
ятности, их количественный показатель и значение веро-
ятности. Для решения ряда других задач интерес пред-
ставляют интегральные распределения с более точными 
значениями вероятностей, чем это дано на графиках, 
особенно «на хвостах» распределений, или при опреде-
ленных значениях вероятностей, например 0,9; 0,95; 
0,99; 0,997; 0,999 и т. д.  

При оценке точности навигационных определений по 
спутниковым системам, в том числе и в дифференциаль-
ном режиме, обычно используются оценки по среднему 
значению и СКО. При расчете характеристик надежно-
сти и вероятности отказа навигационной аппаратуры 
используют показатели, соответствующие определенно-
му значению вероятности. Выше приведены данные, 
позволяющие получить такие оценки как для распреде-
лений геометрических факторов при нескольких исклю-
ченных из рабочих созвездий НКА, например в нештат-
ных ситуациях, так и для отношений геометрических 
факторов до и после исключения нескольких НКА. 

IV. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Проведенные исследования структурных и информа-

ционных характеристик глобального навигационного 
поля, создаваемого двумя спутниковыми радионавига-
ционными системами, позволяют расширить круг задач, 
решаемых при навигации различных классов потребите-
лей, в том числе при реализации дифференциального 
режима с передачей поправок к координатам, при не-
штатном использовании навигационного поля и при ре-
шении других задач. В частности, полученные результа-
ты могут быть полезны при оценке точности и надежно-
сти навигационно-временных определений бортовыми 
навигационно-посадочными комплексами ЛА различно-
го назначения в сложных условиях выполнения полетов.  
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Аннотация—Предмет работы – описание алгорит-

мов определения количества сигналов при реализа-
ции метода главных компонент корреляционного 
анализа, анализ качества их функционирования. 
Алгоритмы предназначены для использования в 
ЦАР навигационной аппаратуры потребителей 
(НАП) ГНСС. В докладе обсуждены результаты ана-
лиза характеристик нескольких алгоритмов опера-
тивного оценивания размерности сигнального под-
пространства собственных векторов ковариацион-
ной матрицы данных, сформированной по многока-
нальным выборкам данных при пространственной 
обработке навигационных сигналов (НС) ГНСС. 
Приведены данные об отношении «сигнал–шум» 
(энергопотенциале) НС на выходе цифрового корре-
лятора после пространственной обработки с опреде-
лением количества помех. 

Ключевые слова—ГНСС, цифровая антенная решетка, 
сигнальное подпространство, алгоритм. 

I. ВВЕДЕНИЕ 
Навигационная аппаратура потребителей (НАП) гло-

бальных навигационных спутниковых систем (ГНСС) 
ГЛОНАСС, GPS, GALILEO, BeiDou постоянно совер-
шенствуется. Аппаратура, предназначенная для ответ-
ственных применений, таких как общественный транс-
порт, синхронизация энергосетей, охрана люксового 
легкового автотранспорта, все чаще строится на основе 
цифровой антенной решетки (ЦАР) различной сложно-
сти [1]. В ЦАР обязательно входит устройство простран-
ственно-временной обработки сигналов (ПВОС). С по-
мощью ПВОС алгоритмов производится эффективное 
ослабление сигналов радиопомех от локализованных в 
пространстве источников излучений (ИИ), также может 
осуществляться когерентное накопление навигационных 
сигналов (НС). Главной функцией ЦАР ГНСС является 
обеспечение возможности работы навигационного про-
цессора НАП и соответственно корреляционной обра-
ботки НС в сложных условиях приема. 

Наиболее распространенные на практике алгоритмы 
ПВОС ЦАР [1] работают по критерию минимизации 
мощности выходных колебаний устройства ПВОС при 
выбранных ограничениях на относительное ослабление 
сигналов в заданных направлениях. В данных алгорит-
мах для формирования вектора весовых коэффициентов 
(ВВК), как правило, используется оценка корреляций в 
пространственном или пространственно-временном 
фильтре с формированием ковариационной матрицы 
данных (КМ). Выходным сигналом является процесс, 

представляющий собой аддитивную смесь НС, соб-
ственных шумов аппаратуры и остатков «выбеленных» 
помех. В таких алгоритмах не учитывается информация 
о количестве ИИ, т. е. помех. Алгоритмы работают ав-
томатически при количестве ИИ на единицу меньшем 
числа степеней свободы оценочной КМ. 

Улучшить прием НС с близких к ИИ направлений 
можно на основе методов, использующих для формиро-
вания ВВК главные компоненты разложения оценочной 
КМ по системе собственных векторов [2, 3]. Собствен-
ную систему необходимо разделять на шумовое и сиг-
нальное подпространства. В основе компенсации поме-
ховых колебаний положено свойство ортогональности 
собственных векторов, соотнесенных подпространствам 
шума и сигналов. НС ввиду их пренебрежимо малой 
мощности по отношению к собственным шумам НАП не 
представлены в разложении КМ по собственной системе. 
Поэтому методы относятся к «слепым» и относительно 
просты в технической реализации. Однако отсутствие 
информации о направлениях на навигационные спутни-
ки может привести к ослаблению НС вместе с подавлен-
ной помехой. 

В работе [3] авторов данного доклада характеристи-
кой качества алгоритма ПВОС было выбрано отношение 
мощностей внутриполосных помех на выходе и входе 
устройства ПВОС пS . Однако, величина пS  не учиты-
вает факт возможного ослабления НС при обработке 
сигналов и в итоге недостаточно полно описывает рабо-
тоспособность ЦАР. 

