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Принцип организации бесплатформенных инерциальных навигационных систем базируется на численном 
интегрировании угловых скоростей и ускорений. Целью алгоритмов численного интегрирования является аппроксимация 
поведения динамической системы (беспилотного летательного аппарата − БЛА) с непрерывным временем с помощью 
цифрового вычислителя. Эффективность численного интегрирования определяется точностью и устойчивостью 
вычислительного процесса. Алгоритм интегрирования может иметь малую ошибку интегрирования, но при этом быть 
неэффективным из-за неустойчивости численного метода при изменении шага или условий интегрирования. 
Стандартным способом проверки алгоритмов интегрирования на устойчивость является их испытание в контрольных 
условиях эксплуатации (при выполнении БЛА типового полета по маршруту и канонического движения). В статье 
представлены результаты имитационного моделирования традиционных алгоритмов численного интегрирования в 
условиях прямолинейного и конического движения БЛА при вычислении значений угловых скоростей различными 
методами. Проведен анализ полученных результатов исследования, позволяющий выбрать алгоритм, имеющий 
преимущество по точности и вычислительной простоте в зависимости от условий полета. Для БЛА, у которого 
отсутствуют или минимальны незатухающие угловые гармонические колебания его корпуса при выполнении типового 
полета по маршруту, наилучшим по точности и объему вычислений является алгоритм второго порядка точности, 
реализующий метод средней скорости. Его средняя погрешность вычисления углов составляет от 3,6 до 43 %, что 
примерно равно значениям погрешностей при использовании рассмотренных алгоритмов (алгоритм, реализующий 
второе приближение к методу средней скорости, одношаговый алгоритм третьего порядка точности) при троекратно 
меньшем объеме математических вычислений. 
 
Ключевые слова: движущийся объект, параметры Родрига – Гамильтона, алгоритмы ориентации, моделирование, БЛА, 
полиномы, угловые скорости. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
В условиях широкого внедрения навигационных датчиков, выполненных по микроэлек-

тромеханической технологии (МЭМС) и имеющих разброс параметров при изготовлении до 3 %, 
несмотря на их калибровку при изготовлении, а также высокую чувствительность к внешним 
возмущениям [1], все большую актуальность приобретает проблема повышения точности бес-
платформенных инерциально-навигационных систем (БИНС). Исследования, проводимые отече-
ственными и зарубежными специалистами, показывают, что до 80  погрешностей БИНС обу-
словлены погрешностью аналитического построения расчетной системы координат, т. е. системы 
ориентации [2]. Операция интегрирования является основной в математическом обеспечении 
БИНС [3–6]. В настоящее время широкое распространение получили алгоритмы инерциальной 
ориентации БЛА, использующие интегральную первичную информацию о его вращательном 
движении: «классические» алгоритмы, реализующие метод средней скорости и второе прибли-
жение к методу средней скорости, одношаговый алгоритм третьего порядка точности, а также 
новые алгоритмы: метод последовательного приближения Пикара с использованием формул Кэ-
ли и кватернионного кинематического уравнения типа Риккати [7], метод функционального ите-
ративного интегрирования, который в итеративной форме реализует метод последовательных 
приближений Пикара точного решения линейного дифференциального уравнения для вектора 
Родрига и кватерниона при использовании аппроксимаций полиномами Чебышева [8–10]. Совсем 
недавно при непосредственном решении уравнения для матрицы направляющих косинусов [11] 
был применен подход, основанный на разложении в ряд Тейлора и др. [12–14]. Классические 
алгоритмы ориентации отличаются простотой и достаточно высокой точностью. Они нашли 
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свое применение как в космических аппаратах «Союз Т/ТМ/ТМА», «Прогресс», орбитальной 
станции «МИР», так и в БЛА различных типов. Необходимо отметить, что особенностью рас-
сматриваемых алгоритмов является зависимость точности оценки параметров ориентации от 
выбора метода вычисления значений угловых скоростей по последовательности выходных сиг-
налов, поступающих от гироскопов [7]. 

