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Повышение точности определения 
углов ориентации в бесплатформенной 
инерциальной навигационной системе

П. Новиков 1

Автономный способ коррекции (без использования дополнительных 
источников информации о движении) бесплатформенных инерциальных 
систем (БИНС) ограничен вследствие стремительного возрастания 
погрешностей датчиков первичной информации. В настоящее время 
актуальной задачей является повышение точности выходных параметров 
БИНС при их продолжительном (более 10 мин) использовании. В статье 
рассматривается способ коррекции БИНС с использованием алгоритма фильтра 
Калмана, вектор измерений которого формируется на основании показаний 
приемника спутниковой навигационной системы (СНС). Рассматриваемый 
способ отличается простотой реализации и позволяет повысить точность 
навигационного решения, формируемого БИНС.

В   последнее время все большее распростране-
ние получают бесплатформенные инерциаль-
ные навигационные системы (БИНС), построен-

ные на  низкоточных датчиках первичной информации. 
Такая популярность обусловлена их низкой стоимостью. 
Дрейф гироскопов в  подобных системах составляет по-
рядка 15…20 град / ч, в  результате этого длительное ис-
пользование низкоточных инерциальных навигацион-
ных систем невозможно из-за больших погрешностей 
в выходных показаниях. Автономное время работы (без 
корректирующих сигналов от  внешних источников ин-
формации) данных навигационных систем, как правило, 
не более 10 мин. Для повышения точности выходных по-
казаний навигационной системы возможно привлечение 
дополнительной информации о движении для реализа-
ции контура компенсации погрешностей.

Во  время работы бесплатформенных инерциальных 
навигационных систем неизбежно возникают погреш-
ности. Традиционный алгоритм работы бесплатформен-
ной инерциальной навигационной системы [1–3] преду-
сматривает интегральный метод коррекции, при которой 
сигнал, подающийся для совмещения платформы с пло-
скостью местного горизонта, пропорционален интегра-
лу от ускорений, которые могут быть получены благода-
ря измерению акселерометров. В случае БИНС, построен-
ной на грубых датчиках первичной информации, ошибки 
при определении навигационных параметров стреми-
тельно увеличиваются при интегральной коррекции. 
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Навигационная система в  результате становится нера-
ботоспособной. Поэтому предлагается использовать ра-
диальную коррекцию, при которой корректирующий сиг-
нал пропорционален измеряемым ускорениям, с конту-
ром компенсации погрешностей специального вида.

В статье рассмотрены методы, которые позволяют уве-
личить точность определения углов ориентации плат-
формы (или ее образа) при использовании дополнитель-
ной информации о движении, получаемой с приемника 
спутниковой навигационной системы.

Алгоритм работы бесплатформенной ИНС
Основная идея инерциальной навигации заключается в ин-
тегрировании ускорений, которые могут быть получены 
благодаря измерению акселерометров. Интегрирование 
показаний акселерометра позволяет определить текущую 
скорость подвижного объекта, интегрирование полученных 
скоростей – ​пройденное расстояние. Для реализации клас-
сического алгоритма работы БИНС используется триада 
акселерометров и триада гироскопов, которые необходи-
мы для измерения абсолютной угловой скорости объекта. 
В случае бесплатформенных навигационных систем, датчи-
ки жестко закреплены в корпусе прибора так, что оси чув-
ствительности датчиков направлены вдоль строительных 
осей объекта. В результате величины абсолютной угловой 
скорости объекта и кажущегося ускорения представляются 
в виде проекции на оси подвижного объекта. Для пересчета 
полученных проекций в географический трехгранник вво-
дится матрица направляющих косинусов между связанным 
с подвижным объектом и географическим трехгранниками. 
Функциональная схема алгоритма представлена на рис. 1.
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Возможно использование следующей математической 
модели ошибок [1, 3]:

δ !VE = aNΦUp − gΦN,

δ !VN = gΦE −aEΦUp,

!ΦE =ωUpΦN −ΦUpωN −
δVN
R

+ωE
dr,

!ΦN =ωEΦUp −ΦEωUp +
δVE
R

+ωN
dr,

!ΦUp =ωNΦE −ΦNωE +
δVE
R
tgϕ+ωUp

dr ,

где δVi – ​ошибка определения скорости; ai = !Vi; Фi – ​ошиб-
ка в определении углов ориентации трехгранника; ωi – ве-
личина угловой скорости географического трехгранни-
ка в  проекции на  соответствующую ось; ωi

dr  –  дрейф ну-
левого сигнала гироскопа; i = E, N, Up.

