
М. Аль-Мансур, И. Шуаиб, А. Джафар, А. А. Потапов

72 Гироскопия и навигация. Том 27, № 1 (104), 2019

УДК 527.62
DOI 10.17285/0869-7035.2018.27.1.072-092

М. АЛЬ-МАНСУР, И. ШУАИБ, А. ДЖАФАР, А. А. ПОТАПОВ

АНАЛИТИЧЕСКИЙ АЛГОРИТМ ОЦЕНКИ ПРОСТРАНСТВЕННОГО
ПОЛОЖЕНИЯ И КУРСА ОБЪЕКТА

В статье описывается модифицированный адаптивный
аналитический алгоритм оценки пространственного поло-
жения
и курса объекта, основанный на синтезе данных инерциаль-
ного измерительного модуля (ИИМ), магнитометров и ско-
рости, вырабатываемой приемником GPS. В первую очередь
на основе выходной информации от датчиков угловой скоро-
сти (ДУС), входящих в состав ИИМ, рассчитываются кине-
матические углы Эйлера, после чего содержащиеся в них по-
грешности компенсируются с помощью выходных данных,
полученных от акселерометров и магнитометров, а также
скоростных измерений. При этом нет необходимости в зна-
нии моделей систематической и случайной погрешностей
используемых датчиков; фильтр Калмана не используется.
Адаптация алгоритма производится на основе классификации
маневра (отсутствие маневра, слабый маневр, сильный ма-
невр), в зависимости от интенсивности которого настраи-
ваются параметры соответствующих фильтров.

Компьютерное моделирование с использованием смодели-
рованных и реальных полетных данных показало, что предло-
женный алгоритм дает приемлемые результаты по сравнению
с расширенным фильтром Калмана.

Ключевые слова: курсовертикаль, ИИМ на микроэлектромехани-
ческой системе (МЭМС), магнитометры, GPS, синтез данных,
беспилотный летательный аппарат (БПЛА), классификация маневра,
расширенный фильтр Калмана.

Введение

Оценка пространственного положения и курса объекта является фундамен-
тальным процессом во всех системах управления и навигации движущегося
объекта, будь то система подводной навигации или наведения летательного ап-
парата [1], и существует обширная литература, посвященная этой теме [1, 2].
В основе навигационных алгоритмов для оценки пространственного положения
и курса обычно лежит фильтр Калмана, в том числе расширенный фильтр Кал-
мана (РФК, EKF) и ансцентный фильтр Калмана (АФК, UKF) [1, 2, 3, 4, 19].
Вместе с тем одной из наиболее важных особенностей этих алгоритмов является
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необходимость точного знания моделей и оценок случайных погрешностей ис-
пользуемых датчиков, в значительной степени влияющих на итоговую точность
решения рассматриваемой задачи оценивания [5]. В статье предложен алгоритм
оценки пространственного положения и курса на основе данных имеющихся бор-
товых датчиков без использования фильтра Калмана.

Как правило, накопленные погрешности оценки пространственного положения
и курса корректируются путем комплексирования данных измерений от ИИМ
с данными измерений корректирующих датчиков, таких как GPS-приемники
и магнитометры [3]. Предлагаемый алгоритм применительно к БПЛА начинается
с расчета на основе выходных данных ДУС кинематических углов Эйлера с по-
следующей коррекцией содержащихся в них погрешностей по двум независимым
каналам (рис. 1). Первый канал выполняет коррекцию погрешности вырабатыва-
емого курса, основываясь на комплементарном фильтре и выходных данных
магнитометров. Второй канал осуществляет коррекцию погрешностей выраба-
тываемых углов наклона с помощью выходных данных акселерометров, магни-
тометров и значений абсолютной скорости, полученных от приемника GPS.

Рис. 1. Принципиальная блок-схема предложенного алгоритма

Далее статья организована следующим образом. Вначале приводятся неко-
торые необходимые обозначения, определения и описания пространственного
положения объекта. Затем представлен основной аналитический алгоритм
и приведены результаты моделирования. После этого описывается адаптивный
аналитический алгоритм, основанный на классификации маневра. Далее с ис-
пользованием смоделированных и экспериментальных данных проводится ис-
следование оценки эффективности модифицированного адаптивного аналити-
ческого алгоритма в сравнении c РФК. Наконец, приведены выводы.

