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Рассмотрен метод улучшения точности инерциальных навигацион-
ных систем при счислении пути в долгосрочном прогнозе примени-
тельно ктяжелым самолетам.В ходе натурных испытаний инерци-
альной навигационной системы в полете были получены дискретные
данные погрешностей этой системы.На основе полученных данных
проведено моделирование погрешностей инерциальной навигацион-
ной системы в режиме прогноза с использованием данного метода
и без него.

В настоящее время в странах НАТО боевые самолеты переосна-
щаются новыми навигационными системами и комплексами в связи
с ужесточением требований к их точности, надежности, дальности
действия, а также помехозащищенности. Эти меры в значительной
степени повышают эффективность применения авиации при ведении
боевых действий, позволяя добиваться лучших результатов при ми-
нимуме затрат. В такой ситуации необходимо, чтобы Россия облада-
ла навигационными комплексами, не уступающими зарубежным по
тактико-техническим характеристикам. Для техники военного приме-
нения предпочтение должно отдаваться автономным средствам полу-
чения навигационной информации, т.е. инерциальным навигационным
системам (ИНС). Только ИНС обладают достаточной степенью помехо-
защищенности, а также рядом других полезных свойств, что делает их
предпочтительными для выполнения боевой задачи в любых погодных
условиях.

Использование спутниковых навигационных систем (СНС) в во-
енных целях, несмотря на их высокую точность, не всегда возможно.
Основной причиной этого является их плохая помехозащищенность [1]
(информация передается по радиоканалу), а также уязвимость, по-
скольку их основная составляющая — космические летательные ап-
параты— для правильного функционирования системы должны нахо-
диться на орбите определенной высоты (порядка 20000 км).
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В связи со скудностью финансирования Российской армии алго-
ритмические методы повышения точности ИНС являются наиболее
перспективными по сравнению с остальными, так как они позволя-
ют улучшить точность ИНС, не вмешиваясь в работу системы. По-
вышение точностных характеристик ИНС достигается разработкой
и внедрением в навигационные комплексы алгоритмов компенсации
погрешностей ИНС, в которых используется внешняя информация о
навигационных параметрах движения летательного аппарата (ЛА). Та-
ким образом, можно совершенствовать системы старого образца— это
значительно дешевле, чем изготавливать новые.

В гражданской авиации предъявляются высокие требования к воз-
душным коридорам, выделенным для пролета по тем или иным марш-
рутам.Это особенно актуально для полетов по международным линиям
и полетов, проходящих по границам государств, где требования к точ-
ности местонахождения ЛА чрезвычайно высоки. Конечно, глобальная
спутниковая навигационная системаGPS непрерывно обеспечивает по-
требителя навигационной информацией в любой точке земного шара, и
при этом практически всегда имеется необходимое количество спутни-
ков для определения его местонахождения. Надежность этой системы
для гражданского (коммерческого) применения очень высока. Однако
могут возникать проблемы при работе таких систем в районах боевых
действий, локальных конфликтов. Есть сведения, что система GPS в
таких районах может работать некорректно. В таких обстоятельствах
можно полагаться только на автономные средства выдачи навигацион-
ной информации, т.е. на ИНС.

Подготовка системы к работе в автономном режиме. Во вре-
мя отсутствия сигнала корректора (СНС) ИНС выдает информацию
о навигационных параметрах движения ЛА в автономном режиме —
осуществляется прогноз этих параметров посредством оценивания век-
тора состояния навигационным фильтром в соответствии с выбранной
математической моделью ИНС. Для осуществлении прогноза с боль-
шей точностью необходимо учитывать характер и крутизну предпола-
гаемых в полете маневров, тип ИНС, а также длительность самого про-
гноза. Учитывая, что для ИНС характерно накопление погрешностей
при счислении пути с течением времени, необходимо подобрать мо-
дель, которая бы наиболее точно описывала работу системы, включая
ее реакцию на различные виды возмущений. Однако это не значит,
что чем подробнее модель, тем точнее прогноз. Например, в случае
тяжелых ЛА, которые совершают небольшое количество маневров (в
основном, при взлете и посадке), а в целом осуществляют прямолиней-
ный горизонтальный полет, некоторые параметры, такие как ошибка
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по курсу, являются ненаблюдаемыми или слабонаблюдаемыми, и, соот-
ветственно, их зачастую не следует включать в вектор состояния. При
этом вполне вероятен случай, когда фильтр не успеет выделить слабо-
наблюдаемую компоненту вектора состояния, и она будет участвовать
в прогнозе, делая его некорректным.