Коррекция углов ориентации платформы 
Для расчета углов ориентации подвижного объекта мож-
но использовать классический алгоритм, в котором для 
определения взаимного положения навигационного 
трехгранника, связанного с подвижным объектом, и гео-
графического трехгранника применяются кватернио-
ны. Для отслеживания плоскости местного горизонта 
на платформу (или ее образ) подаются сигналы, пропор-
циональные углу отклонения платформы от  плоскости 
местного горизонта (рис. 2) [4].

В  основе алгоритма коррекции лежит принцип ра-
диальной коррекции гировертикалей. Управляющий 

сигнал, который необходим для совмещения платформы 
(или ее образа) с ее идеальным положением равен [4]:

ωXP
C = −KΔWYP = −KTfYP,

ωYP
C =KΔWXP =KTfXP,

где ΔWXP, ΔWYP  – ​проекции приращения вектора скоро-
сти на оси платформенного трехгранника.

Кажущиеся ускорения, которые используются в  сиг-
налах управления, пропорциональны углам отклонения. 
При условии, что объект не  перемещается, кажущиеся 
ускорения равны соответственно:

fXP = −gΦN , fYP = gΦE.

Рис. 1. Структурная схема БИНС: f b
x , f b

y, f b
z –  составляющие вектора кажущегося ускорения, измеренного акселероме-

трами; fLL(fE, fN, fUp) – ​вектор кажущегося ускорения, который образует проекции вектора f b в проекции на оси геогра-

фического трехгранника; ωb
x , ωb

y, ωb
z – ​составляющие вектора угловой скорости объекта, измеренного гироскопами; 

ωLL – ​угловая скорость географического трехгранника; C b
LL – ​матрица направляющих косинусов; V – ​текущая скорость 

подвижного объекта; aC = ωLL · V – U · V– ​ускорение Кориолиса; U – ​угловая скорость вращения Земли; R, Rϕ, Rλ – ​радиу-

сы элептичной модели Земли; g – ​ускорение свободного падения; ω̆B, ω̆LL – кососимметрические матрицы, которые 

соответствуют ωB, ωLL; ϕ, λ – ​координаты объекта (широта, долгота); H, γ, ϑ – ​углы ориентации объекта (курсовой угол, 

угол крена, угол тангажа)

Рис. 2. Отклонение платформы от идеального положе-

ния: YP – ​ось Y платформенного трехгранника (или ее 

образа); gФE – ​показания акселерометра (при условии, 

что объект неподвижен)
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Принцип радиальной коррекции заключается в  по-
даче сигналов, величина которых пропорциональна из-
меренным с помощью акселерометров горизонтальным 
ускорениям. Сигналы подаются на  двигатели, которые 
приводят платформу (или ее образ) в плоскость местно-
го горизонта. Тем самым радиальная коррекция реали-
зует отрицательную обратную связь [3]:

!ΦE =ωXP +δωE = −KTgΦE +δωE,

!ΦN =ωYP +δωN = −KTgΦN +δωN.

При движении объекта с ускорением возникает соот-
ветствующая ошибка. Кажущиеся ускорения, которые из-
меряют акселерометры, в этом случае равны:

fXP = aE − gΦN, fYP = aN + gΦE.

В корректирующих сигналах возникнут дополнитель-
ные слагаемые: –KTaN, –KTaE. В результате платформа бу-
дет выставлена с погрешностями. В случае если fXP = fYP = 0, 
углы отклонения платформы от плоскости местного го-
ризонта равны:

ΦN =
aE
g

,

ΦE = −
aN
g

.