Математическая основа

Пространственное положение и курс объекта могут быть определены не-
сколькими способами. В данной статье в качестве таковых выбраны углы Эйле-
ра (углы курса, тангажа и крена) (рис. 2) [6, 7].
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Рис. 2. Углы Эйлера

Мы будем рассматривать следующие системы координат (рис. 3) [8, 9]: инер-
циальную (СК I); геоцентрическую, связанную с Землей (ECEF); навигационную
(СК n) и систему координат, связанную с объектом (СК B). Связь между этими
системами координат, в том числе пересчет из одной системы в другую коорди-
нат, угловых скоростей и линейных ускорений, представлена далее в подразделах
данного параграфа.

Рис. 3. Системы координат [11]

Далее используются обозначения: cos sinC S     .
1) Связь между СК n и СК I

Взаимосвязь между двумя системами координат в общем случае определяет-
ся последовательностью поворотов, которые можно задать матрицей направля-
ющих косинусов (МНК) и линейным перемещением. МНК inC , используемая
для преобразования любого вектора, представленного в СК n, в СК I, может
быть представлена следующим образом [9]:
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где φ – широта, λ – долгота и .gu t  , g – скорость вращения Земли вокруг

своей оси. Линейное перемещение n
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где zR – радиус Земли в исследуемой области и h – высота. Угловая скорость
n
inω СК n относительно СК I записывается следующим образом [9]:
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Линейная скорость n
inV СК n относительно СК I задается выражениями [9]:
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где υN – северная, υE – восточная и υD – вертикальная (направленная вниз) со-
ставляющие скорости по данным GPS.

Линейное ускорение n
inA СК n относительно СК I записывается как [9]
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2) Связь между СК B и СК n

Аналогично только что изложенному описывается связь между СК B и ло-
кальной системой координат СК n. Вместе с тем эти две системы координат
имеют один и тот же центр (центр инерции объекта), и поэтому между ними нет
линейного смещения. Взаимное положение этих двух систем координат, описы-
ваемое тремя углами Эйлера ψ, θ и φ, представленными на рис. 2, отражает уг-
ловую ориентацию объекта. МНК nbC , используемая для преобразования любо-
го вектора СК B в СК n, записывается следующим образом [9]:

nb

C C S C S
C S S S C S S S C C C S
C S C S S S S C C S C C
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Угловая скорость b
bnω СК B относительно СК n представляется следующим

образом [10]:
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3) Связь между СК B и СК I

Суммируя предыдущие данные, мы можем прийти к следующим выводам [9]:
a) МНК ibC , используемую для преобразования любого вектора СК B в СК

I, можно записать как

ib in nbC C C ; (9)
b) угловая скорость b

ibω СК B относительно СК I представляется в СК B
следующим образом:

b b n
ib bn bn in ω ω C ω ; (10)

c) линейная скорость b
ibV СК B относительно СК I задается в СК B следую-

щим образом:

b n
ib nb inV C V ; (11)

d) линейное ускорение b
ibA СК B относительно СК I записывается в СК B

в виде

b n
ib nb inA C A . (12)
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4) Проекции векторов напряженности магнитного поля
в системе координат объекта

Магнитометры измеряют проекции векторов магнитного поля Земли на свои
оси чувствительности в месте установки, а также испытывают влияние полей,
образующихся из-за наличия магнитных материалов, которые делятся на два
типа в зависимости от их источника. Первый тип называется твердым железом
(H), второй – мягким железом (S). Зависимость выходных данных магнитомет-
ров bT от магнитного поля B (рис. 4) такова [11]:

( ) ( , )b H    T I S C B H . (13)

Рис. 4. Проекции векторов магнитного поля в СК B

Здесь HC – это МНК, с помощью которой вектор магнитного поля может
быть преобразован в локальную горизонтальную систему координат. С учетом
того что ось x в данной системе координат совпадает с продольной осью объек-
та, данная МНК содержит только углы тангажа и крена. Из рис. 4 видно, что
магнитное поле можно представить следующим образом:

 0
T T

x y z H n MFHF
B B B B B   B , (14)

где

cos sin
cos si

, ,
, ,n

x H M y H M

H M n M

B B B B
B B I B B I
    
     (15)

где M D    – магнитный курс; D – магнитное отклонение, т.е. угол на гори-
зонтальной плоскости между магнитным и географическим (истинным) севе-
ром; MI – магнитное наклонение, т.е. угол между горизонтом и вектором
напряженности магнитного поля Земли в заданной точке. Эти углы можно счи-
тать постоянными в заданной географической местности. С учетом вышеизло-
женного магнитный курс объекта рассчитывается по формуле [11]:
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Следует отметить, что необходима предварительная калибровка магнито-
метров с помощью одного из ранее опубликованных алгоритмов [11, 12], с тем
чтобы сбалансировать влияние твердого и мягкого железа. Такая калибровка
важна для правильной работы предложенного алгоритма.