С учетом специфики ЦАР ГНСС для характеристики 
качества работы ПВОС в описываемой постановке зада-
чи выберем величину отношения мощностей НС/шум 
(энергопотенциал) НС ГЛОНАСС, определенной по пи-
ку кросс-корреляционной функции НС на выходе про-
граммного измерительного коррелятора навигационного 
процессора, включенного в состав модели ЦАР. Энерго-
потенциал измеряется статистически с учетом имею-
щихся ошибок определения размерности шумового под-
пространства. Размерности сигнального и шумового 
подпространств дополняют друг друга до количества 
степеней свободы КМ (общее количество собственных 
чисел в разложении по собственной системе). 

В настоящее время развитие теории корреляционного 
анализа еще не завершено, а известные методы оценива-
ния количества сигналов [4–8] по собственной системе в 
реальных условиях эксплуатации аппаратуры, когда 
имеется априорная неопределенность относительно ко-
личества случайных сигналов ИИ, недостаточно иссле-
дованы. 
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Методы оценивания размерности сигнального под-
пространства синтезированы в основном на информаци-
онных критериях [4–7], могут также использоваться эв-
ристические градиентные методы [8]. 

Алгоритм ПВОС ниже редуцирован к простран-
ственной обработке сигналов (ПОС), что не меняет сущ-
ности рассмотрения. 

В настоящем докладе в отличие от работ [2–4, 6, 7] 
исследована эффективность работы ПОС с привлечением 
алгоритмов оценивания размерности сигнального (или 
шумового) подпространства, включая градиентные. Ис-
точники сигналов интерпретированы как точечные ИИ, 
расположенные в несовпадающих точках пространства. 

II. ПОДПРОСТРАНСТВА СИСТЕМЫ СОБСТВЕННЫХ ВЕКТОРОВ 
КОВАРИАЦИОННОЙ МАТРИЦЫ 

Ниже для облегчения понимания материала повто-
рим выкладки из работы авторов доклада [5]. Пусть L – 
количество ИИ, далее сигналов. Пусть имеется M син-
хронизированных общим гетеродином каналов обработ-
ки сигналов, принимаемых антенной решеткой (АР), 
состоящей из N излучателей, в рассматриваемом случае 
M = N. Излучатели расположены в дальней зоне по от-
ношению к ИИ. В момент времени kt  наблюдения на 
выходах M-элементной АР можно записать в виде век-
тора-столбца 

     k k kt t t x As n , 

где матрица  1 , , LA a a  размером ( )M L  являет-
ся указательной (фокусирующей, формирующей), la  – 
неслучайный комплексный вектор-столбец, описываю-
щий амплитудно-фазовое распределение l-го сигнала на 

N антенных элементах,      1 , , ,T
k k L kt s t s t   s   

 l ks t  – комплексная амплитуда сигнального колебания 
от l-го ИИ в k-й момент времени, L – количество ИИ. 
Вектор  ktn  представляет собой вектор собственных 
шумов, приведенных к выходам антенных элементов. 

Пусть     H
s k kE t tR s s  – ковариационная матрица 

сигналов,     H
n k kE t tR n n  – ковариационная матрица 

шумов, E – знак усреднения по реализациям. Будем ис-
ходить из предположения, что а) сигналы – стационар-
ные центрированные случайные процессы могут быть 
статистически независимыми, частично коррелирован-
ными друг с другом или когерентными; б) шумы – про-
странственно некоррелированные «квазибелые» колеба-
ния с дисперсией 2 . Тогда 2

n MR I  и КМ суммы 
входных сигналов размерности ( )M M  имеет вид: 

2σH
s M R AR A I . (1) 

Если сигналы статистически независимы или частич-
но коррелированы, то ранг  srank LR . Если есть коге-
рентные источники, то ранг sR  уменьшается на количе-
ство групп когерентных источников и   srank LR . 
Далее предположим, что все ИИ некогерентны. Если 

столбцы матрицы линейно независимы (что выполняется, 
когда направления на ИИ различны), тогда  rank LA  

и  H
srank LAR A . Таким образом, матрица H

sAR A  

имеет L ненулевых и ( )M L  нулевых СЧ. Пусть 

1

M
H c H

s m m m
m

 AR A e e  – разложение эрмитовой матрицы 

[2, 5] H
sAR A  по системе собственных векторов, где ве-

щественные СЧ расположены в порядке убывания 

1 2 1 2λ λ λ λ λ λ 0c c c c c c
L L L M           (2) 

и   1
M

m me  – соответствующие им собственные векторы. 

Т.к. 2
n M R I , то собственные векторы матрицы R  

совпадают с собственными векторами матрицы 
H

sAR A , а ее СЧ можно записать в виде 2λ λ σc
m m  , 

если 1 m L  , или в виде 2
m   , если 1L m M   . 

На практике доступно конечное количество tK  от-
счетов данных:  X AS N , где    1 , , Ktt t   X x x , 

   1 , , Ktt t   S s s ,    1 , , Ktt t   N n n , по которым 

можно получить состоятельную и асимптотически эф-
фективную оценку [9] матрицы R  (1): 

   
1

1 1ˆ
1 1

Kt H H
k k

t tk
t t

K K
 

 R x x XX . (3) 

Элементы оценочной КМ (3) являются случайными 
величинами и имеют совместное распределение плотно-
сти вероятности Уишарта [9]. Собственные числа шумо-
вого подпространства в силу случайного характера оце-
ночной КМ (3) не равны между собой, их разброс зави-
сит от длины выборки tK . Собственные числа сигналь-
ного подпространства характеризуют мощности помех. 