 
ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

 
Провести сравнительный анализ «классических» алгоритмов ориентации (построенных с 

помощью метода последовательного приближения Пикара), использующих интегральную пер-
вичную информацию от гироскопов, при наличии незатухающих угловых гармонических коле-
баний БЛА с малыми амплитудами и частотами при выполнении им типового полета по марш-
руту и канонического движения. Отличительной особенностью проводимых исследова-
ний [3, 7, 14] является оценка точности (вычислительного дрейфа) алгоритмов с учетом по-
грешностей гироскопов и акселерометров при использовании различных методов интегрирова-
ния выходных сигналов, полученных от гироскопов (метод трапеций, кусочно-линейная ап-
проксимация и полиноминальная аппроксимация). 

 
РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 

 
В качестве связанной системы координат блока чувствительных элементов БИНС вы-

брана правая ортогональная система координат OXYZ. Вычисления проводятся в нормальной 
системе координат 0ХдYдZд (по ГОСТ 20058-80) с вершиной, совмещенной с центром масс объ-
екта, ось ОХд которой направлена на север по касательной к меридиану, ось 0Zд − по касатель-
ной к параллели на восток, а ось ОYд – вдоль вертикали места вверх. Оси нормальной системы 
координат ориентированы по сторонам света. Начало координат (точка О) перемещается вместе 
с объектом. При расчете в качестве модели фигуры Земли использован эллипсоид вращения с 
осью симметрии, совпадающей с осью вращения Земли. 

Исходные данные для реализации алгоритма инерциальной ориентации БЛА [15]: коорди-
наты текущего местоположения БЛА (ортодромическая широта – φ, ортодромическая долгота – λ); 
высота полета − Н; углы пространственной ориентации БЛА (тангаж – ϑ, крен – γ, курс – ψ).  

1) М = 1. Алгоритм второго порядка точности, реализующий метод средней скорости для 
вычисления параметров Эйлера 𝜆ϳ∗(j = 1, …, 3) по интегральной информации о вращательном 
движении объекта, имеет вид 

 
 𝜆଴∗ = 𝑐𝑜𝑠 ɣଶ;    𝜆ϳ∗ = ɣିଵɣ௜𝑠𝑖𝑛 ɣଶ, (i = 1, 2, 3);  ɣ௜ = ׬ 𝑤௜௧೙௧೙షభ (𝑡)𝑑𝑡௡; ɣ = (ɣଵଶ + ɣଶଶ +  ɣଷଶ)଴,ହ. (1) 

 
Количество математических операций для выполнения данного алгоритма – 5. 
2) М = 2. Алгоритм, реализующий второе приближение к методу средней скорости: 
 

 𝜆଴∗ = 1 − ଵ଼ ɣଶ; 𝜆ϳ∗ = ଵଶ ɣ௜; ɣ௜ = ׬ ω௜௧೙௧೙షభ (𝑡)𝑑𝑡௡; ɣ = (ɣଵଶ + ɣଶଶ +  ɣଷଶ)଴,ହ. 
 
Количество математических операций для выполнения данного алгоритма – 11. 
3) М = 3. Одношаговый алгоритм третьего порядка точности: 
 

 𝛥𝜆଴ = 1 − ଵ଼ ɣଶ; 𝛥𝜆ଵ = 𝛼ɣଵ + 𝛽ɣଶଷ; 𝛥𝜆ଶ = 𝛼ɣଶ + 𝛽ɣଷଵ; 𝛥𝜆ଷ = 𝛼ɣଷ + 𝛽ɣଵଶ; 
 
 

 𝛼 = ଵଶ − ଵସ଼ ɣଶ; β = ଵଶସ; ɣ = (ɣଵଶ + ɣଶଶ +  ɣଷଶ)଴,ହ; ɣଶଷ = ɣଷɣଶᇱ − ɣଶɣଷᇱ ; ɣଷଵ = ɣଵɣଷᇱ − ɣଷɣଵᇱ ;  
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 ɣଵଶ = ɣଶɣଵᇱ − ɣଵɣଶᇱ ; ɣ௜ = ׬ ω௜௧೙௧೙షభ (𝑡)𝑑𝑡௡; ɣ௜ᇱ = ׬ ω௜௧೙షభ௧೙షమ (𝑡)𝑑𝑡௡. 
 
