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В работе представлена интегрированная навигационная система, сочетающая достоинства 

спутниковой навигационной системы (СНС), визуальной навигации на основе алгоритма 

одновременной локализации и картографирования (Simultaneous Localization And Mapping - 

SLAM), барометрического и радиовысотомера для обеспечения коррекции системы 

инерциальной навигации (ИНС). Для обнаружения возможной недостоверной навигационной 

информации с датчиков использован фильтр Калмана в сочетании с тестом «хи-квадрат». 

Предложен алгоритм слияния данных с нескольких источников информации, использующий 

назначение весовых коэффициентов в зависимости от дисперсии ошибок для изоляции 

информации с низкой достоверностью. Результаты моделирования в среде Matlab и 

макетирования в реальной среде показывают, что точность результатов навигации 

интегрированной навигационной системы может оставаться в допустимых пределах в течение 

всего полёта с ожидаемой вероятностью обнаружения и изоляции неисправностей. 

Ключевые слова: интегрированная навигационная система; слияние данных; фильтр Калмана; 

тест «хи-квадрат»; обнаружение и изоляция неисправностей 

 

Введение 

Рассматривается беспилотный летательный аппарат (БПЛА) лёгкого класса, выпол-

няющий полёт в автономном режиме или при дистанционном пилотировании в условиях 

недостаточности предоставляемой оператору информации о среде. В этих случаях инфор-

мация с одного источника не может обеспечить необходимой точности навигации БПЛА. 

Например, ошибки бесплатформенной инерциальной навигационной системы (БИНС) бы-

стро накапливаются с течением времени, прежде всего из-за ошибок чувствительных эле-

ментов, из-за чего БИНС не могут быть использованы как единственное навигационное 

средство для БПЛА в режиме сколь либо продолжительного полёта [1]. Спутниковая на-

вигационная система(СНС) может предоставить информации о местоположении, путевой 

скорости и высоте без накопления ошибок с течением времени, но не может работать в 
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режиме реального времени, особенно с учётом необходимости решения задачи стабилиза-

ции аппарата [2]. Визуальная навигационная система имеет высокую точность, но из-за 

ограниченности диапазона визуального наблюдения и сложности вычислений для обра-

ботки изображений, тоже трудно применима в режиме реального времени [3]. Барометри-

ческий высотомер имеет большую методическую ошибку, если фактические атмосферные 

условия не соответствуют стандартной атмосфере. Точность измерения радиовысотомера 

сильно зависит от неровности земной поверхности и наклона платформы БПЛА [4-5]. По-

этому интегрированная навигационная система на основе слияния нескольких источников 

навигационной информации, позволяющая компенсировать недостатки каждого из источ-

ников, несомненно, необходима для БПЛА. 

Интегрированная навигационная система обычно сочетает два или более двух типов 

навигационных систем. Таким образом, интегрированная навигационная система может в 

полной мере использовать преимущества взаимодополняемости различных навигацион-

ных систем и генерировать достоверную навигационную информацию. Такие системы 

обычно включают инерциальный измерительный блок (Inertial Measurement Units – IMU), 

СНС, визуальную навигационную система и т.д. Тем не менее, в практических приложе-

ниях присутствует много факторов, влияющих на точность и достоверность измеренной 

информации, например, ошибки передачи данных, помехи окружающей среды, методиче-

ские ошибки датчиков и т. д. Поэтому функция обнаружения и изоляции неисправностей 

также необходима для интегрированной навигационной системы. 

В последние годы для улучшения работоспособности систем навигации было прове-

дено большое число исследований и предложено достаточно много интегрированных на-

вигационных систем. Например, интегрированная навигационная система, сочетающая 

IMU и лидар на основе расширенного фильтра Калмана [6-7]; встроенная навигационная 

система с видеокамерой и лазерным сканером в карданном подвесе для автономного поле-

та беспилотных летательных аппаратов [8]; интегрированная навигационная система 

БПЛА на основе согласования изображений [9]; комплексированная инерциально спутни-

ковая система навигации малогабаритных беспилотных летательных аппаратов в условиях 

сложной среды в случае кратковременного отсутствия спутниковых сигналов [10]; ис-

пользование иерархии фильтров в интегрированной навигационной системе [11-12] и дру-

гие. 