Аналитический алгоритм для определения углов ориентации объекта

Блок-схема предлагаемого аналитического алгоритма для определения углов
ориентации объекта показана на рис. 5.

Алгоритм начинается с вычисления кинематических параметров ориентации
объекта на основе выходных сигналов ДУС, затем возникающие при этом по-
грешности вырабатываемых углов компенсируются по двум каналам коррекции
(рис. 1, 5). Первый канал (канал курса) выполняет коррекцию курса, второй ка-
нал – углов наклона (крена и тангажа). Рассмотрим этот способ более подробно.

Рис. 5. Блок-схема аналитического алгоритма
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1) Вычисление кинематических углов Эйлера

В этой части алгоритма углы Эйлера рассчитываются путем интегрирования
угловой скорости объекта. На основе уравнения (8) имеем

sin cos0
cos cos

0 cos sin . .
1 sin ( ) cos ( )

xb

yb

zbtg tg

  
                                   

 






(17)

В дискретной форме рекуррентные уравнения для кинематических углов
Эйлера выглядят следующим образом:

1 ( 1) ( 1) ( 1)

1 ( 1) ( 1)

1 1 ( 1) ( 1)

[ ( )[sin( ) cos( ) ]]
[cos( ). cos( ). ]

[sin( ) ( ) ]
cos( )

i i xb i i k yb i i zb i

i i i yb i k zb i

i i i yb i i zb i
i

t tg
t

t cos

   

  

   

            
         


    



  









. (18)

Решение уравнений (18) требует знания начальных значений углов Эйлера,
что обеспечивается благодаря применению одного из известных алгоритмов
начальной выставки [9, 10]. В данной статье начальный курс 0 определяется по
выходным данным магнитометров, а начальные углы крена 0 и тангажа 0 –

по данным акселерометров 0
T

b xb yb zba a a   A по формулам [9]:

0 0 2 2
arctan( ), arctan( )yb xb

zb yb zb

a a
a a a

  


  .

2) Канал коррекции углов наклона

Этот канал осуществляет коррекцию углов крена и тангажа. Основная идея
состоит в том, чтобы найти зависимость между скорректированными значения-
ми углов и значениями, полученными от датчиков. Эту зависимость можно
определить, если выполнить следующие шаги.

a) Расчет линейного ускорения на основе линейной скорости, полученной от
приемника GPS, который дает информацию о движении объекта, включая

координаты местоположения
longitude
latitude

h height

  
    
 
 

p и линейную скорость

N
n

E

D

North
East

Down

  
     
   

. Исходя из этих значений, применяя уравнения (6) и (11),

можно рассчитать линейное ускорение объекта в СК B относительно СК I;
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b) Определение линейной зависимости ( )a
b

a
f




     
   

A

Определим линейную зависимость между bA (разность между расчетным ли-
нейным ускорением по данным приемника GPS и измерениями с помощью акселе-
рометров) и вектором, включающим погрешности крена и тангажа

 TH
a a a   Ψ .
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,GPS GPS Acc Acc
b b b b b b     A A A A A A , (19)
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GPS Acc GPS Acc
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Из уравнения (12) следует:
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Очевидно, что нет единственного решения уравнения (22)
 ( ) 2... { , , }rank     L . Для решения этого уравнения количество переменных
сократим до 2 следующим образом.