Количество математических операций для выполнения данного алгоритма – 15; 𝑡𝑛−1 − 

предыдущий момент времени вычисления. 
Формирование значений самолетных углов:  
 

 ϑм = 𝑎𝑟𝑠𝑖𝑛 (2𝜆ଵ𝜆ଶ + 2𝜆଴𝜆ଷ); γм = 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑔 ቀଶఒబఒభିଶఒమఒయଶఒబమାଶఒమమିଵ ቁ; ψм = 𝑎𝑟𝑐𝑡𝑔 ቀଶఒబఒమିଶఒభఒయଶఒబమାଶఒభమିଵ ቁ, 
 

где ψм, ϑм, γм  − вычисленные значения углов ориентации. 
Проекции вектора абсолютной угловой скорости географического трехгранника на его 

оси: 
 

 ω௫௚௡ = ൫𝑈௫ + 𝜆ሶ௡ିଵ൯𝑐𝑜𝑠𝜑௡; ω௬௚௡ = ൫𝑈௬ + 𝜆ሶ௡ିଵ൯𝑠𝑖𝑛𝜑௡; ω௭௚௡ = −𝜑ሶ ௡ିଵ; 
 
 

  𝜆ሶ௡ିଵ = ௏೥೒೙షభோభ௖௢௦ఝ೙షభ;  𝜑ሶ ௡ିଵ = ௏ೣ ೒೙షభோమ೙షభ, 
 

где 𝑈௫, 𝑈௬ – горизонтальная и вертикальная составляющая угловой скорости вращения Земли; 𝑅ଵ, 𝑅ଶ − радиусы кривизны земного эллипсоида. 
Значения погрешностей, характерных для точных БИНС [15, 16]: угловая скорость ухода 

гироскопа типа GG1342 – 0,01 °/ч = 0,000174 [рад/ч], случайный дрейф по углу – 0,001 °/ч; си-
стематическая ошибка акселерометра типа QA 2000 – 0,01 [м/c2], его нестабильность смещения 
нуля в запуске – 0,004 [м/c2]; ошибка определения углов крена и тангажа – 0,3’ = 8,72∙10−5 [рад]; 
ошибка определения угла курса – 3’ = 8,72∙10−4 [рад]; ошибка в определении начальной скоро-
сти – 0,3 [м/с]. Как показали проведенные исследования [17], влияние случайного дрейфа гиро-
скопа по углу на 1–2, а нестабильность смещения нуля в запуске акселерометра более чем на 
2 порядка ниже точности современных БИНС. Таким образом, случайный дрейф гироскопа и 
нестабильность смещения нуля акселерометра при моделировании можно не учитывать.  

1. Закон движения объекта (полет по маршруту): аx0 = 2 [м/с2]; аy0 = 0,1 [м/с2]; 
аz0 = 0,1 [м/с2]; Vx = 20 [м/с]; Vy = 1 [м/с]; Vz = 1 [м/с]; ωx0 = 0 [рад/с]; ωy0 = 0 [рад /с]; 
ωz0 = 0 [рад/с], изменение углов ориентации задавалось в соответствии с табл. 1. Вычисления 
проводились с 64-разрядной сеткой. Шаг интегрирования от 𝑡௡= 0,05 до 0,005 c. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Законы изменения углов ориентации для различных условий моделирования 

