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Аннотация. Рассматривается метод автоматического поиска ковариацион-
ной матрицы входного шума для получения качественной оценки ошибки 
БИНС по курсу с помощью фильтра Калмана. Синтезирован алгоритм поиска 
и приведено подробное описание его реализации на практике. В качестве 
измерений используются разности проекций путевой скорости БИНС отно-
сительно сигналов спутниковой навигационной системы (СНС). Приведены 
результаты тестирования метода в рамках моделирования полета летатель-
ного аппарата самолетной схемы.
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Введение

Основная трудность, связанная с  настройкой 
фильтра Калмана заключается в надлежащем вы-
боре ковариационной матрицы интенсивности 

входного шума, оптимальное значение которой зависит 
от  степени адекватности выбранной модели системы 
[1–3]. Задачу можно упростить, если формализовать по-
нятие качественной оценки интересующей компонен-
ты вектора состояния. В работе рассматривается метод 
автоматического поиска ковариационной матрицы 
входного шума, обеспечивающей качественную оцен-
ку ошибки БИНС по  курсу. Тестирование проводилось 
в  рамках имитационного моделирования работы БИНС 
среднего класса точности, установленной на  самолете 
Cessna 172.

Постановка задачи

Пусть Mxyz — трехгранник, жёстко связанный 
с  корпусом летательного аппарата (ЛА), начало M — 
в центре масс ЛА, ось y совпадает с продольной осью, 
z направлена по  нормальной оси, x дополняет трёх-
гранник до правого. MENUp — географический трёх-
гранник, ось E направлена на  восток, N — на  геогра-
фический север, Up — вверх. Mx1y1z1 — расчётный 
географический трёхгранник, отклоненный от MENUp 
на углы ФЕ, ФN и ФUp, которые далее будем считать ма-
лыми. Наиболее распространенная [4–6] модель оши-
бок БИНС имеет вид:
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где g = 9,81 м/с; φ — широта; R — радиус Земли; δVE, 
δVN — ошибки проекций путевой скорости на оси E, N; 
ωE, ωN, ωUp — проекции абсолютной угловой скорости 
трехгранника MENUp на его же оси; δω δω δωx y z

T
, ,  , 

δ δ δa a ax y z

T
, ,   — собственные погрешности датчиков 

угловой скорости (ДУС) и акселерометров соответствен-
но; c11...c33 — направляющие косинусы трехгранника 
MENUp относительно Mxyz, aE, aN — горизонтальные 
ускорения ЛА. Формирующий фильтр для системы (1) 
имеет вид:

Xk = ФkXk-1 + GWk, (2)
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где 

X =  δ δV VE N E N Up
T

, , , ,Φ Φ Φ  — век-
тор состояния, Фk — дискретная матрица модели, G — 
дискретная матрица вектора входных шумов 

W =  δ δ δ δω δω δωa a ax y z x y z
T

, , , , , , 
имеющего ковариационную матрицу Q. В качестве изме-
рений возьмем разности восточной и  северной проек-
ций скорости БИНС относительно сигналов спутниковой 
навигационной системы (СНС):

 (3)

где V — вектор измерительных шумов, H — матрица 
измерений.

При малых углах тангажа и  крена ошибка БИНС 
по  курсу δH Up=Φ  [1, 4]. Цель работы — разработка 
и  тестирование автоматического поиска такого значе-
ния ковариационной матрицы Q, при котором удается 
получить качественную и  состоятельную оценку угла 
ФUp по измерениям (3).

Критерии качественной  
и состоятельной оценки

О  качестве оценки компоненты вектора состоя-
ния можно судить исходя из  априорной информации 
о должном характере ее поведения во времени. Соглас-
но модели (1), поведение угла ФUp в первом приближе-
нии имеет вид:

Φ ΦUp Up Up
dr

t
dt= + ∫( )0

0

ω  (4)

где ω δω δω δωUp
dr

x y zA A A= − + +( )31 32 33 ; ФUp(0) — 
ошибка азимутальной выставки. При малых углах танга-
жа и  крена ω δωUp

dr
z≅ . Допустив, что среднее значение 

собственной погрешности δωz  одного ДУС есть случай-
ная константа, получим, что решение (4) представляет 
собой линейный тренд.

Оценка угла ФUp считается состоятельной, если ее 
компенсация приводит к  уменьшению ошибки БИНС 
по скорости относительно СНС.

В  соответствии с  моделью (1), ФUp проявляется 
в ошибках по скорости благодаря aE, aN. Условия наблю-
даемости можно сформулировать в виде a gE Up EΦ Φ ,  
a gN Up NΦ Φ , или, используя общую форму  
записи,

a ghor Up horΦ Φ  (5)

где ahor — модуль горизонтального ускорения; 

Φ Φ Φhor E N= +2 2 . Величины ФUp и  Фhor на  началь-
ном этапе работы БИНС и фильтра Калмана определяют-
ся ошибками выставки: Φhor B g≈ / , ΦUp E

dr U≈ω ϕ/ cos
, где B — смещение нуля акселерометра, ωE

dr  — смеще-
ние нуля ДУС, приведенное к восточной оси, U — угло-
вая скорость суточного вращения Земли. Условие (5) 
принимает вид:

a BU
hor

E
dr

cosϕ
ω

 (6)

Проверку оценки на  качественность и  состоятель-
ность следует проводить по  окончании переходного 
процесса, длительность которого зависит от  наличия 
ускорений, удовлетворяющих условию (6).