Проекции векторов магнитного поля Β в СК B на основании уравнения (13)
можно иначе записать в виде

1( );   ( )T
H b

    B C R T H R I S , (25)

где B вычисляется из уравнений (15):

M M

M M

H M Hx

y H M H

z z

B C B SB
B B S B C
B B

 

 

       

  
          
      

B . (26)

Таким образом, M получаем из следующего уравнения:

1 ( )
2 (2 ) sM x s y

H s
B S B C

B cos      


. (27)

С другой стороны, дифференцируя уравнение (25), B можно вычислить
другим способом:

( ) ( )T T T
H b H b H b        B C R T H C R T H C R T , (28)

где

1( ) ( )     R I S R I S . (29)

Тогда

,T
Hb b     B C T (30)

 1 2 3( ) TT T T
H H H b           C SC B C T H (31)

и T
Hb bC T можно представить как линейную функцию от  TH

a a a   Ψ :

T H
H b a  C T N , (32)

где

; 0
T T

TH H
b b H

C S S C S
C S

S S C C C

    

 

    

 
              

C CN T T C . (33)

Тогда матрица N записывается как
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в силу чего
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. (35)

Таким образом, мы получили линейную зависимость ( , )a a ah   в виде

0 ,
M M Ma a ad d d        (36)

где

1 2
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После применения фильтра низких частот 0
1

1 H
W

T P



при постоянной HT ,

где P – переменная в преобразовании Лапласа, имеем:
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. (38)

После компенсации a с помощью уравнения, аналогичного (36) в (22), полу-
чаем

1 0 ,GPS H
bn n a a    C A L Ψ L Ψ L (39)

где
11 12 11 11 0

1 21 22 21 23 0 21 0

31 32 31 33 31 0

l d l l d l d
l d l l d l l d
l d l l d l l d

 

 

 

   
         
       

L L . (40)
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Поскольку требуется определить H
aΨ , необходимо, чтобы матрица 1L была

обращаемой, что подтверждается условием 1 1( ) 0... , ,Tdet    L L . При этом, по-
скольку матрица 1L не является квадратной, ее псевдоинверсия вычисляется как

1
1 1 1 1( )T T  L L L L . (41)

c) Коррекция углов тангажа и крена
Определим H

aΨ как

1 0( ),H
a b

   Ψ L A L (42)

затем вычислим углы тангажа и крена в соответствии с выражением

,H H H
s k aW  Ψ Ψ Ψ (43)

где
1

1
P

P

W 







 
 
 
 

, при этом ,   – постоянные интегратора, а P – переменная в

преобразовании Лапласа. Функция W используется для устранения накоплен-
ных с течением времени погрешностей.

d) Канал коррекции курса
Чтобы скорректировать угол курса, в данном алгоритме используется ком-

плементарный фильтр [13, 14, 15]. Этот фильтр выполняет низкочастотную
фильтрацию оценки курса, рассчитанной по данным магнитометра, и высокоча-
стотную фильтрацию смещенной оценки курса, полученной путем прямого ин-
тегрирования выходных значений гироскопов, а затем использует полученные
результаты для вычисления оценки угла курса на всех частотах (рис. 6). Осуще-
ствив описанные выше действия, получим следующее выражение:

,1
1 1s k M

T P
T P T P


 
    

 
(44)

где T – постоянная величина, а P – переменная в преобразовании Лапласа.

Рис. 6. Блок-схема комплементарного фильтра для канала курса
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3) Краткое описание аналитического алгоритма

Аналитический алгоритм для каждой новой выборки данных датчиков со-
стоит из следующих этапов:

a) вычисление кинематических углов Эйлера для БПЛА на основании вы-
ходных значений ДУС с помощью соотношения (18);

b) вычисление углов наклона (крена и тангажа) по выходным данным аксе-
лерометров, магнитометров и абсолютной скорости, полученной от при-
емника GPS, следующим образом:

i) вычисление bA (разность между расчетным линейным ускорением по
данным приемника GPS и измеренным с помощью акселерометров)
с использованием выражений (6), (20);

ii) вычисление H
aΨ с помощью соотношений (42), (41);

iii) вычисление углов крена и тангажа с помощью соотношения (43);
c) вычисление угла курса на основании выходных данных магнитометров

с помощью выражений (16), (44).

Результаты моделирования

1) Условия, при которых тестировался алгоритм

 использовался малогабаритный БПЛА с ограничением маневра по углам
тангажа и крена (менее 70 ), а также:

 максимальной угловой скоростью 30 °/c (по каждой оси),
 максимальным линейным ускорением 3 g (по каждой оси),
 максимальной линейной скоростью 300 км/ч;

 магнитометры должны быть предварительно откалиброваны.