Orientation angles change laws for different simulation conditions 
 

k = 0 k = 1 k = 2 ϑ = 0 ϑ = 0,0000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) ϑ = 0,000087 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) + 0,0087 ∙ 𝑠𝑖𝑛 (𝜋)𝑡௡ 
ψ = 0 ψ = 0,000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) ψ = 0,000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) + 0,0174 ∙ 𝑠𝑖𝑛(𝜋)𝑡௡  γ = 0 γ = 0,0000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) γ = 0,0000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) + 0,0174 

ωx0 = 0; ωy0 = 0; ωz0 = 0
k = 3 k = 4 ϑ = cos(2π𝑓)𝑡௡ ϑ = 0,0000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) + 𝑐𝑜𝑠(2π𝑓)𝑡୬ ψ = 𝑠𝑖𝑛(2π𝑓)𝑡௡ ψ = 0,000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1) + 𝑠𝑖𝑛(2π𝑓)𝑡୬ γ = 0 γ = 0,0000872 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑(1)

ωx0 = 0; ωy0 = α∙sin(2πf)𝑡௡; ωz0 = α∙cos(2πf)𝑡୬, где α = 0,1 [рад], f = 0,005 [Гц] 
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Условия моделирования: 
– отсутствие незатухающих угловых гармонических колебаний объекта и инструмен-

тальных ошибок определения углов ориентации (модель № 0, k = 0); 
– отсутствие незатухающих угловых гармонических колебаний объекта, но учитываются 

инструментальные ошибки определения углов ориентации (модель № 1, k = 1); 
– наличие незатухающих угловых гармонических колебаний объекта [7] с частотами 

(fʋ, fψ = 1 Гц, fγ = 0,5 Гц) и с малыми амплитудами (ψ+ = 1 град, ʋ+= 0,5 град, γ+ = 1 град) с учетом 
инструментальных ошибок определения углов ориентации (модель № 2, k = 2).  

Наличие незатухающих низкочастотных угловых гармонических колебаний объекта с 
малыми амплитудами объясняется главным образом передачей гармонических колебаний лопа-
стей несущего винта или тягового винта на корпус объекта. Например, непрерывные угловые 
колебания БЛА типа «Орлан-10» производства ООО «СТЦ» достигают 50 с частотами до 1 Гц1. 

2. Закон движения объекта задавался в виде канонического разложения (моделируется 
колебательным движением по двум переменным [12]): аx0 = 2 [м/с2]; аy0 = 0 [м/с2]; аz0 = 0 [м/с2]; 
Vx = 20 [м/с]; Vy = 1 [м/с]; Vz = 1 [м/с], углы ориентации и их ошибки задавались в соответствии 
с табл. 2. 

 
Таблица 2 

Table 2 
Значения углов ориентации и их ошибки для различных условий моделирования изменения 

Orientation angles values and their errors for different simulation conditions 
 

M Значения углов ориентации [град] при 𝑡 = 60 с  
(𝑡௡ = 0,05 c) (𝑡௡ = 0,005 c) 

k = 0 
 γ ϑ ψ ∑, % γ ϑ ψ ∑, % 
1 −0,2473 0,0108 −0,0437 7 −0,2476 0,0110 −0,0435 3,6 
2 −0,2473 0,0107 −0,0436 4,6 −0,2475 0,0109 −0,0435 2,3 
3 −0,2472 0,01099 −0,0435 2,3 −0,2473 0,0109 −0,0434 0 

k = 1 
1 −0,2455 0,0109 −0,0174 149 −0,2431 0,0135 −0,0245 43 
2  −0,2470 0,0116 −0,0196 121 −0,2442 0,0142 −0,0312 39 
3  −0,2434 0,0121 −0,0276 57 −0,2463 0,0116 −0,0301 44 

k = 2 
1 0,7482 0,0985 0,1544 72 0,7530 0,0307 −0,0024 578 
2 0,7537 0,0979 0,1604 73 0,7527 0,0263 0,0024 700 
3 0,7544 0,0991 0,1516 71 0,7524 0,0291 0,0089 587 

k = 3 
1 −28,933 61,124 4,194 95 −3,1897  57,889 2,1381 1,5 
2 −29,360 60,358 4,258 98 −3,1940 57,222 2,1409 1 
3 −29,366 60,359 4,259 98 −3,1947 57,222 2,1413 0 

k = 4 
1 −84,152 62,879 13,069 510 −51,221 57,770 2,670 24 
2 −85,265 61,888 13,353 523  −51,301 57,695 2,687 25 
3 −85,271 61,888 13,366 524 −51,298 57,691 2,679 25 