Слабонаблюдаемой компонентой вектора состояния в случае тяже-
лого самолета является скорость дрейфа азимутального гироскопа, по-
этому два горизонтальных канала ИНС можно рассматривать незави-
симо друг от друга. Таким образом, вектор состояния для каждого из
каналов включает следующие компоненты: погрешности в счислении
пути ∆x и в определении путевой скорости ∆Vx, ошибку горизонти-
рования θy, постоянную ωyп и случайную ωyсл составляющие скорости
дрейфа горизонтального гироскопа, а также первую производную по-
стоянной составляющей ω̇yп. Для k-го шага вектор состояния записы-
вается следующим образом:

xk = [∆xk,∆Vxk, θyk,ωyпk, ω̇yпk,ωyслk]
т.

При векторе состояния, имеющем такой вид, матрица объекта A с
учетом пренебрежения малыми составляющими является стационар-
ной, т.е. неизменной на всем протяжении полета. Ее можно записать в
следующем виде:

A =



0 1 0 0 0 0
0 0 −g 0 0 0

0
1

RЗ
0 1 0 1

0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 −β


,

где RЗ — средний радиус Земли, g — ускорение силы тяжести,
β — средняя частота изменения случайной составляющей дрейфа ги-
роскопа.

Навигационный фильтр, как правило, представляет собой дискрет-
ный фильтр Калмана [2], функционирующий в соответствии со струк-
турной схемой, приведенной на рис. 1. В такой схеме для вычисле-
ния матрицы весовых коэффициентов Kk используются рекуррентные
уравнения следующего вида [3, 4]:

Pk/k−1 = ΦPk−1/k−1Φт + GQGт,

Kk = Pk/kH
т
k

³
HkPk/k−1Hтk + R

´
,

Pk = (I −KkHk)Pk/k−1;

здесь Φ = I + AT — переходная матрица, T — малый период дискре-
тизации, I— единичная матрица; Pk/k−1— априорная ковариационная
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матрица ошибок фильтрации; Pk— апостериорная ковариационная ма-
трица ошибок фильтрации;Hk— матрица измерений;Q, R— ковари-
ационные матрицы входных и измерительных шумов соответственно;
G— матрица входа.

На рис. 1 введены следующие величины: x̂k = Φk,k−1x̂k/k−1 +
+ Kk(zk − HkΦk,k−1x̂k/k−1) — вектор апостериорных оценок вектора
состояния системы xk; x̂k/k−1 = Φk,k−1x̂k−1/k−1 — вектор априорных
оценок вектора состояния xk; zk — вектор измерений.

Навигационный фильтр функционирует при условии наличия сиг-
нала корректора. При этом осуществляется непрерывное оценивание
параметров вектора состояния с заданной частотой дискретизации. Как
только сигнал корректора пропадает, происходит автоматический пере-
ход алгоритма вычислений, реализуемого на борту ЛА, в режим про-
гноза. При этом последние оцененные фильтром значения вектора со-
стояния запоминаются и используются в дальнейшем в качестве на-
чальных значений при прогнозировании. Режим прогноза реализуется
посредством непрерывного вычисления значений вектора состояния с
использованием переходной матрицы Φ, т.е. путем непрерывного ре-
шения уравнений ошибок ИНС [5].

Краткосрочные и долгосрочные прогнозы. Краткосрочный про-
гноз осуществляется, как правило, на маневренных ЛА, где необходи-
мо получать точные значения навигационных параметров во время со-
вершения ЛА маневров, при которых происходит затенение антенны
приемника СНС, а затем настройка этого приемника на текущую груп-
пировку навигационных спутников. Учитывая, что скорость маневрен-
ного ЛА высока (1000 км/ч и более), а высоты полета часто бывают не-
значительными, то даже кратковременное пропадание навигационной
информации может привести к столкновению ЛА с Землей либо с дру-
гим объектом. Длительность такого прогноза, как правило, не превы-
шает 10мин.

Долгосрочный прогноз рассчитывается для случаев длительного
пропадания сигнала корректора.При этом предполагается осуществле-
ние полностью автономного полета с выдачей навигационных параме-
тров для управления ЛА. Данный тип прогноза осуществляется, как
правило, на тяжелых ЛА типа Ил-76, у которых пропадание в полете
полной группировки навигационных спутников — достаточно редкое
явление.

Формирование длиннопериодического окна и его использова-
ние в режиме прогноза. Согласно представленной модели фильтра
включение режима прогноза осуществляется автоматически при про-
падании сигнала корректора и реализуется путем вычисления уравне-
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ний ошибок на каждом шаге. Начальные условия в данном случае —
это информация об оценках вектора состояния на последнем шаге ра-
боты фильтра Калмана, на котором присутствовал сигнал корректора,
т.е. на котором матрица измерений H не была нулевой. От точности
введенных начальных условий зависит точность всего последующе-
го прогноза. Соответственно, при неправильном вводе таких условий
прогноз может оказаться несостоятельным.