Поиск ковариационной  
матрицы входного шума

Диапазон, которому принадлежит оптимальное зна-
чение нормы || ||Q , обычно известен исходя из априор-
ных знаний о погрешностях элементной базы. Конкрет-
ное значение || ||Q  предлагается искать по  следующей 
процедуре:

1) задание заведомо большого значения нормы || ||Q ;

2) проверка полученной оценки угла ФUp на соответ-
ствия форме (4);

3) умножение || ||Q  на некоторый коэффициент k < 1;

4) повторение п. 2–3 до тех пор, пока || ||Q  не станет 
заведомо малой.

Количественное выражение соответствия оценки 
угла ФUp форме (4) определяется величиной среднеква-
дратического отклонения (СКО) оценки от соответствую-
щего ей тренда, найденного с помощью метода наимень-
ших квадратов (МНК). При оптимальном значении || ||Q  
СКО минимальное.

Испытания

Для тестирования метода применялось имитаци-
онное моделирование полета Cessna 172 по  методике, 
изложенной в  работе [7], с  целью получения файлов, 
содержащих параметры движения ЛА. Было сформиро-
вано три полета с различной частотой совершения ма-
невров и их интенсивностью. На основании параметров 
движения вычислялись «идеальные измерения» ДУС 
и акселерометров. Далее, для каждого полета формиро-
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вался ансамбль из  50 реализаций, в  которых содержа-
лись измерения ДУС, акселерометров и приемника СНС, 
отягощенные случайными погрешностями. Погреш-
ность измерений СНС проекций скорости ,  
была задана в  виде аддитивного дискретного белого 
шума с конечным СКО 0,1 м/с. Параметры погрешностей 
инерциальных приборов выбраны соответствующими 

среднему классу точности БИНС [8–10] и  приведены 
в табл. 1.

Каждая из 150 реализаций подвергалась тестирова-
нию, в  рамках которого моделировалась работа БИНС 
и  осуществлялся поиск оптимального значения || ||Q
. Матрица Q  имела диагональную форму Q = diag qi{ }2

Таблица 1. Параметры погрешностей инерциальных приборов

Прибор Смещение нуля, случайное от запуска к запуску — 
нормально распределенная величина

Нестабильность смещения нуля в запуске —  
экспоненциально коррелированный процесс

Датчики угловой 
скорости

математическое ожидание 
,

СКО 

СКО ,
интервал корреляции

Акселерометры

математическое ожидание 

,

СКО 

СКО ,
интервал корреляции

Таблица 2. Результаты поиска оптимальной ковариации входного шума
Количество реализаций при различных значениях  
оптимальной нормы ковариационной матрицы входного шума

3
0Q

23
0Q

33
0Q

43
0Q

53
0Q

63
0Q

73
0Q

83
0Q

Полет 1 2 1 7 31 9 0 0 0 0

Полет 2 1 1 20 21 7 0 0 0 0

Полет 3 1 0 7 36 4 2 0 0 0

Всего 4 2 34 88 20 2 0 0 0

Рис. 2. Влияние различных значений Q  на оценку ошибки по курсу  
, Q1  — оптимальное значение.
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Рис. 3. Истинное значение ошибки по курсу и ее оценка при оптимальной ковариации входного шума

Рис. 4. Влияние компенсации ошибки по курсу на ошибки БИНС  
в определении компонент путевой скорости
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, где qi
2  — дисперсия, характеризующая интенсивность 

входного шума по  i-ой компоненте вектора состояния. 
От теста к тесту || ||Q  уменьшалась в 3 раза. Количество 
тестов для каждой реализации было равно 9. Началь-
ные значения qi выбраны следующими: q q e1 2 7 1= = − , 
q q q e3 4 5 7 4= = = − . Влияние различных значений || ||Q  
на оценку угла ФUp показано на рис. 2.

Результаты поиска оптимального значения || ||Q  
по всему ансамблю реализаций приведены в таблице 2. 
Оценка ФUp оказалась качественной при близких значе-
ниях || ||Q  в  большинстве реализаций. В  соответствии 
с табл. 2, можно считать, что оптимальная матрица Q  со-
ответствует следующим значениям ее элементов:

q q e e1 2 3
7 1
3

2 6 2= =
−

= −, , 

q q q e e3 4 5 3
7 4
3

2 6 5= = =
−

= −, .

Типичное поведение оценки ФUp на  всем протяже-
нии полета при оптимальном значении || ||Q  показано 
на  рис.  3, в  сравнении с  прямым измерением ошибки 
БИНС по курсу относительно эталонного значения. Вли-

яние компенсации ФUp на  ошибки БИНС по  скорости 
показано на рис. 4. Существенное уменьшения размаха 
ошибок по скорости, а также соответствие оценки ошиб-
ки по  куре истинному значению, свидетельствует о  со-
стоятельности полученных оценок.

Выводы

Рассмотрен метод автоматического поиска значения 
ковариационной матрицы входного шума, оптимальной 
для получения качественной и  состоятельной оценки 
ошибки БИНС по курсу. Тестирование проводилось в рам-
ках имитационного моделирования на  большом количе-
стве случайных реализаций. Для большинства реализаций 
оптимальное значение нормы ковариационной матрицы 
входного шума одинаковое, что говорит об  эффективно-
сти метода, поскольку весь ансамбль реализаций соот-
ветствовал одинаковым статистическим характеристикам 
погрешностей инерциальных приборов. Сформулирова-
ны критерии качественной и оптимальной оценки, а так-
же рассмотрены вопросы наблюдаемости ошибки БИНС 
по  курсу. Метод интересен в  практических применениях 
с точки зрения уменьшения объема априорной информа-
ции, требуемой для настройки фильтра Калмана.
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