2) Сравнение с традиционным алгоритмом

Чтобы продемонстрировать эффективность аналитического алгоритма, его
сравнили с традиционным алгоритмом, основанным на расширенном фильтре
Калмана (РФК) с использованием 22-мерного вектора состояний X, содержащего
компоненты кватерниона и погрешности знания координат, скорости, смещений
и масштабных коэффициентов гироскопов и акселерометров, а также с использо-
ванием вектора измерений Z~, состоящего из координат местоположения и ли-
нейной скорости, полученных от GPS, и магнитного курса:

 
g,

ˆ ˆ ˆˆ ˆˆˆ b b
кватернион гироскоп акселерометрскорость гироскоп акселерометр

масштаб масштабсмещение нуля смещение нуля
4 1 3 1 3 13 1 3 1 3 13 1

n
k ag aa

Th

 
 

    
 

      

pq V

x

K K
, (45)

  магнитный курс

3 1 3 1 1 1

n
m

T T
N E D GPSGPS

h

 
 
         
   
 

p V

z

 

     . (46)

Эффективность предложенного метода оценивалась с помощью двух типов
данных – смоделированных и фактических.
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3) Результаты применения аналитического алгоритма с данными моделирования

Была разработана типовая траектория полета (рис. 7, a). Время полета – 400 c.
Данные моделирования получены с использованием модели мини-БПЛА, обору-
дованной ИИМ, приемником GPS и магнитометром. Частота измерений датчика-
ми ИИМ и магнитометра – 100 Гц, а GPS – 1 Гц. Измерения датчиков были сге-
нерированы в среде Matlab для заданной траектории БПЛА. Номинальное про-
странственное положение (крен и тангаж) и углы курса для моделируемого поле-
та показаны на рис. 7, b. Технические характеристики инерциальных датчиков
приведены в табл. 1.

а)

б)

Рис. 7. Смоделированный полет:
a – заданная траектория;

б – номинальные и кинематические углы Эйлера
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Т а б л и ц а 1

Технические характеристики инерциальных датчиков

Гироскопы Акселерометры

Диапазон  250 /ч  Диапазон  10 g

Смещение нуля (уход)  3,5 / ч Смещение нуля  0,1 mg
Случайный уход по

углу 0,45 / ч   Случайный уход по скорости 0,125 (м/ с) / ч 
 

Скорость случайного
ухода по углу

3
29,4 / ч   

Случайный уход по ускорению
3

221,15 (м/ с) / ч 
  

Уровень шума магнитометров составляет 0,2 % / Гц 
  от величины магнит-

ного поля Земли в начальной точке [16, 17]. Для оценки точности предложенно-
го аналитического алгоритма построены графики погрешностей (рис. 8), а так-
же среднеквадратические погрешности (СКП) и средние значения оцениваемых
параметров, приведенные в табл. 2.

Рис. 8. Результаты моделирования: погрешности пространственного положения и курса

Т а б л и ц а 2

Результаты моделирования: СКП и средние значения

Кинематические углы ЭйлераАналитический алгоритмУглы Эйлера

СКП = 30,7ºСКП = 1,49º
Крен

Среднее = 26,3ºСреднее = 0,42º
СКП = 11,5ºСКП = 1,3º

Тангаж
Среднее = –9,77ºСреднее = –0,1º

СКП = 9,13ºСКП = 1,96º
Курс

Среднее = 4,76ºСреднее = 0,46º
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Полученные результаты позволяют сделать следующие выводы.
1. С помощью аналитического алгоритма можно уменьшить постоянную

и случайную составляющие дрейфа гироскопов без необходимости их
оценки.

2. Следует отметить, что время обработки заданной выборки данных с помо-
щью Matlab 2015 на компьютере (i7, RAM 8GB) составляет не более 1 мс,
что намного меньше, чем время выборки (10 мс).

3. На алгоритм сильно влияет интенсивность маневров БПЛА, при этом по-
грешность алгоритма увеличивается с повышением интенсивности ма-
невра. Это обусловлено задержкой, вызванной вычислением ускорения по
данным GPS.

Таким образом, была доказана относительная эффективность аналитического
алгоритма в уменьшении детерминированных и случайных погрешностей дат-
чиков угловой скорости. Эффективность алгоритма можно повысить путем
настройки параметров фильтрации при наличии информации об интенсивности
маневра БПЛА, что делает его адаптивным.