III. МЕТОДЫ, ОСНОВАННЫЕ НА ИНФОРМАЦИОННЫХ  
ТЕОРЕТИЧЕСКИХ КРИТЕРИЯХ 

В [10] показано, что при tK M  критерием макси-
мального правдоподобия для проверки гипотезы о том, 
что первые l СЧ больше последних ( )M l  СЧ (шумо-
вые собственные числа теоретически при стремящемся к 
бесконечности времени накопления равны между собой), 
служит выражение 

    1
1

1

1 λ
ln

λ

M

k
k l

t
M M l

k
k l

M l
l K M l  



 

 
 
 

 
    

      
  





, (4) 

в котором отношение в скобках – это отношение средне-
го арифметического ( )M l  наименьших собственных 
значений к их среднему геометрическому. 
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На основе (4) сформированы информационные кри-
терии, которые в общем виде записываются как 
   ρl l  , где  l  – штрафная функция, которая 

определяется количеством степеней свободы модели. 
Количество степеней свободы модели равно  2l M l . 

Выражение для информационного критерия AIC 
(Akaike Information Criterion): 

     2AIC l l l M l    , 

  arg minAIC
l

l AIC l . (5) 

Для информационного критерия MDL (Minimum De-
scription Length – минимальная длина описания) [10]: 

      1 2 1 ln
2 tMDL l l l M l K     , 

  arg minMDL
l

l MDL l . 
(6) 

Среднее геометрическое меньше среднего арифмети-
ческого за исключением случая равенства чисел. Отсюда 
следует, что для истинной КМ информационный крите-
рий примет минимальное значение, когда l соответствует 
количеству сигнальных СЧ. При использовании оценоч-
ной КМ, т.е. неравных между собой шумовых СЧ, или 
при когерентных ИИ (равных между собой сигнальных 
СЧ) информационные критерии работают с ошибками. 

IV. ГРАДИЕНТНЫЕ МЕТОДЫ ОЦЕНИВАНИЯ ПОДПРОСТРАНСТВ 
Как следует из (2), сигнальные СЧ больше, чем шу-

мовые, контраст между этими группами СЧ увеличива-
ется с tK , а шумовые СЧ стремятся стать одинако-
выми. Поэтому, если рассчитать градиент собственных 
чисел по формуле 

(1)
1λ λ λ ,m m m   1, 2,..., , , 1, m L M  

то значение градиента (1)λL  будет существенно больше 
градиентов (1) (1)

1 1λ , , λ .L M    На этом свойстве СЧ осно-
ван критерий EGM1 [8]. Критерий EGM2 представляет 
собой модификацию критерия EGM1, использующую 
натуральные логарифмы СЧ. 

Алгоритм EGM1: 

 расчет СЧ матрицы R̂ и их упорядочивание в по-
рядке убывания; 

 расчет среднего градиента    (1)
1λ λ λ 1M M     

и градиентов (1)
1λ λ λ ,m m m    1, 2, , 1m M  ; 

 нахождение всех m, удовлетворяющих условию 
(1) (1)λ λ ,m    и построение ряда    (1) (1)

k mm m    ; 

 определение члена ряда ,0m  первого в последнем 
непрерывном блоке (по k) ряда  km . Тогда оце-
ниваемое количество ИИ находится по формуле 

1 0 1EGMl m  . (7) 

Алгоритм EGM2: 

 расчет СЧ и их упорядочивание в порядке убыва-
ния; 

 расчет среднего градиента    (2)
1λ ln λ / λ 1M M    

и градиентов (2)
1λ λ / λ ,m m m   1, 2, , 1m M  ; 

 нахождение всех m, удовлетворяющих условию 
(2 ) (2)λ λ ,m    и построение ряда    (2) (2)λ λk mm m    ; 

 определение члена ряда ,0m  первого в последнем 

непрерывном блоке (по k) ряда  km . Тогда фор-
мула для оценки ИИ аналогична (7): 

2 0 1EGMl m  . (8) 

Достоверность всех методов определения размерно-
сти сигнального подпространства зависит [5] от отноше-
ния «сигнал–шум» (ОСШ), протяженности реализации 
процесса tK , а также от отношения L M . 

Вследствие высокой сложности аналитических рас-
четов ниже эффективность определена на статистиче-
ской модели ЦАР методом Монте-Карло при 300 прове-
денных испытаниях. Использована модель данных, за-
данная формулами (1)–(3) и алгоритмы, заданные фор-
мулами (4)–(8). 

V. ДОСТОВЕРНОСТЬ АЛГОРИТМОВ ОЦЕНИВАНИЯ 
КОЛИЧЕСТВА ИИ 

Описание модели. Действовало 6 некогерентных ИИ 
с одинаковой мощностью. Направления падения плоских 
фронтов волн на линейную эквидистантную антенную 
решетку различалось на 10°, ОСШ варьировалось от –10 
до 30 дБ, количество отсчетов tK  выбрано 1024. Коли-
чество антенн изменялось от 8 до 12. Определялись ве-
роятности успеха выполнения вышеописанных алгорит-
мов (см. рис. 1). 

 
Рис. 1 Достоверность алгоритмов оценивания числа ИИ 

Достоверность всех алгоритмов приблизительно оди-
накова. Незначительно, на 1 дБ по отношению ОСШ, 
выигрывает алгоритм AIС и на 1 дБ проигрывают алго-
ритмы EGM1 и EGM2. Как видно из рис. 1, вероятность 
успешного выполнения алгоритмов растет с увеличени-
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ем числа M и ростом ОСШ. Однако для 9 и 8 излучате-
лей вероятность правильного определения количества 
ИИ может быть незначительно ниже 100% даже при 
больших значениях ОСШ. 