Коррекция возникающих погрешностей возможна двумя 
способами. Если с помощью приемника спутниковой на-
вигационной системы возможно определить текущую ско-
рость автомобиля, то эти значения скоростей проецируют-
ся на соответствующие оси навигационного трехгранника. 
Далее, с использованием фильтра Калмана, спроецирован-
ные скорости дифференцируются. Запишем соответствую-
щие матрицы для принятой модели фильтра Калмана:

=
1 T

0 1
, G=Ф 0

T
, H = 1 0 .

Уравнения принятой модели имеют вид:

x1 = x2,

x2 =w,

.z = x1 + v

Вектор z является вектором измерения, x1  – ​низкоча-
стотная составляющая вектора z. Если в качестве векто-
ра измерения принять z =VE,N , то x2 = aE,N . Найденные 
с  помощью фильтра Калмана ускорения используются 
в корректирующем сигнале:

ωXP
C = −K ΔWYP −aN

CHCT( )= −KT fYP −aN
CHC( ),

ωYP
C =K ΔWXP −aE

CHCT( )=KT fXP −aE
CHC( ).

В итоге, корректирующие сигналы, которые приводят 
платформу в плоскость местного горизонта, пропорцио-
нальны углам отклонения платформы от своего идеаль-
ного положения – ​ФE, ФN.

Если информация с  приемника спутниковой навига-
ционной системы не доступна, коррекция осуществляет-
ся с помощью коэффициента K, значение которого зави-
сит от динамики транспортного средства. В случае если 
объект активно не  маневрирует и  перемещается равно-
мерно ( H < 2  °/с, aE

2 +aN
2 <0,4 с2), применяется высокий 

коэффициент: K = 0,1 рад / м, в остальных случаях коэффи-
циент радиальной коррекции составляет K = 0,02 рад / м.

Коррекция канала курса также возможна с использо-
ванием алгоритма фильтра Калмана. Запишем соответ-
ствующие матрицы для принятой модели фильтра Кал-
мана:

=
1 T

0 1
, G=Ф 0

T
, H = 1 0 .

Уравнения принятой модели:

x1 = x2,

x2 =w,

.z = x1 + v

Если в  качестве вектора измерения принять ошибку 
в  определении курсового угла z = HСНС – HБИНС = δH, то 
x2 =ωZP

dr . HБИНС – ​курсовой угол, вычисленный с помощью 
бесплатформенной инерциальной системы. HСНС  – ​кур-
совой угол, определенный с  помощью спутниковой на-
вигационной системы. Запишем уравнение для опреде-
ления HСНС (рис. 3):

tgHCHC = VE
CHC

VN
CHC .

Корректирующий сигнал ωC
ZP, используемый в контуре 

коррекции для канала курса, пропорционален ωdr
ZP. Сле-

дует учитывать, что необходимо выполнение определен-
ных условий для возможности коррекции курсового угла. 
Поскольку курсовой угол характеризует направление дви-
жения подвижного объекта, то погрешность в определе-
нии курсового угла тем ниже, чем выше текущая скорость 
объекта. Поэтому для осуществления коррекции необхо-
димо превышение минимальной скорости объекта.

Корректирующие сигналы ωC
XP, ωC

YP, ωC
ZP подаются 

в  блок вычисления матрицы направляющих косину-
сов C b

LL  (см. рис. 1).

* * *
Предложенный метод коррекции погрешностей по-
зволяет повысить точность навигационного решения 
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БИНС, построенной на низкоточных датчиках. Для осу-
ществления коррекции необходима дополнительная 
информация о движении, которую можно получить, ис-
пользуя спутниковую навигационную систему. В осно-
ве предложенного метода коррекции углов ориентации 

подвижного объекта лежит специализированный ал-
горитм работы фильтра Калмана. Найденные с  помо-
щью фильтра Калмана значения ускорений вводятся 
в  закон управления платформой при радиальной кор-
рекции. Также с помощью фильтра Калмана возможна 
реализация контура коррекции для курсового угла по-
движного объекта.
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Рис. 3. Вычисление курсового угла подвижного объек-

та по средствам СНС: VE, VN – ​проекции абсолютной ско-

рости V на восточную и северную оси географического 

трехгранника
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