4) Адаптивный аналитический алгоритм

Как указывалось выше, на результат работы аналитического алгоритма сильно
влияют маневры БПЛА. В связи с этим было предложено изменять заданные в
алгоритме параметры в зависимости от интенсивности маневров БПЛА, что тре-
бует наличия непрерывно действующего алгоритма, способного классифициро-
вать их. Алгоритм классификации маневров был разработан с помощью метода
машинного обучения, называемого логистической регрессией и основанного на
нелинейной базисной функции (квадратичной функции), и состоит из двух эта-
пов. На первом этапе с помощью данных ДУС определяется наличие/отсутствие
маневра. Если зафиксировано наличие маневра, то можно переходить ко второму
этапу, на котором с помощью данных акселерометров интенсивность маневра
определяется как слабая или сильная [18].

На основе алгоритма, предложенного в работе [18], был разработан адаптив-
ный аналитический алгоритм для решения задачи при учете наличия маневра.
В этом случае параметры  , , ,HT T    фильтров настраиваются в зависимости
от интенсивности маневра (отсутствие маневра, слабый или сильный маневр).
На рис. 9 показаны погрешности, полученные с использованием как адаптивно-
го аналитического алгоритма, так и алгоритма РФК на основе смоделированных
данных, о которых шла речь в предыдущем разделе. СКП и средние значения,
используемые для оценки точности предложенного алгоритма, представлены
в табл. 3.

Результаты моделирования (рис. 9), СКП и средние значения, приведенные
в табл. 3, подтверждают относительную эффективность адаптивного аналитиче-
ского алгоритма, и они сопоставимы с результатами алгоритма РФК, основанны-
ми на тех же входных данных, с тем преимуществом, что предложенный алго-
ритм не требует знания моделей случайных погрешностей датчиков. Очевидно,
что РФК несколько лучше, чем адаптивный аналитический алгоритм для углов
наклона, но с точностью до наоборот дело обстоит в отношении угла курса.
Следовательно, адаптивный аналитический алгоритм может уменьшать влияние
систематических и случайных погрешностей, присущих ДУС.
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Рис. 9. Результаты моделирования данных, графики погрешностей
(для адаптивного аналитического алгоритма и РФК)

Т а б л и ц а 3

Результаты моделирования: СКП и средние значения

Кинематические
углы Эйлера

Аналитический
алгоритм

Адаптивный
аналитический

алгоритм
РФКУглы

Эйлера

СКП = 30,7ºСКП = 1,49ºСКП = 0,37ºСКП = 0,24º
Крен

Среднее = 26,3ºСреднее = 0,42ºСреднее = –0,18ºСреднее = –0,01º
СКП = 11,5ºСКП = 1,3ºСКП = 0,35ºСКП = 0,28º

Тангаж
Среднее = –9,77ºСреднее = –0,1ºСреднее = 0,12ºСреднее = 0,02º

СКП = 9,13ºСКП = 1,96ºСКП = 0,61ºСКП = 0,74º
Курс

Среднее = 4,76ºСреднее = 0,46ºСреднее = 0,12ºСреднее = 0,3º

5) Экспериментальные данные

Были проведены автономные полетные испытания на открытом воздухе. Все
установленные на БПЛА датчики имели технические характеристики, представ-
ленные в табл. 1. Для оценки эффективности работы предложенного алгоритма
в качестве эталонной использовалась прецизионная навигационная система. Все
необходимые данные во время полета записывались в память автопилота БПЛА
и затем обрабатывались в лаборатории с помощью программы Matlab. Следует
упомянуть, что магнитометры были откалиброваны во время полета, до
начала записи данных. Время полета – 1150 с. Датчики ИИМ и магнитометра
вырабатывали выходные данные с высокой частотой (62,5 Гц), тогда как прием-
ник GPS – с низкой (1 Гц). Заданная в эксперименте траектория показана на
рис. 11, a, эталонные углы курса и ориентации – на рис. 11, b.
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а)

б)

Рис. 11. Реальный полет: а – заданная траектория;
b – эталонные курс и углы ориентации (в градусах)