VI. ЭФФЕКТИВНОСТЬ ПОС С ПРИМЕНЕНИЕМ АЛГОРИТМОВ 
ОЦЕНИВАНИЯ КОЛИЧЕСТВА ИИ 

В работе авторов доклада [3] описаны основанные на 
методе главных компонент алгоритмы ПОС MPE (оце-
нивание по минимуму мощности) и MNE (оценивание 
по минимуму нормы вектора) в предположении извест-
ной размерности сигнального подпространства. 

В программной модели создана обстановка, когда ко-
личество ИИ K неизвестно. В модели выполняется опе-
ративное оценивание размерности шумовой подматрицы 

шΓ  диагональной матрицы, сформированной из чисел 
обратных собственным числам матрицы R̂ . Эта размер-
ность определена как дополнение оценочной величины 
K до суммарного количества СЧ, получающегося при 
разложении оценочной КМ по собственной системе. 
Оценка K выполнена с помощью алгоритмов, заданных 
формулами (4) и (7). 

 
Рис. 2 Кросскорреляционная функция НС 

На рис. 2 в качестве базы для сравнения изображена 
кросскорреляционная функция НС, построенная измери-
тельным программным коррелятором при уровне помехи 
относительно собственных шумов аппаратуры (ОСШ) в 
40 дБ. Энергопотенциал НС по пику кросскорреляцион-
ной функции равен 11,4 дБ для MNE (синяя линия) и 
11,1 дБ для MPE (красная линия). На рис. 2 вертикальная 
ось оцифрована в разах. 

В табл. 1 представлены значения энергопотенциала 
(ЭП) НС, определенные с помощью программного изме-
рительного коррелятора модели при различных ОСШ. 
Сигнал интерпретируется как колебания помех. Цифро-
вая обработка сигналов произведена в комплексной об-
ласти после дискретизации выходных колебаний радио-
приемных каналов в полосе обработки 17 МГц и перено-
са дискретных спектров на видеочастоту с помощью 
квадратурных детекторов. НС имел уровень минус 31 дБ 
относительно собственных шумов аппаратуры. 

ТАБЛИЦА 1 ЭФФЕКТИВНОСТЬ ПОС, ПРОИЗВЕДЕННОЙ НА ОСНОВЕ 
МЕТОДА ГЛАВНЫХ КОМПОНЕНТ 

№ 
п.п. 

ОCШ, 
дБ 

ЭП НС на 
входе 

устройства 
ПОС (метод 
MNE), дБГц 

ЭП НС на 
выходе изме-
рительного 

коррелятора, 
дБГц 

Примечание 

1 –∞ 12,0 11,5 Помеха не 
действует 

2 40 –∞ 11,4  
3 45 –∞ 9,8  
 50 –∞ 8,6 Порог потери 

работоспособ-
ности 

VII. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
В изложенном материале дополнены и обобщены ре-

зультаты работ авторов доклада [3, 5], посвященных раз-
витию метода главных компонент корреляционного ана-
лиза применительно к пространственно-временной об-
работке НС ГНСС. 

С помощью энергетического критерия на программ-
ной модели показано, что эффективность ЦАР при обра-
ботке НС методами MNE, MPE, критерием которой яв-
ляется работоспособность коррелятора навигационного 
процессора НАП, сохраняется вплоть до значений «по-
меха–шум» 45–50 дБ. 

Из описанных алгоритмов оценивания количества 
сигналов предпочтительными для реализации являются 
градиентные как практически не уступающие в досто-
верности оптимальным алгоритмам, синтезированным 
по информационным критериям, но вычислительно бо-
лее простые. 
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Аннотация—В работе рассмотрен вопрос о возможно-
сти создания лунной навигационной спутниковой системы 
и лунной орбитальной базы на основе высоких околокру-
говых орбит искусственного спутника Луны. Исследуются 
две важные задачи сложной проблемы построения лунной 
навигационной орбитальной системы для навигационного 
обеспечения предстоящего освоения Луны. В первую оче-
редь приведены результаты анализа задачи орбитальной 
эволюции при движении КА в реальном поле Луны под 
влиянием гравитационных возмущений. Показано, что 
высокие полярные околокруговые орбиты искусственного 
спутника Луны (ИСЛ) достаточно устойчивы. Рассмотре-
на также задача выведения КА на данные орбиты ИСЛ с 
использованием нескольких схем выведения. Дан анализ 
возможной конфигурации лунной навигационной спутни-
ковой системы. Сделан вывод о принципиальной возмож-
ности построения такой навигационной системы и базы на 
основе высоких околокруговых орбит ИСЛ.  

Ключевые слова—космический аппарат, лунная навига-
ционная спутниковая система, лунная орбитальная база, 
высокие орбиты спутника Луны, полярные орбиты, грави-
тационные возмущения.  

I. ВВЕДЕНИЕ 

A. Постановка задачи 
В работе рассмотрена возможность создания лунной 

навигационной спутниковой системы и лунной орби-
тальной базы на основе высоких околокруговых орбит 
искусственного спутника Луны (ИСЛ). Сначала отме-
тим, что наша отечественная лунная космическая нави-
гация, в частности автономная, имеет славную историю. 
Достаточно упомянуть КА Е-6 – «Луну-9» [1] и пилоти-
руемый проект облета Луны Л-1 [2]. Впервые идею со-
здания навигационной системы спутников вокруг Луны, 
по нашему мнению, высказал О.В. Гурко в беседе с В.В. 
Ивашкиным ~в 2010 г. После этого мы начали исследо-
вать данную задачу. 