В данной статье предлагается интегрированная навигационная система для БПЛА на 

основе преобразования режимов навигации[13], фильтра Калмана и слияния навигацион-

ной информации с нескольких источников: СНС, системы визуальной навигации на осно-

ве алгоритма одновременной локализации и картографирования (Simultaneous Localization 

And Mapping - SLAM), барометрического высотомера, радиовысотомера и ИНС. Подобная 

интегрированная навигационная система может не только обеспечить обнаружение и изо-

ляцию навигационной информации с низкой достоверностью на основе остаточных оши-

бок теста «хи-квадрат» и результата теста «хи-квадрат» с двумя прогнозами состояния, но 

и использовать достоинства различных датчиков для повышения достоверности навига-
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ционной информации. Результаты моделирования в системе Matlab и макетирования в ес-

тественной среде показывают, что предлагаемая система имеет высокую точность навига-

ции и возможность обнаружения и изоляции неисправностей. Схема интегрированной на-

вигационной системы показана на рисунке 1, где A G S, ,Z Z Z - выходные сигналы визуаль-

ной навигационной системы, спутниковой навигационной системы GPS и БИНС с ошиб-

ками; B Rh ,h - выходные сигналы барометрического высотометра и радиовысотомера с 

ошибками; OZ - наблюдаемая навигационная информация после слияния данных; rX - на-

вигационная информация с фильтра Калмана ; M - матрица обнаружения неисправности; 

пунктирными линиями обозначены сигналы, которые могут отсутствовать. 

 

Рис. 1 Схема интегрированной навигационной системы 

1. Преобразователь режимов навигации 

Рассматриваемая в данной статье интегрированная навигационная система включает 

три источника навигационной информации: СНС (GPS), SLAM (аббревиатура визуальной 

навигационной системы на основе алгоритма SLAM) и ИНС. Кроме того, для повышения 

точности информации о высоте, используются барометрический высотомер (Barometric 

Altimeter – BA) и радиовысотомер (Radio Altimeter – RA). Каждый из них имеет свои не-

достатки и не может самостоятельно обеспечивать точность навигационной информации в 

режиме реального времени в различных условиях полета достаточно долго. Для решения 

этой проблемы, в данной работе предлагается метод автоматического выбора разных ре-

жимов навигации в соответствии с условиями полета. Известно, что во многих случаях 

БПЛА не может получать достоверный сигнал GPS, например в помещениях, в горной ме-

стности, при числе наблюдаемых спутников менее четырёх, и т. д. Поэтому в случае от-

сутствия достоверного сигнала GPS БПЛА выбирает режим навигации 

БИНС/SLAM/BA/RA. Но визуальная навигационная система на основе алгоритма SLAM 

не может обеспечить навигационную информацию в режиме реального времени из-за 
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сложности алгоритмов обработки изображений. Поэтому визуальная навигационная сис-

тема используется только в случае отсутствия сигнала GPS или выполнения миссий поле-

та, требующих высокой точности например, посадка в указанном месте или полёт в среде 

с препятствиями. В этих случаях выбирается режим навигации БИНС/SLAM/BA/RA или 

БИНС/GPS/SLAM/BA/RA. В остальных ситуациях выбирается режим навигации 

БИНС/GPS/BA/RA. 

На рисунке 2 показана диаграмма преобразований режимов интегрированной нави-

гационной системы. Множество режимов полета 

 1 2 3= q ,q ,qQ , 

где 1q - интегрированная навигационная система БИНС/GPS/BA/RA; 2q - интегрированная 

навигационная система БИНС/SLAM/BA/RA; 3q - интегрированная навигационная систе-

ма БИНС/GPS/SLAM/BA/RA; SG- сигнал GPS (SG=1- сигнал GPS существует; SG=-1- 

сигнал GPS не существует); DG- расстояние БПЛА до целевой точкой; RG- порог диапа-

зона преобразования режимов навигации. 

 

Рис. 2 Преобразователь режимов навигации 

2. Разработка фильтра Калмана с возможностью обнаружения 

неисправности 

Уравнение состояний интегрированной навигационной системы имеет вид [14]: 

 

где OX – вектор состояния; F – матрица перехода; G – матрица влияния шумов системы; 

W– вектор шумов системы (предполагается – «белый» шум). 