Одним из возможных путей повышения точности прогноза является
уточнение начальных условий перед началом режима прогноза. Такое
уточнение можно провести при помощи так называемых длиннопери-
одических окон, вводимых отдельно для некоторых компонентов век-
тора состояния. Длиннопериодические окна вводятся для осреднения
значений некоторых параметров вектора состояния по тому или иному
закону на некотором промежутке времени до начала режима прогно-
за. Осреднение может осуществляться для таких параметров, как при-
веденная постоянная скорость дрейфа гироскопа, ее производная, по-
грешность ориентации в горизонте. Важно отметить, что осреднение
производится непрерывно по мере поступления данных об ошибках
ИНС, пока присутствует сигнал корректора. Таким образом, каждый
новый кадр поступающей дискретной информации добавляется в длин-
нопериодическое окно, а наиболее устаревший вытесняется, после чего
производится пересчет среднего значения в обновленном массиве дан-
ных.Можно сказать, что данное окно движется вместе с поступающей
на вход фильтра информацией.

Теперь при пропадании сигнала корректора в качестве начальных
значений для прогноза используются уже не последние оцененные к
данному моменту времени фильтром параметры вектора состояния, а
осредненные. Это позволяет “сгладить” возможные выбросы и откло-
нения оцениваемых параметров, которые часто присутствуют в дис-
кретной информации.

Следует заметить, что эффективность применения длиннопериоди-
ческих окон увеличивается по мере приближения значений параметров
вектора состояния к установившимся значениям.Это связано с тем, что
чем больше времени проходит с момента взлета, тем больше дискрет-
ных параметров, входящих в длиннопериодическое окно, принимает
более точное значение, и тем точнее осредненная величина. Введение
таких окон в самом начале полета нецелесообразно.

Для подтверждения эффективности введения длиннопериодиче-
ских окон авторами смоделированы полеты, в которых включение в
режим прогноза осуществлялось спустя различное время с начала по-
лета (1,5; 2; 2,5 и 3 ч). Для сравнения приведены графики прогнозов
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без использования таких окон.При моделировании были использованы
описанные выше модель ошибок ИНС и фильтр Калмана. Результаты
моделирования прогнозов погрешностей при счислении пути предста-
влены на рис. 2.

Здесь сплошной линией показан график реального изменения с
течением времени погрешности по координате (долготе) ИНС И-21,
установленной на летающей лаборатории Ил-76, с точностью до оши-
бок корректора (приемника GPS/ГЛОНАСС) при совершении перелета
Норильск–Москва.Длительность перелета составляла приблизительно
16000 с (4,4 ч). Полет шел без смены курса, т.е. прямолинейно и гори-
зонтально, за исключением маневров при взлете (около 400 с) и заходе
на посадку (около 1400 с).

Штриховой линией показан график прогноза ошибок ИНС, осуще-
ствляемого согласно информации, заложенной в переходной матрице
модели, без использования длиннопериодического окна.

Штрих-пунктирной линией представлен график прогноза ошибок
ИНС с использованием длиннопериодического окна. Параметры вве-
денных окон таковы: для погрешности ориентации в горизонте— 700
шагов, для постоянной скорости дрейфа гироскопа—2000шагов и для
ее первой производной— 2500 шагов при периоде дискретизации 1 с.

Важно отметить, что введение длиннопериодических окон является
эффективным только спустя определенное время после начала полета,
когда в эти окна входят только параметры вектора состояния, макси-
мально приближенные к своим установившимся значениям. Другими
словами, для использования длиннопериодических окон необходимо
выждать некоторое время для получения состоятельных оценок филь-
тром Калмана.

Эффективность использования длиннопериодических окон в режи-
ме прогноза можно объяснить колебаниями параметров вектора состо-
яния. Вероятен неблагоприятный случай, когда при включении режи-
ма прогноза один или несколько параметров, определяющих начальные
значения, окажутся, например, на пике колебаний, которые они совер-
шают при приближении к своим установившимся значениям. Вслед-
ствие этого прогноз на длительные интервалы времени может быть не-
точным.

На точность прогноза влияет интервал времени между моментом
начала полета и моментом включения режима прогноза, что подтвер-
ждается графиками на рис. 2. Чем этот интервал больше, тем точнее
должен быть прогноз, так как уточнение фильтром параметров век-
тора состояния происходит непрерывно на всем протяжении полета,
пока присутствует сигнал корректора. Конечно, наиболее важно для
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Рис. 2. Графики погрешностей ИНС при включении режима прогноза через
1,5 (a), 2 (б), 2,5 (в) и 3 (г) ч
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осуществления высокоточного прогноза то, насколько точно математи-
ческая модель описывает реальные процессы накопления погрешно-
стей инерциальными навигационными системами.
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