Создание лунной навигационной спутниковой систе-
мы (ЛНСС) требует решения целого комплекса задач, 
главными из которых представляются следующие две 
задачи: 

 определение параметров устойчивых орбит, при-
годных для построения ЛНСС, а также возможной 
конфигурации такой системы. Ранее решением 
данного вопроса занимались Аким Э.Л., Лидов 
М.Л., Вашковьяк М.А., Голиков А.Р., Ивашкин 

В.В., Чеботарев В.Е., Болкунов А.И. [3] и др. 
Предварительный анализ показал, что определен-
ной устойчивостью обладает околокруговая орби-
та высотой 1000 км и более и наклонением ~60°–
120°. На таких орбитах ИСЛ влияние возмущений 
от гармоник лунного гравитационного поля уже 
достаточно мало, а влияние возмущений от поля 
Земли еще мало; 

 поиск наилучшего метода выведения спутников 
при построении такой системы. Отметим, что ранее 
данная задача решалась рядом авторов в Кеплеров-
ской модели центрального поля Луны [4–5]. 

II. АНАЛИЗ УСТОЙЧИВОСТИ ОРБИТ ИСЛ ДЛЯ 
ПОСТРОЕНИЯ ОРБИТАЛЬНОЙ ЛУННОЙ НАВИГАЦИОННОЙ 

СИСТЕМЫ И ОРБИТАЛЬНОЙ ЛУННОЙ БАЗЫ 
Проблема построения орбитальной лунной навигаци-

онной спутниковой системы и орбитальной лунной базы 
признана актуальной. Поэтому указанная задача иссле-
довалась в ряде организаций: ЦНИИмаш, АО «НПО Ла-
вочкина»; ИПМ им. М.В. Келдыша РАН; РКК «Энер-
гия», ИНАСАН. Специалистами ЦНИИмаш (Болкуно-
вым А.И., Сердюковым А.И., Игнатовичем Е.И. и 
Золкиным И.А.) был проведен анализ проблемы постро-
ения лунной системы, а также была опубликована в 
журнале «Полет» [3] работа «Выбор орбитальной груп-
пировки для лунной информационно-навигационной 
обеспечивающей системы» в журнале «Полет». Были 
подтверждены указанные предварительные результаты и 
получен ряд новых.  

Специалисты АО «НПО Лавочкина» (Гордиенко Е.С., 
Симонов А.В., Сысоев В.К.) совместно со специалистами 
ИПМ им. М.В. Келдыша РАН (Голиковым А.Р., Ивашки-
ным В.В.), а также ИНАСАН (Багровым А.В.) подтвер-
дили прежние результаты, развили новые методы и пред-
ложили новые методики, на основе которых удалось по-
лучить ряд научных результатов по навигационному 
обеспечению лунных исследований и освоения Луны [6].  

Следует отметить, что Сысоев В.К. получил резуль-
таты, анализируя системы с минимальным количеством 
спутников, выполняющие ограниченные задачи, введе-
ние которых в эксплуатацию выгодно с точки зрения 
минимизации денежных затрат. Тем не менее если рас-
сматривать возможную систему как многофункциональ-
ную, то есть способную решать сразу же несколько за-
дач: навигации, связи, ретрансляции, наблюдения за 
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объектами дальнего космоса, то, как стало ясно, необхо-
димо рассматривать системы с большим числом спутни-
ков (аналог системы ГЛОНАСС, но для Луны). 

Анализ показал, что для создания стабильной систе-
мы спутников вокруг Луны подходят высокие околокру-
говые орбиты ИСЛ, с использованием которых может 
быть создана также лунная орбитальная база.  

Далее рассмотрим подробнее свойства такого семей-
ства орбит ИСЛ. Для построения системы спутников, 
способной решать поставленные задачи в течение дли-
тельного времени, кроме задачи выведения, необходимо 
обеспечить стабильность орбит КА. На первом этапе 
исследования в процессе поиска устойчивых орбит ос-
новными требованиями к ним являлись стабильность 
высоты полета КА и видимость 3-4 КА из любой точки 
на поверхности Луны. 

Анализ влияния различных возмущений на эволю-
цию высоких орбит ИСЛ радиусом a0  [4;9] тыс. км 
показал, что на параметры орбиты КА сильнее всего 
влияют возмущения от гравитационного поля Земли, 
меньше – от гравитационного поля Луны с его нецен-
тральностью в разложении в ряд по сферическим функ-
циям [8x8], а гравитационное поле Солнца и давление 
солнечного света оказывают слабое влияние на движе-
ние КА по орбитам ИСЛ. 

A. Анализ эволюции орбит ИСЛ 
При анализе эволюции орбит ИСЛ было выполнено 

моделирование движения КА в рамках задачи четырех 
тел – КА, Луны с учетом ее нецентральностью в разло-
жении селенопотенциала в ряд по сферическим функци-
ям 8х8, Земли и Солнца как материальных точек. Дви-
жение КА определяется численным интегрированием 
системы дифференциальных уравнений движения точки 
в невращающейся селеноцентрической геоэкваториаль-
ной системе прямоугольных координат OXYZ. При этом 
используются среднее равноденствие и средний геоэква-
тор стандартной эпохи J2000.0. Здесь дифференциаль-
ные уравнения, описывающие селеноцентрическое дви-
жение КА, имеют вид: 

2 2
12 3 3 3

μ
μ i iM

i i M
i i

d
dt r r r r

 
   
 


    


r r rr r a ,

| |
             (1) 

где r– селеноцентрический радиус-вектор КА; μi и ri – 
гравитационные параметры и селеноцентрические ради-
ус-векторы возмущающих небесных тел, причем возму-
щение соответствует при i=1 притяжению Земли, а при 
i=2 – притяжению Солнца; aM={aMx,aMy,aMz} – возмущаю-
щее ускорение, вызванное нецентральностью поля тяго-
тения Луны с разложением селенопотенциала в ряд по 
сферическим функциям 8х8. Векторы состояния Земли и 
Солнца берутся из табличных эфемерид DE 421 [7]. 