Вектор состояния X включает в себя компоненты: 

 
T

E N U E N U x y z x y z= φ ,φ ,φ ,δv ,δv ,δv ,δL,δλ,δh,ε ,ε ,ε , , ,    O
X  (2) 

где буквами E, N и U обозначены направления на восток, север и вверх; E Nφ ,φ
 
и Uφ – 

ошибки определения углов ориентации в инерциальной системе координат; E Nδv ,δv  и Uδv

– ошибки определения скорости БПЛА в инерциальной системе координат; δL,δλ  и δh– 
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ошибки определения широты, долготы и высоты; 
x yε ,ε и zε – случайные погрешности дат-

чиков угловой скорости (ДУС) (предполагается – марковский процесс первого порядка) в 

связанной системе координат; 
x y,  и z – случайные погрешности акселерометров 

(предполагается – марковский процесс первого порядка). 

Переходная матрица системыF имеет вид: 

 
6 6 15 15

n s

m 

 
  
 

F F
F

0 F
 (3) 

где nF – матрица с размерностью 99 , элементы которой (согласно [10,14]): 

 

0 sin cos 0 0 0 0 0 0

sin 0 0 0 0 0 sin 0 0

cos 0 0 0 0 0 cos 0 0

2 ( cos
0 0 2 sin 2 cos 0 0

sin )

0 2 sin 0 0 2 cos 0 0

0 2 cos 0 0 2 sin 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1 0 0

ie ie

ie ie

ie ie
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U N ie ie
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U E ie ie E
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w L w L
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
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 



  

  

F

0

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

 (4) 

Здесь Ev , Nv  и Uv – фактические скорости БПЛА в инерциальной системе координат; 

Ef , Nf  и Uf –удельные силы в инерциальной системе координат; L ,   и h – фактиче-

ские широта, долгота и высота БПЛА; iew – угловая скорость вращения Земли. 

Матрица sF – блочная матрица с размерностью 6×6, имеет вид: 

 3 3

3 3 6 6

n

b

s n

b



 

 
  
 

R 0
F

0 R
 (5) 

где n

bR – матрица ориентации. 

Матрица m
F – матрица размерностью 6×6, в которой главная диагональ имеет вид: 

 1/ 1/ 1/ 1/ 1/ 1/rx ry rz ax ay az= diag T , T , T , T , T , T       mF  (6) 

где rxT , 
ryT  

и rzT  – интервалы корреляции ошибок ДУС; axT , 
ayT  

и azT – интервалы корреля-

ции ошибок акселерометров. 

Вектор шумов с дисперсией Q  измерительной системы имеет вид: 

 
T

rx ry rz ax ay az= w ,w ,w ,w ,w ,w ,  W  (7) 

где rxw , 
ryw  и rzw – внешние возмущения, действующие на ДУС («белый» шум); axw , 

ayw  и

azw – внешние возмущения, действующие на акселерометр («белый» шум).  

Матрица влияния шумов системы имеет вид: 
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9 3 9 3

3 3 3 3

3 3 3 3 15 6

 

 

  

 
 


 
  

0 0

G I 0

0 I

 (8) 

Информация состояния БПЛА по показаниям БИНС имеет вид [15]: 

 ;

S SE E E

S SN N N

S SU U U

L L L v v v

v v v

h h h v v v

 

   

 

    
 

    
     

 (9) 

где  
T

S S S S SE SN SUZ = L ,λ ,h ,v ,v ,v - состояния БПЛА по показаниям БИНС с ошибками. 

Информация состояния БПЛА по показаниям СНС имеет вид [15]: 

 

_

_

_

;

GE E E GG G

G G GN N N G

G G GU U U G

v v vL L L

v v v

h h h v v v

  

   


    
     

 (10) 

где  
T

G G G G GE GN GUZ = L ,λ ,h ,v ,v ,v - состояния БПЛА по показаниям СНС с ошибками; 

_E Gv , 
_N Gv  и 

_U Gv  - ошибки измерения скорости БПЛА по показаниям СНС; GL , 

G  и Gh - ошибки определения местоположения БПЛА по показаниям СНС. 