 

                                                 
1  Орлан-10 [Электронный ресурс] // Википедия. URL: https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%9E%D1%80%D0%BB% 

D0%B0%D0%BD-10 (дата обращения: 22.05.2021). 
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Условия моделирования: 
– инструментальные ошибки определения углов ориентации отсутствуют, но в наличии 

незатухающие угловые гармонические колебания объекта с угловыми скоростями (модель № 3, 
k = 3); 

– инструментальные ошибки определения углов ориентации присутствуют, и в наличии 
незатухающие угловые гармонические колебания объекта с угловыми скоростями (модель № 4, 
k = 4). 

В режиме начальной выставки. Значения углов ориентации объекта вычислялись как: 
для моделей № 0−2 для моделей № 3−4 ψ௡ = (ψ + Δψ௡) + ψ௔sin(ωந + 𝜑1);ϑ௡ = (ϑ + Δϑ௡) + ϑ௔ 𝑠𝑖𝑛(ω஬ + 𝜑2);       (2) γ௡ = (γ + 𝛥γ௡) + γ௔sin (ωஓ + 𝜑3); 

ψ௡ = (ψ + Δψ௡) + ψ௔𝑠𝑖𝑛൫ωந + 𝜑ଵ൯; ϑ௡ = (ϑ + Δϑ௡) + ϑ௔𝑐𝑜𝑠(ω஬ + 𝜑ଶ);         (3) γ௡ = (γ + Δγ௡), 
 где ψ௔, ϑ௔, γ௔ − амплитуды гармонических колебаний объекта; ωந, ω஬, ωஓ  − угловые частоты; 𝜑𝑖 (𝑖 = 1, …, 3) − начальные фазы колебаний; 𝛥ψ, Δϑ, Δγ – инструментальные ошибки в опреде-

лении углов ориентации; ψ, ϑ, γ – начальные значения углов ориентации объекта. 
В режиме навигации и ориентации. Составляющие угловой скорости вычислялись как:  
Для моделей № 0−2: 
 

 ω୶୥௡ = γሶ ௡ + ψሶ ௡sinϑ௡ + ωдр୶௡; ω୷୥௡  = ϑሶ ௡sinγ௡+ ψሶ cosϑ௡cosγ௡ + ωдр୷௡; (4) 
 
 

 ω୸୥௡ = ϑሶ ௡𝑐𝑜𝑠 γ௡ − ψሶ ௡𝑐𝑜𝑠ϑ௡𝑠𝑖𝑛γ௡ + ωдр୸௡, 
 

где формулы для вычисления ψሶ ௡, ϑሶ ௡, γሶ ௡: 
 

 ψሶ ௡ = ψ௔ωந𝑐𝑜𝑠(ωந + 𝜑ଵ)𝑡௡; ϑሶ ௡ = ϑ௔ω஬𝑐𝑜𝑠(ω஬ + 𝜑ଶ)𝑡௡;  γሶ ௡ = γ௔ωఊ𝑐𝑜𝑠൫ωஓ + 𝜑ଶ൯𝑡௡. 
 
Для моделей № 3−4:  
 

 ω୶୥௡ = γሶ ௡ + ψሶ ௡sinϑ௡ + ωдр௫௡; ω୷୥௡  = ϑሶ ௡sinγ௡+ ψሶ cosϑ௡cosγ௡ + ωдр୷௡ + 𝛼𝑠𝑖𝑛(2π𝑓)𝑡௡;  (5) 
 
 

 ω୸୥௡ = ϑሶ ௡𝑐𝑜𝑠 γ௡ − ψሶ ௡𝑐𝑜𝑠ϑ୬𝑠𝑖𝑛γ௡ + ωдр୸௡ + 𝛼𝑐𝑜𝑠(2π𝑓)𝑡୬. 
 