За основные параметры задачи взяты: n времен под-
лета к Луне и перехода КА на высокие круговые орбиты 
ИСЛ t0i; начальные значения элементов орбиты Ω0, i0, a0, 
e0=0, u0=0°. Для решения поставленной задачи вводится 
понятие условного времени существования (УВС) КА, 
которое определяется как промежуток времени между 
началом моделирования до момента, когда форма орби-
ты КА изменится на 1%. 

Вводится функционал задачи: УВС КА: TУ=te1−t0i, где 
te1={t: (|∆rߨ|/а0 ) = 0.01 или |∆rα|/а0)=0.01}, ∆rߨ =(rߨ −r0ߨ), 
∆rα=(rα−rα0). Критерием решения задачи является макси-
мизация УВС КА (TУ→max) на множестве параметров 
(t0i, Ω0, a0, i0). Делается пересечение по параметрам (Ω0, t0i) 
в плоскости (a0, i0). На рис. 1 приведен пример таких об-
ластей для некоторых дат: 

1а – 05.05.2016; 1б – 30.03.2019; 1в – 06.04.2019; 1г – 
12.04.2019. 

 
а – 05.05.2016 

 
б – 30.03.2019 

 
в – 06.04.2019 
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г – 12.04.2019 

Рис. 1. Общие области устойчивости орбит, изолинии УВС TУ≥1.5 лет 
для времен t0i, где i=1, 2, 3 и 4 

Делается пересечение данных областей по парамет-
рам (Ω0, t0i) на плоскости (a0, i0). На рис. 1 приведены об-
щие области устойчивости для рассмотренных дат с 
условным временем существования Tу больше 1,5 лет. 

 
Рис. 2. Общая область устойчивости орбит ИСЛ (красный цвет) c 
TУ≥1.5 лет для 4 рассматриваемых дат 

Исследование показывает, что существуют даты, для 
которых области устойчивости не являются пустым 
множеством. Так, на рис. 2 показаны 3 области устойчи-
вости, выделенные красным цветом: 

 первая область – i0  (63°, 67°) и a0  [4, 4.4] 
тыс. км (подлет к Луне с севера N, Ω=270°);  

 вторая область – i0  (113°, 116°) и a0  [4, 4.4] 
тыс. км ( подлет к Луне с юга S, Ω=90°); 

 третья область – i0  (81°, 96°) и a0  [4.8, 5.3] 
тыс. км ( подлет к Луне и с юга, и с севера S/N, 
Ω=90°/270°). 

Также был выполнен анализ возможных конфигура-
ций ЛНСС с точки зрения обзора поверхности Луны и 
устойчивости всей орбитальной группировки КА в це-
лом. В табл. 1 приведены показатели доступности 3 и 
более КА (Д3), а также 4 и более КА (Д4) из любой точ-
ки на поверхности Луны без учета рельефа (h=0°), а так-
же с его учетом (h=5°) для возможных вариантов лунной 
спутниковой системы. Из ее анализа получено, что 
наиболее пригодной конфигурацией для создания лун-
ной орбитальной спутниковой системы является вариант 
2 с радиусом орбиты 4400 км. 

TABLE I.  ДОСТУПНОСТЬ NKA≥3 И NKA≥4 ДЛЯ СИСТЕМ С ОБЩИМ 
ЧИСЛОМ КА В СИСТЕМЕ 15 И БОЛЕЕ 

В a0, км i0,° Ω0, ° u0, ° Д3 
h=0° / h=5° 

Д4 
h=0° / h=5° 

1 6000 
65 

30, 150, 
270/90, 
210, 330 

0, 24, 48 1/0.994 0.998/0.926 

4250 0.985/0.945 0.858/0.641 

2 0, 20, 40 

1/0.998 0.999/0.953 

4400 
66 30, 150, 

270/90, 
210, 330 

1/0.999 0.999/0.964 
11
3 1/1 0.999/0.961 

3 4250 65 0, 90, 
180, 270 

0, 22.5, 
45, 67.5 

1/0.990 0.865/0.703 
4400 1/0.993 0.880/0.735 

 
В табл. 1 варианты в 1-й колонке В соответствуют 

трем различным вариантам конфигураций спутниковой 
системы по аналогии NПЛNKA=N∑, где NПЛ – число плос-
костей, NKA – число КА в плоскости, N∑ – суммарное 
число КА: 

1) 3х5=15; 2) 3х6=18; 3) 4х4=16. 

В табл. 1 полужирным выделен наилучший вариант 
конфигураций. 

B. Анализ устойчивости спутниковой системы 
После анализа полученных выше результатов были 

сформированы варианты СС с a0=4400 км: 

1. 3х6 Ω1={30°, 150°, 270°}, i1=66°; 

2. 3х6 Ω2={90°, 210°, 330°}, i2=66°; 

3. 3х6 Ω3={30°, 150°, 270°}, i3=113°; 

4. 3х6 Ω4={90°, 210°, 330°}, i4=113°. 

КА внутри плоскости расположены через 60° друг от 
друга, а разница между u0 равна 20°. Предпочтительны 
варианты 1 и 4, требующие наименьших затрат на кор-
рекцию эксцентриситета орбиты. По критерию миними-
зации числа корректируемых КА выгоднее вариант 2. 

На рис. 3 приведена схема конфигурации, пригодной 
для создания лунной орбитальной спутниковой системы. 