Информация состояния БПЛА по показаниям визуальной системы навигации на ос-

нове алгоритма SLAM имеет вид: 

 

_

_

_

;

AE E E AA A

A A AN N N A

A A AU U U A

v v vL L L

v v v

h h h v v v

  

   


    
     

 (11) 

где  
T

A A A A AE AN AUZ = L ,λ ,h ,v ,v ,v - состояния БПЛА по показаниям SLAM с ошибками; 

_E Av , 
_N Av  и 

_U Av - ошибки измерения скорости БПЛА по показаниям SLAM; AL , 

A  и Ah  - ошибки определения местоположения БПЛА по показаниям SLAM. 

Высота полета БПЛА по показанием барометрического высотомера и радиовысото-

мера с ошибками: 

 

где Bh  и Rh - ошибки определения высоты БПЛА по показаниям барометрического вы-

сотомера и радиовысотомера. 

Видно, что навигационная информация о высоте может быть получена от несколь-

ких датчиков. Чтобы получить достоверную информацию, в данной работе была разрабо-

тана схема обработки информации с возможностью обнаружения недостоверной навига-

ционной информации при помощи фильтров Калмана. В качестве примера на рисунке 3 

показана схема обработки информации о высоте. 
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Рис. 3 Схема обработки навигационной информации о высоте с возможностью обнаружения недостоверной 

информации 

 

Как видно из рисунка, обработки навигационной информации с возможностью обна-

ружения недостоверной навигационной информации о высоте состоит из основного 

фильтра Калмана, суб-фильтров Калмана, обнаружителей неисправности и прогноза со-

стояния. 

Уравнение измерений основного фильтра Калмана «O» можно записать в виде: 

 

где  
T

O O O O OE ON OUZ = L ,λ ,h ,v ,v ,v - измеренная информация после слияния, которую можно 

записать следующим образом: 

 

_

_

_

;

OE E E OO O

O O ON N N O

O O OU U U O

v v vL L L

v v v

h h h v v v

  

   


    
     

 (14) 

где
_E Ov , 

_N Ov  и 
_U Ov  - ошибки измерения скорости БПЛА после слияния; OL , O  

и Oh  - ошибки определения местоположения и высоты БПЛА после слияния. 

гдеV – вектор шумов наблюдения; H – матрица измерений, равная: 

 
 
 

3 6 3 6

3 3 3 9

1,1,1

1,1,1

diag

diag

 

 

 
  
 

0 0
H

0 0
 (15) 
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Уравнения измерений для суб-фильтров Калмана « A», «G »,«B » и «R » можно за-

писать в виде: 

 

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

ah S A A ah ah

gh S G G gh gh

bh S B B bh bh

rh S R R rh rh

t h h h h t t t

t h h h h t t t

t h h h h t t t

t h h h h t t t









     


     


     
      

Z H X V

Z H X V

Z H X V

Z H X V

 (16) 

где ahV , 
ghV , bhV  и rhV – вектор шумов наблюдения высоты СНС, SLAM, барометрического 

высотомера и радиовысотомера с дисперсиями ahR , 
ghR , bhR  и rhR ; ahH , 

ghH , bhH  и rhH – 

матрицы измерений, которые имеют вид: 

 

5 5 5 1 5 9

1 5 1 9

9 5 9 1 9 9

1ah gh bh rh

  

 

  

 
 

   
 
  

0 0 0

H H H H 0 0

0 0 0

 (17) 

Уравнения состояния БПЛА и измерений можно записать в следующем виде: 

 

где " "," "," "," "," "i O ah gh bh rh соответствуют основному фильтру Калмана и суб-

фильтрам Калмана. 

Для решения рассматриваемой задачи на борту БПЛА с использованием микропро-

цессорных вычислительных устройств необходимо преобразовать уравнения к дискрет-

ному виду: 

 
_ , 1 _ 1 1 1

_ _ , 1 _ 1 _ 1

i k k k i k k k

i k i k k i k i k

   

  

 


 

X Φ X Γ W

Z H X V
 (19) 

где
, 1k kΦ и 1kΓ – переходные матрицы состояний и шума системы в дискретной форме. 