Формулы для вычисления ψሶ ୬, ϑሶ ୬, γሶ ୬: 
 

 ψሶ ௡ = ψ௔ωந𝑐𝑜𝑠(ωந + 𝜑ଵ)𝑡୬; ϑሶ ௡ = −ϑ௔ω஬sin(ω஬ + 𝜑ଶ)𝑡୬;  γሶ ௡ = 0. 
 
Интегралы ɣ௜ = ׬ ω௜௚(𝑛)௡௡ିଵ 𝑑𝑡௡ по полученным данным от гироскопов находились с по-

мощью: 
– метода трапеций: 
 

 ɣଵ = 0,5𝑡௡൫𝜔௫௚௡ + 𝜔௫௚௡ିଵ൯; ɣଶ =  0,5𝑡௡൫𝜔௬௚௡ + 𝜔௬௚௡ିଵ൯;  ɣଷ = 0,5𝑡௡൫𝜔௭௚௡ + 𝜔௭௚௡ିଵ൯,  (6) 
 
– кусочно-линейной аппроксимации 3-го порядка: 
 

 ɣଵ = 0,5𝑡௡൫ω௫௚௡ + ω௫௚௡ିଵ൯ + ଵଵଶ 𝑡௡ଶ൫ω௫௚௡ ∙ ω௫௚௡ିଵ൯, (7) 
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– полиноминальной аппроксимации 3-го порядка: 
 

 ɣଵ = 0,5𝑡୬൫ω௫௚௡ + ω௫௚௡ିଵ൯ + ଵଷ 𝑡୬ଶ ቀ൫ω௫௚௡ ൯ଶ + ൫ω௫௚௡ିଵ൯ଶቁ + ଵସ 𝑡୬ଷ ቀ൫ω௫௚௡ ൯ଷ + ൫ω௫௚௡ିଵ൯ଷቁ, (8) 
 

для ɣଶ и ɣଷ аналогично. 
Для моделей № 0−4 формула для учета:  
ошибки акселерометра:  
 

 𝑎௫଴௡ = 2 + 2 ∙ 0,01 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑𝑛(1), для 𝑎௬଴௡  и 𝑎௭଴௡  аналогично; (9) 
 
ошибки гироскопа:  
 

 ωдр௫௡ = 𝑟𝑎𝑛𝑑𝑛(1) ∙ 2,41 ∙ 10ିଽ ∙ 𝑡௡ , (𝑡୬ = 0,05 c), для ωдр௬௡ и ωдр௭௡ аналогично;  (10) 
 
ошибки вычисления скорости:  
 

 𝑉௫௚௡ = 20 + 0,3 ∙ 𝑟𝑎𝑛𝑑𝑛(1), для 𝑉௬௚௡  и 𝑉௭௚௡ , аналогично.  (11) 
 
Вычисления проводились в среде имитационного моделирования Мatlab [18]. Принима-

ется, что случайные погрешности навигационных датчиков независимы, распределены по нор-
мальному закону с нулевым математическим ожиданием и их предельное отклонение соответ-
ствует 3σ [19]. Для моделирования случайных составляющих ошибок измерителей использова-
лась функция 𝑟𝑎𝑛𝑑𝑛. Функция формирует массив чисел, распределенных по нормальному за-
кону с математическим ожиданием 0 и среднеквадратическим отклонением 1.  