 

Рис. 3. Пример конфигурации КА для создания спутниковой системы 

На рис. 2 черной точкой отмечены параметры орби-
ты, которую мы выбрали для анализа наилучшего метода 
выведения КА при построении ЛНСС. На рис. 4 пред-
ставлен условно типовой КА на круговой полярной ор-
бите ИСЛ радиусом 5 тыс. км. 
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Рис. 4. Лунный КА-база 

III. АНАЛИЗ СХЕМЫ ВЫВЕДЕНИЯ КА НА ВЫСОКИЕ 
ПОЛЯРНЫЕ ОРБИТЫ ИСЛ 

На данном этапе исследований выполнен анализ и 
выбор наилучшей схемы выведения КА на высокие по-
лярные (i0=90°) круговые (e0=0) орбиты ИСЛ радиусом  
5 тыс. км. Рассматриваются схемы прямого перелета КА 
с Земли на Луну с одно-, двух- и трехимпульсным тор-
можениями для перехода на круговую орбиту ИСЛ. 

В качестве схемы выведения используется «класси-
ческая» для АО «НПО Лавочкина» схема выведения, при 
которой ракета космического назначения (РКН) в составе 
ракеты-носителя «Союз-2.1б» с разгонным блоком (РБ) 
«Фрегат» после старта с космодрома Байконур выводит 
КА на низкую опорную орбиту ИСЗ высотой Hоп=200 км 
и наклонением iоп=51.6°. Далее РБ «Фрегат» выводит КА 
на траекторию полета к Луне. Масса КА при подлете к 
Луне составляет m0≈2040 кг. Основной двигатель двига-
тельной установки имеет следующие характеристики: 
тяга P=420 кГс, удельная тяга Pуд=298.7 с. 

На рис. 5–7 представлены схемы выведения КА с од-
но- [8] и трехимпульсным [9] торможениями при пере-
ходе КА на высокие орбиты ИСЛ, а также частного слу-
чая трехимпульсного выведения – двухимпульсного пе-
рехода [10–11], при котором промежуточный импульс не 
сообщается, а высота в периселении при переходе на 
конечную орбиту поднимается за счет возмущений от 
центрального поля Земли. При этом для всех схем рас-
сматривается вариант подлета КА к Луне из южной по-
лусферы мира S. 

 
Рис. 5. Схема одноимпульсного перехода КА на высокую круговую 
орбиту ИСЛ 

 
Рис. 6. Трехимпульсная схема перехода КА на высокую круговую 
орбиту ИСЛ 

 
Рис. 7. Двухимпульсная схема перехода КА на высокую круговую 
орбиту ИСЛ 

На рис. 8–10 представлены сравнительные характе-
ристики этих трех схем выведения, такие как суммарная 
характеристическая скорость (рис. 8), подлетное накло-
нение (рис. 9), время движения КА по орбитам вокруг 
Луны (рис. 10) при данном выведении. 

 
Рис. 8. Зависимости суммарной характеристической скорости выведе-
ния КА для одно- (красный цвет), двух- (синий цвет) и трехимпульс-
ного (фиолетовый цвет) переходов на высокую полярную круговую 
орбиту ИСЛ от даты подлета КА к Луне в 2030 г. 

 
Рис. 9. Зависимости подлетного наклонения для двух- (синий цвет) и 
трехимпульсного (красный цвет) переходов на высокую полярную 
круговую орбиту ИСЛ от даты подлета КА к Луне 

 
Рис. 10. Зависимости времени движения КА по орбитам вокруг Луны 
для двух- (синий цвет) и трехимпульсного (красный цвет) переходов на 
высокую полярную круговую орбиту ИСЛ от даты подлета КА к Луне 
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A. Численные результаты. Сравнение вариантов 
торможения 
Основные массово-энергетические характеристики 

рассмотренных выше вариантов торможения, а также 
результаты их сравнения приведены в табл. 1. 

TABLE II.  МАССОВО-ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ ПЕРЕХОДА НА ВЫСОКУЮ ПОЛЯРНУЮ КРУГОВУЮ 

ОРБИТУ ИСЛ ДЛЯ 2030 ГОДА 

r1, 
км 

af, 
тыс. 
км 

r2
(3), 

тыс. 
км 

r2
(2), 

тыс. 
км 

∆Vf
(3), 

м/с 
∆Vf

(2), 
м/с 

∆Vf
(1), 

м/с 
mf

(3), 
кг 

1838.57 5 45 46.5 
65.5 

560 
616 

525 
577 

639 
732 

1675.047 
1705.048 

mf
(2), кг mf

(1), м/с δVf
(1-3), м/с δVf

(1-2), м/с 
1652.894 
1684.797 

1588.717 
1639.966 

79 
116 

114 
155 

δVf
(3-2), м/с δmf

(3-1), кг δmf
(2-1), кг δmf

(2-3), кг 
35 
39 

44.831 
64.177 

65.082 
86.330 

20.251 
22.153 

 
Здесь и далее индексы (1), (2) и (3) соответствуют ха-

рактеристикам одно-, двух- и трехимпульсного варианта 
выведения КА, индексы (1-3) и (3-1) означают разницу 
соответствующих величин в одно- и трехимпульсном 
вариантах выведения, индексы (1-2) и (2-1) означают 
разницу соответствующих величин в одно- и двухим-
пульсном вариантах выведения, индексы (2-3) и (3-2) 
означают разницу соответствующих величин в двух- и 
трехимпульсном вариантах выведения, верхние числа в 
ячейках соответствуют наименьшим величинам соответ-
ствующего параметра, а нижние числа – его наибольшим 
величинам. 