Уравнения фильтра Калмана можно записать в виде: 

  

 
 

, 1 _ 1_ 1

_ 1_ 1

1

_ _ _ _ __ 1 _ 1

_ _ _ __ 1 _ 1

_ _ _ _ 1

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

k k i ki k k

T

k i k k ki k k

T T

i k i k i k i k i ki k k i k k

i k i k i k i ki k k i k k

i k i k i k i k k

 





 

 



 

  



 

   

  


X Φ X

P Φ P Φ Q

K P H H P H R

X X K Z H X

P I K H P

 (20) 

Тест «хи-квадрат» ( 2χ , chi-square), с помощью которого проверяют соответствие 

между наблюдаемыми и эталонными сигналами, широко используется для обнаружения 

неисправностей в стохастических динамических системах [16]. Этот метод можно разде-

лить на три вида: (1) – тест 2χ  по остаточной ошибке; (2) – тест 2χ  по состоянию с одно-
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кратным прогнозом состояния; (3) – тест 2χ по состоянию с двойным прогнозом состоя-

ния. 

1) Если статистика испытаний вычисляются с использованием остаточной ошибки 

наблюдаемого сигнала, то практически невозможно обнаружить неисправность в 

процессе прогноза состояния калмановской фильтрацией, хотя неисправность дат-

чика может быть легко обнаружена непосредственно [17].  

2) Если статистика испытаний вычисляются с использованием вектора состояния, то 

можно обнаружить неисправность в процессе прогноза состояния калмановской 

фильтрацией и оценить неисправность датчика косвенно. Если для исправления 

используется только один прогноз состояния, то ошибка накапливается и может 

расходится с увеличением времени [18].  

3) Если использовать два прогноза состояния и попеременно сбрасывать результаты 

прогноза, то можно избежать накопление ошибки. Если используется М суб-

фильтров, то в таком типе теста должны быть использованы 2M прогнозов состоя-

ния. Это не только усложняет структуру алгоритма, но и влияет на скорость вы-

числений [19]. 

Видно, что все три вида теста имеют свои преимущества и недостатки. Чтобы повы-

сить вероятность обнаружения неисправности, предложен обнаружитель неисправности 

со структурой, параллельно реализующей тест 2χ  по остаточной ошибке и тест 2χ  по со-

стоянию. Тест с двойным прогнозом используется только для основного фильтра Калмана 

(см. рис. 3), что позволяет упростить структуру алгоритма и повысить скорость вычисле-

ний. 

В качестве примера на рис. 4 приведёна схема обнаружителя неисправности G с ри-

сунка 3. 

 

Рис. 4 Обнаружитель неисправности информации о высоте, получаемой с помощью GPS 

 

Прогноз состояния можно записать в виде: 

 
     

             

ˆ ˆ, 1 1

, 1 1 , 1 1 1 1

s s s

T T

s s s s s s

k k k k

k k k k k k k k k

   


       

X Φ X

P Φ P Φ Γ Q Γ
 (21) 

где « s » - номер прогнозного состояния. 

Состояния с двойным прогнозом не обновляются по результатам измерений с датчи-

ков, а сбрасываются с помощью выхода фильтра Калмана альтернативно с любым вре-
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менным интервалом. Для того, чтобы вывести метод 2χ  обнаружения неисправностей с 

двойным прогнозом состояния, определим вектор состояния ошибки:  

 
     

     

ˆ

ˆ

gh gh

s s

e k k k

e k k k

  


 

X X

X X
 (22) 

где  kX -истинный вектор состояния;  ˆ
gh kX - предсказанный вектор состояния суб-

фильтра Калмана G;  ˆ
s kX -предсказанный вектор состояния s -го прогноза состояния; 

Для примера рассмотрим обнаружение неисправности в суб-фильтре Калмана G. 

Разность ошибок прогноза с общего фильтра и суб-фильтра: 

          ˆ ˆ
gh gh s gh sk e k e k k k    X X  (23) 

Его дисперсия: 

 

      

                
       

T

gh gh gh

T T T T

gh gh gh s s gh s s

gh ghs sgh s

k E k k

E e k e k e k e k e k e k e k e k

k k k k

 

   

   

T

P P P P

 (24) 

где  ghs kP - перекрестная ковариация суб-фильтра Калмана G и s -го прогноза состояния. 

Если начальные состояния одинаковые, то есть      ghs sgh ghk k k P P P , то диспер-

сия может быть записана в упрощенном виде: 

      gh gh ghk k k T P P  (25) 

Определим функцию обнаружения неисправности: 

        1T

gh gh gh ghk k k k   T  (26) 

Критерий решения о неисправности: 

 
 

 

, есть неисправности

, нет неисправности

gh gh

gh gh

k

k





 

 






 (27) 

где порог
βghε вводится для исключения ложных тревог. 