Интервал движения объекта (интегрирования) − 60 с. Зависимости изменения парамет-
ров пространственной ориентации БЛА, угловой скорости дрейфа гироскопа и ошибок акселе-
рометра (при использовании модели № 1) представлены на рис. 1. Значения параметров про-
странственной ориентации при использовании модели № 2 представлены на рис. 2. На рис. 3 
представлены значения нормы кватерниона (1) при различных условиях моделирования 
(𝑡௡ = 0,05 c;  f = (6)).   

 

 
 

Рис. 1. Зависимости пространственной ориентации (а), угловой скорости ухода гироскопа (б) и ошибки 
акселерометра (в) 

Fig. 1. Dependences of spatial orientation (a), gyroscope drift angular velocity (б) and accelerometer errors (в) 
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В качестве количественной характеристики погрешности в определении углов ориента-
ции использовалась эмпирическая метрика: 

 
 ∑ = (ΔγM + ΔʋM + ΔψM)/3, [%],  (12) 

 
где Δγ = 100 − (γ / γЭ)∙100 %, γЭ − вычисленное значение угла при k = 0 и М = 3, 𝑡௡ = 0,005 c. 

Выбор значений параметров k, М, 𝑡௡  в качестве эталонных обусловлен следующими при-
чинами: методическая накапливающая погрешность алгоритма пропорциональна ~ 𝑡௡ 2 [7] 
и норма кватерниона тем меньше, чем выше порядок алгоритма. 

Как показали проведенные исследования для рассмотренных методов интегрирования 
(табл. 2), средняя погрешность в определении углов ориентации без учета начальных ошибок их 
определения (модель № 0) составляет не более 4−5 %, причем с уменьшением шага интегрирования 
эта погрешность уменьшается до 2−3 %. При наличии ошибок определения углов ориентации (мо-
дель № 1) наибольшую вычислительную робастность имеет второй метод (алгоритм интегрирова-
ния, реализующий второе приближение к методу средней скорости), причем при уменьшении шага 
интегрирования с 𝑡୬ = 0,05 до 𝑡୬ = 0,005 с погрешность уменьшается с 149 до 43 %. Противопо-
ложная ситуация для значений погрешности в определении углов ориентации при наличии незату-
хающих угловых гармонических колебаний объекта в совокупности с учетом погрешностей изме-
рителей, независимо от метода интегрирования. При 𝑡௡ = 0,05 ≈ 73 %, а при 𝑡௡ = 0,005 − до ≈ 700 %, 
что характеризуется вычислительной неустойчивостью алгоритмов по углам γ и ψ (неустойчивость 
обусловлена неустойчивостью вычисления по параметрам Эйлера – λ1, λ3 [3]). 

При каноническом движении объекта (модели № 3−4), погрешности в вычислении углов 
составляют 24−25 % (табл. 2), независимо от типа используемого алгоритма, причем по углу 
крена разница составляет примерно 51 град, что в 17 раз превышает его эталонное значение. 
Значения ошибок углов ориентации объекта при использовании различных методов вычисле-
ния значений угловых скоростей отличаются незначительно – на 5−10 % (табл. 3), в то же время 

Рис. 2. Значения параметров пространственной 
ориентации БЛА при использовании модели № 2 

(𝑡௡ = 0,05 c) 
Fig. 2. UAV spatial orientation parameters values, while 

using model No. 2 (𝑡௡ = 0.05 c) 

Рис. 3. Значения нормы кватерниона (1) при 
различных условиях моделирования 

(𝑡௡ = 0,05 c; f = (6)) 
Fig. 3. Quaternion norm values (1), under various 

simulation conditions, (𝑡௡ = 0.05 c; f = (6)) 
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при использовании метода трапеций (5) количество математических операций примерно в 2 ра-
за меньше по сравнению с кусочно-линейной аппроксимацией (7) и в 7 раз меньше, чем при ис-
пользовании полиномиальной зависимости (8).  

Причем при уменьшении шага интегрирования точность вычисления значений углов 
ориентации растет. 