Из анализа табл. 2, а также рис. 8 видно, что для за-
данной схемы выведения РН «Союз-2.1б» с РБ «Фрегат» 
выигрыш трехимпульсного выведения над одноимпуль-
сным δVf

(1-3) по суммарной характеристической скорости 
меняется в пределах от ~ 79 м/с до ~ 116 м/с, а по конеч-
ной массе КА δm(3-1) – от ~ 45 кг до 64 кг, выигрыш дву-
химпульсного выведения над трехимпульсным по сум-
марной характеристической скорости – δVx

(3-2) – 
от ~ 29 м/с до ~ 35 м/с – без учета коррекций, а по ко-
нечной массе КА δm(2-3) от ~ 20 кг до 22.2 кг и выигрыш 
двухимпульсного выведения над одноимпульсным по 
суммарной характеристической скорости δVx

(1-2) – от 
~ 114 м/с до ~155 м/с, а по конечной массе КА δm(2-1) от 
~ 65 кг до ~ 86.3 кг. 

Также из анализа рис. 8 и табл. 1 видно, что для 
наилучшего варианта двухимпульсного выведения на 
конечную орбиту в 2030 году суммарная характеристи-
ческая скорость ∆Vf

(2) меняется в диапазоне от ~525 м/с 
до ~577 м/с, при этом масса КА на целевой орбите варь-
ируется от ~ 1652.9 кг до ~1694.8 кг. Также анализ рис. 9 
показывает, что влияние возмущений так сильно воздей-
ствует на траекторию, что в случае двухимпульсного 
выведения подлетное наклонение i0 в зависимости от 
даты перехода КА на орбиту ИСЛ меняется в пределах 
от ~32° до ~66°, а в случае трехимпульсного – от ~55° до 
~77°. Таким образом, диапазон изменения подлетного 
наклонения в двухимпульсном случае составляет ~34° 
(рис. 9) и будет существенно шире, чем в трехимпульс-
ном варианте, для которого разброс равен ~22°. Такая же 
картина наблюдается и для времени движения КА по 
орбитам вокруг Луны при переходе, изображенного на 
рис. 10. Из анализа рис. 10 видно, что в случае двухим-

пульсного торможения длительность перехода меняется 
в пределах от ~4.2 суток до ~8.1 суток, а в трехимпульс-
ном – в пределах от ~ 3.77 суток до ~ 3.97 суток. 

В будущих работах авторы планируют представить 
результаты объединенного анализа выведения одно-, 
двух- и трехимпульсного торможений для перехода на 
высокие круговые орбиты ИСЛ при подлете к Луне как с 
севера N, так и с юга S. 

IV. ВЫВОДЫ 
1. Высокие круговые орбиты ИСЛ могут быть ис-

пользованы для построения многофункциональ-
ной лунной навигационной спутниковой системы 
ЛНСС.  

2. Выбранная конфигурация может быть использо-
вана для создания такой системы. 

3. На полярных околокруговых орбитах радиусом 
~5 тыс. км можно разместить также орбитальную 
окололунную базу. 

4. Время активного существования навигационных 
спутников составляет ~10 лет (при условии под-
держания орбиты с помощью небольших коррек-
ций ~ раз в 1.5 года).  

5. На интервале дат подлета КА к Луне с 01.01.2030 
по 31.12.2030 года получены численные и графи-
ческие результаты анализа для всех рассмотрен-
ных вариантов торможения. Проведено сравне-
ние результатов, полученных для двухимпульс-
ного перехода, с его одноимпульсными и тре-
химпульсными аналогами. 

6. Показано, что для заданной схемы выведения РН 
«Союз-2.1б» с РБ «Фрегат» выигрыш трехимпуль-
сного выведения над одноимпульсным δVf

(1-3) по 
суммарной характеристической скорости меняет-
ся в пределах от ~ 79 м/с до ~ 116 м/с, а по конеч-
ной массе КА δm(3-1) – от ~ 45 кг до 64 кг. Выигрыш 
двухимпульсного выведения над трехимпульсным 
по суммарной характеристической скорости – 
δVx

(3-2) – от ~ 29 м/с до ~ 35 м/с, а по конечной мас-
се КА δm(2-3) от ~20 кг до 22.2 кг и выигрыш дву-
химпульсного выведения над одноимпульсным по 
суммарной характеристической скорости δVx

(1-2) – 
от ~ 114 м/с до ~155 м/с, а по конечной массе КА 
δm(2-1) от ~ 65 кг до ~ 86.3 кг. Для такой схемы вы-
ведения для варианта с двухимпульсным тормо-
жением при переходе на конечную орбиту в 2030 
году суммарная характеристическая скорость ∆Vf

(2) 
меняется в диапазоне от ~525 м/с до ~577 м/с, при 
этом масса КА mf на целевой орбите варьируется 
от ~1652.9 кг до ~1694.8 кг. 

7. Показано, что влияние возмущений так сильно 
воздействует на траекторию, что в случае дву-
химпульсного выведения на полярную орбиту 
подлетное наклонение i0 в зависимости от даты 
перехода КА на орбиту ИСЛ меняется в пределах 
от ~32° до ~66°, а в случае трехимпульсного – от 
~55° до ~77°. Таким образом, диапазон изменения 
подлетного наклонения в двухимпульсном случае 
составляет ~34°, т.е. существенно шире, чем в 
трехимпульсном варианте, для которого разброс 
равен ~22° (рис. 9). Такая же картина наблюдает-
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ся и для длительностей движения КА по орбитам 
вокруг Луны при переходе, рис. 10. Из анализа 
рис. 10 видно, что в случае двухимпульсного 
торможения длительность меняется в пределах от 
~4.2 суток до ~8.1 суток, а в трехимпульсном – в 
пределах от 3.77 суток до ~3.97 суток. 

8. Расстояние в удаленной точке r2 для трехимпуль-
сного варианта принято r2=45 тыс. км, а в дву-
химпульсном случае оно меняется в широком 
диапазоне от 46.5 тыс. км до 65.5 тыс. км, таким 
образом, его разброс составляет ~ 19 тыс. км. 
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