В данной работе используем тест 2χ  вектора состояния с двумя прогнозами состоя-

ния, принцип которого состоит в следующем: во время kt существует неисправность и пе-

реключатель 1K находится в позиции «1», переключатель 2K находится в позиции «2», 

прогноз 1 «загрязняется» из-за этой неисправности, но прогноз с выхода 2 получен с по-

мощью предыдущего правильного состояния, то есть этот выход является правильным и 

может быть использован для исправления неисправности. Во время 1kt  , ошибки в прогно-

зе 1 корректируются с помощью выхода фильтра Калмана. Через время sΔt переключатель

1K находится в позиции «2», переключатель 2K  — в позиции «1», и прогноз состояния 1 

используется для исправления неисправности состояния. 

Тест
2χ  остаточной ошибки: 
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Предсказанный вектор может записать в виде: 

 
     

     

ˆ ˆ, 1 1

ˆ ˆ

s s s

s s s

k k k k

k k k

   




X Φ X

Z H X
 (28) 

Остаточная ошибка суб-фильтра Калмана G: 

     _
ˆ

gh gh s hd k k Z Z  (29) 

Ковариация остаточной ошибки суб-фильтра Калмана G: 

          T

gh gh gh gh ghk k k k k S H P H R  (30) 

Определим функцию обнаружения неисправности: 

        1T

gh gh gh ghk d k k d k  S  (31) 

Критерий решения неисправности: 

 
 

 

, есть неисправности

, нет неисправности

gh dgh

gh dgh

k

k

 

 






 (32) 

где
dghε - порог исправления неисправности. 

Аналогичные фильтры Калмана применены и для других источников навигационной 

информации, как показано на рисунках 5 и 6. 

 

 

Рис. 5 Схема фильтра Калмана для обнаружения недостоверной информации о местоположением 

 

 

Рис. 6 Схема фильтра Калмана для обнаружения недостоверной информации о проекции скорости 
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3. Слияние нескольких источников навигационной информации и 

изоляция неисправностей 

Если используем множество датчиков для измерения одного параметра, то можно 

слить выходы всех датчиков с использованием назначения весов для выхода каждого дат-

чика. 

Результат слияния измеренной информации можно записать следующем образом:  

 

 

Принцип метода назначения весов для выхода каждого датчика можно записать сле-

дующем образом [20-21]: 

 
2 2

1
1

1/

n

j jn
i

j i

i

w = ; w =

σ σ



 (34) 

 

В реальной ситуации истинные значения неизвестны, Чтобы получить ошибку изме-

ренных сигналов, в работе определяется среднее значение выходов разных датчиков, ко-

торое принимается в качестве истинного значения для текущего момента. Для рассматри-

ваемой ситуации такой вариант не подходит, так как разные типы датчиков в разных ус-

ловиях могут давать заведомо низкую точность или даже отказ, из-за чего среднее значе-

ние может иметь большую разницу с истинным значением. 

Если в моменте k , датчик j выдаёт измеренное значение  jT k , то: 

 

где  jΔT k -ошибка измерения j -ого датчика в моменте k ; jΔT -среднее значение j -ого 

датчика в моменте k ;  jσ k - дисперсия ошибки выхода j -ого датчика в моменте k ;  ˆ
jT k

- прогностическая оценка навигационной информации, полученная с помощью фильтра 

Калмана; N - число измерений с каждого датчика. 

Поскольку процесс фильтрации включает в себя изоляцию недостоверных источни-

ков информации и исправление ошибок инерциальной навигационной системы, то можем 

приблизительно считать оценочную информацию в качестве истинной. 
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4. Моделирование и макетирование навигационной системы 

Информация о высоте полета может быть получена из нескольких источников, при-

чём точность измерения радиовысотомера сильно зависит от наклона платформы БПЛА и 

поверхности. Для того, чтобы проверить правильность обнаружения и изоляции неис-

правностей предлагаемой системой, проведено моделирование полета БПЛА по трехмер-

ной карте с большой неровностью («волнообразностью») земной поверхности, как пока-

зана на Рис. 7. 