 
Таблица 3 

Table 3 
Значения углов ориентации и их ошибки для различных условий моделирования 

Orientation angles values and their errors for different simulation conditions 
 

k = 0, M = 3, (𝑡௡ = 0,05 c) k = 0, M = 3, (𝑡௡ = 0,005 c) 
f γ ϑ ψ γ ϑ ψ 

(6) −0,2473 0,0108 −0,0437 −0,2476 0,0110 −0,043 
(7) −0,2469 0,0110 −0,0433 −0,2475 0,0109 −0,043 
(8) −0,2472 0,0109 −0,0434 −0,2474 0,0110 −0,043 

k = 3, M = 3, (𝑡௡ = 0,05 c) k = 3, M = 3, (𝑡௡ = 0,005 c) 
(6) −28,933 61,124 4,194 −3,1897 57,288 2,138 
(7) −29,365 60,351 4,259 −3,1946 57,222 2,141 
(8) −30,410 60,465 5,528 2,2411 57,248 3,284 

k = 4, M = 3, (𝑡୬ = 0,05 c) k = 4, M = 3, (𝑡୬  = 0,005 c) 
(6) −84,152 62,879 13,069 −51,221 57,770 2,670 
(7) −85,272 61,888 13,341 −51,302 57,693 2,707 
(8) −86,256 61,953 14,551 −51,381 57,721 2,761 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Проведен сравнительный анализ «классических» алгоритмов ориентации (построенных с 

помощью метода последовательного приближения Пикара), использующих интегральную пер-
вичную информацию от гироскопов при наличии незатухающих угловых гармонических коле-
баний БЛА с малыми амплитудами и частотами при выполнении им типового полета по марш-
руту, и канонического движения с использованием вычислительной среды Matlab. Для БЛА, у 
которых отсутствуют или минимальны незатухающие угловые гармонические колебания его 
корпуса, при выполнении типового полета по маршруту наилучшим по точности и объему вы-
числений является алгоритм второго порядка точности, реализующий метод средней скорости. 
Его средняя погрешность вычисления углов составляет от 3,6 до 43 %, что примерно равно зна-
чениям погрешностей при использовании рассмотренных методов при троекратно меньшем 
объеме математических вычислений. Наличие незатухающих низкочастотных гармонических 
колебаний объекта с угловыми скоростями с большими амплитудами приводит к потере вычис-
лительной устойчивости рассмотренных алгоритмов, причем независимо от рассмотренных ме-
тодов вычисления угловых скоростей. 
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ABSTRACT 

 
The principle of organization of strap-down inertial navigation systems is based on numerical integration of angular velocities and 
accelerations. The purpose of numerical integration algorithms is to approximate the behavior of a dynamic system (unmanned 
aerial vehicle – UAV) with continuous time using a digital computer. The efficiency of numerical integration is determined by the 
accuracy and stability of the computational process. The integration algorithm may have a small integration error, but at the same 
time be inefficient due to the instability of the numerical method when the step or conditions of integration change. The standard 
way to test integration algorithms for stability is to test them under control operating conditions (when performing a typical UAV 
flight along the route and canonical movement). The article presents the results of simulation modeling of traditional numerical 
integration algorithms in the conditions of rectilinear and conical UAV motion, when calculating the values of angular velocities by 
various methods. The analysis of the obtained research results is carried out, which allows us to choose an algorithm that has an 
advantage with respect to accuracy and computational simplicity, depending on the flight conditions. For a UAV that has no or 
minimal undampened angular harmonic oscillations of its body, when performing a typical flight along the route, the best, in terms 
of accuracy and volume of calculations, is a second-order accuracy algorithm implementing the average speed method. Its average 
error in calculating angles ranges from 3.6 to 43%, which is approximately equal to the errors values when using the considered 
algorithms (an algorithm implementing a second approximation to the average speed method, a one-step algorithm of the third-
order of accuracy), with a three-fold smaller amount of mathematical calculations. 
 
Key words: moving object, Rodrigues-Hamilton parameters, orientation algorithms, modeling, UAV, polynomials, angular 
velocities. 
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