Результаты, полученные с использованием экспериментальных данных, по-
казаны на рис. 12, а соответствующие СКП и средние значения приведены в
табл. 4. Результаты демонстрируют эффективность адаптивного аналитического
алгоритма, который можно сопоставить с алгоритмом РФК при тех же входных
данных, с тем преимуществом, что не нужно знание случайных погрешностей
датчиков. Очевидно, что РФК демонстрирует несколько лучшие результаты,
чем адаптивный аналитический алгоритм, как для крена, так и для тангажа, но с
точностью до наоборот дело обстоит в отношении курса. Таким образом, адап-
тивный аналитический алгоритм может уменьшать влияние систематических и
случайных погрешностей.
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Рис. 12. Моделирование с использованием реальных данных, графики погрешностей
(адаптивный аналитический алгоритм + РФК)

Т а б л и ц а 4

Экспериментальные данные: СКП и средние значения результатов моделирования

Кинематические
углы Эйлера

Адаптивный
аналитический

алгоритм

РФКУглы Эйлера

СКП = 5,02ºСКП = 0,76ºСКП = 0,27º
Крен

Среднее = 3,82ºСреднее = 0,12ºСреднее = –0,04º

СКП = 2,72ºСКП = 0,63ºСКП = 0,32º
Тангаж

Среднее = 0,12ºСреднее = –0,06ºСреднее = 0,14º
СКП = 45,0ºСКП = 0,86ºСКП = 1,09º

Курс
Среднее = –4,22ºСреднее = –0,12ºСреднее = 0,62º

Выводы и рекомендации

В статье описывается модифицированный адаптивный аналитический алго-
ритм для оценки пространственного положения и курса объекта, который осно-
ван на коррекции погрешностей расчетных кинематических углов Эйлера по
выходным значениям ДУС. Погрешности вычисленных углов корректируются
по двум каналам коррекции. Первый канал предназначен для коррекции по-
грешности курса и основывается на комплементарном фильтре и выходных
данных магнитометров. Второй канал выполняет коррекцию погрешностей уг-
лов наклона с помощью выходных данных акселерометров, магнитометров
и значений абсолютной скорости, полученных от приемника GPS. На основе
классификации интенсивности маневров БПЛА предложен адаптивный анали-
тический алгоритм для решения задачи при маневре.
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Компьютерное моделирование с использованием смоделированных и экспе-
риментальных данных продемонстрировало эффективность предложенного ал-
горитма в сравнении с алгоритмом РФК, использующим те же входные данные,
и его способность уменьшать влияние систематических и случайных погрешно-
стей без необходимости их оценки, как это происходит при применении филь-
трации Калмана. Кратко сформулируем следующие особенности алгоритма:

1. оператору БПЛА не требуются особые навыки, кроме того, у него нет
необходимости осуществлять специальные процедуры предстартовой
подготовки для угловой ориентации объекта;

2. алгоритм снимает временнóе ограничение полета БПЛА в связи с устра-
нением эффекта накопления погрешностей при определении углов ориен-
тации БПЛА;

3. алгоритм непрерывно определяет углы ориентации БПЛА, обеспечивая
таким образом:

 стабилизацию полета БПЛА;
 требуемую точность во время маневров БПЛА.
Следующим этапом данного исследования будет использование классификации

маневров для повышения эффективности РФК.
В завершение следует отметить, что предложенный адаптивный аналитиче-

ский алгоритм был успешно реализован для нескольких наборов эксперимен-
тальных данных, что подтверждает его эффективность.
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Abstract. This paper presents a modified adaptive analytical algorithm for attitude and heading
estimation. The analytical algorithm is based on the fusion of IMU, magnetometers
and the velocity from GPS. The kinematic Euler angles are first calculated based on
the output of the rate gyros, then the calculated angle errors are compensated using
the output of each of the accelerometers, magnetometers, and the velocity taken
from a GPS receiver, without the need to model the systematic and random errors
of the used sensors; Kalman filter is not used. The algorithm will be adaptive based
on the maneuver classification, the filters' parameters will be tuned depending on
the maneuver intensity: No, Low, or High maneuver.
The main contribution of this paper is to build an attitude and heading estimation
algorithm (analytical algorithm) without using Kalman filter; this  algorithm will be
made adaptive based on the maneuver classification algorithm which was devel-
oped using logistic regression technique based on IMU output. Computer simula-
tion with simulated and real flight data showed that the adaptive analytical algo-
rithm has acceptable results compared to EKF.

Key words: AHRS, MEMS IMU, magnetometers, GPS, data fusion, UAV,
maneuver classification, extended Kalman filter.
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