 

 (а) (б) 

Рис. 7 (а) Трехмерная карта; (б) проекция трехмерной карты на горизонтальной плоскости 

 

Рисунок 8 показывает траекторию полета БПЛА от точки (0,0,8) до точки 

(100,100,8), то есть, высота полета поддерживается на уровне около 8 метров с помощью 

интегрированной навигационной системы БИНС/GPS/BA/RA. 

 

Рис. 8 Траектория полета БПЛА 
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Рисунок 9 показывает результаты измерения высоты датчиком GPS, барометриче-

ским и радиовысотомером. Измеренная высота радиовысотомера отражает вертикальное 

расстояние от БПЛА до земли и имеет большую разницу с истиной. В данном моделиро-

вании считаем эта разница в качестве неисправности. 

 

 

Рис. 9 Измеренная высота GPS, барометрического высотомера и радиовысотомера 

 

После слияния навигационной информации о высоте можно значительно уменьшить 

влияние неисправности радиовысотомера, но ошибка остаётся большой, как показано на 

рис. 10 (а) и (б). 

 

 

(а) (б) 

Рис.10 (а) - измеренная высота после слияния; (б) – ошибка высоты  

 

На рис. 11 (а) и (б) видно, что статистики измерений высоты теста «хи-квадрат» по 

остаточным ошибкам и теста «хи-квадрата» по состояния у радиовысотомера гораздо 

больше, чем у GPS и барометрического высотомера, а изогнутая форма соответствует ли-

нии измеренной высоты радиовысотомером, следовательно такого вида неисправность 

датчика можно обнаружить с помощью теста «хи-квадрат». 
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 (а) (б) 

Рис. 11 (а) - статистики теста «хи-квадрат» по состоянию: GPS-синяя линия; BA-красная линия; RA-зеленая 

линия; (б) - статистики теста «хи-квадрат» по остаточным ошибкам : GPS-синяя линия; BA-красная линия; 

RA-зеленая линия 

 

Рис. 11 (а) и (б) показывают значения высоты и ошибки по высоте в результате 

слияния после изоляции неисправности. Сравнивая рис.10 и рис.12 можно увидеть, что 

после изоляции неисправности информация о высоте в результате слияния имеет мень-

шую погрешность, что позволяет повысить точность навигации. 

 

 

 (а) (б) 

Рис.12 (а) -информации о высоте после слияния и изоляции неисправности; (б) – ошибка измерения высоты 

после слияния и изоляции неисправности 

 

Для проверки работоспособности предлагаемых решений были проведены макетные 

испытания и разработан пользовательский интерфейс. При макетировании в данной рабо-

те использованы следующие датчики и модуль сопряжения: инерциальный измеритель-

ный блок BMI160 (включает трехосный гироскоп и трехосный акселерометр); веб-камера 

SCB-1100N BA59-02898A для визуальной навигационной системы; блютуз GPS-

приемник, барометрический высотомер BMP085; радиовысотомер индикатор PN 104-

0170-00; модуль сопряжения ArduinoBoard101. 
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(а) 

 

(б) 

 

(в) 

 

(г) 

 

(д) 

 

(е) 

Рис.13 Основные датчики имодуль сопряжения 

 

Основные характеристики датчиков: 

 Характеристики акселерометра: диапазон измерений – ± 2g; смещение нуля – 

±25mg; нулевое смещения температурного дрейфа – ±1.0 mg/K; ошибка выравни-

вания – ±0.5
0
; скорость передачи выходных данных – 1600Hz; 

 Характеристики гироскопа: диапазон измерений – ± 250
0
/с; смещение нуля – 

±3
0
/с;нулевое смещения температурного дрейфа – ±0.05

0
/с/K; выходной шум –

00.07 / / Hzs ; скорость передачи выходных данных – 3200Hz; 

 Характеристики GPS: точность – 10m ;высота над уровнем моря – 18000m

;скорость – 515 /m c ; скорость передачи выходных данных – 10Hz; 

 Параметры веб-камеры, полученные с помощью «Набора инструментов калибров-

ки камеры» для системы Matlab: Фокусное расстояние: fc = [ 1015.78212 

1012.65800 ] ±[ 7.15609 7.22421 ]; Центральная точка: cc = [ 320.03704 240.40334 ] ± 

[ 3.41690 4.77241 ]; Искажение: kc = [ 0.09333 -0.05262 -0.01156 -0.00424 0.00000 ] 

±[ 0.02113 0.11162 0.00246 0.00249 0.00000 ]; 

 Электрические характеристики барометрического высотомера: диапазон измерений 

–300~1100hPa  ( 9000~ 500+ m ); выходной шум – 0.01hPa  ( 0.1m ); разрешение вы-

ходных данных– 0.01hPa  ( 0.1m );точность абсолютного давления – ± 1hPa; точно-

сти относительного давления – ± 0.2 hPa; 

 Электрические характеристики радиовысотомера: диапазон измерений – 2500feet  (

762m );точность высоты – ± 2%~5% ;разрешение обнаружения угла
00.25 ;скорость 

передачи выходных данных – 4300Hz; 

На рис. 14 показан приборный состав макета для отработки навигационной инфор-

мации. 
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Рис. 14 Приборный состав макета для отработки навигационной информации 

 

Проведена обработка нескольких источников навигационной информации и отобра-

жение результатов навигации в компьютере с помощью MATLAB и интегрированных на-

вигационных алгоритмов. 

Для удобства проверки правильности алгоритма разработан интерфейс интегриро-

ванной навигационной системы с использованием инструментария MATLAB GUI. Ин-

терфейс может быть использован и для наблюдения полета БПЛА и состояния навигаци-

онных датчиков на наземной станции в режиме реального времени. Интерфейс включает 

несколько основных частей: информацию навигационной системы GPS; информацию дат-

чиков инерциального измерительного блока; настройки последовательных портов для на-

вигационных датчиков; информации визуальной навигационной системы на основе алго-

ритма SLAM; информацию системы БИНС, БИНС/GPS и БИНС/GPS/SLAM, как показаны 

на рис 15. 

 

 

Рис. 15 Интерфейс информации интегрированной навигационной системы 
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Рисунок 15 показывает информацию интегрированной навигационной системы во 

внешней среде в режиме навигации БИНС/GPS/SLAM/BA/RA. В области визуальной на-

вигационной системы SLAM показывает результаты навигации 487-ого и 488-ого кадров 

изображения, характерные точки (зеленые) двух изображений, ориентиры (красные) двух 

изображений, трехмерные координаты ориентиров в системы координат камеры и траек-

торию движения в земной системе координат. В области интегрированной навигационной 

системы показывает траекторию движения на спутниковой карте (красная линия), полу-

ченную из интегрированной навигационной системы. 

На рис. 16 показаны выходы датчиков. 
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Рис. 16 Выходы датчиков 

 

Исходная навигационная информация датчиков показывает: 

1. Предсказанные изменения широты и долготы визуальной навигационной системы 

в основном совпадает с измеренными данными спутниковой навигационной систе-

мы GPS, хотя есть небольшая разница. Это ещё раз доказывает целесообразность 

применения визуальной навигационной системы. 

2. По сравнению с другими показаниями, кривая изменения измеренной высоты над 

уровнем моря от СНС имеет значительно большие изменения величины и ошибки. 

3. Кроме того, СНС может определить величину и направление скорости подвижных 

объектов только в горизонтальной плоскости, но не может определить скорость в 

вертикальном направлении, а может лишь приблизительно вычислить изменения 

скорости в данном направлении в зависимости от изменения высоты, что даёт 

большие ошибки. 

4. Поэтому, в целях повышения точности навигации необходимо использовать до-

полнительные датчики и навигационные системы, в частности, как в данной рабо-

те, визуальную навигационную систему, барометрический высотомер и радиовысо-

томер. 

На рис. 17 показаны выходы фильтра Калмана и траектория движения на горизон-

тальной плоскости. 
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Рис. 17 Результаты интегрированной навигационной системы  

 

Результаты макетирования показывают правильность и работоспособность предла-

гаемой интегрированной навигационной системы. 

Заключение 

В данной работе были получены следующие основные научные результаты, имею-

щие важное практическое значение.  

1. Разработана структура и математическая модель интегрированной навигации сис-

темы для БПЛА.  

2. Предложен эффективный фильтр Калмана с использованием тестов 2χ по остаточ-

ной ошибке и по состоянию для обнаружения недостоверной информации от дат-

чиков. 

3. Предложен простой и легко реализуемый алгоритм слияния нескольких источни-

ков навигационной информации при назначении весов выходов датчиков на основе 

ошибок дисперсий. Кроме того, этот алгоритм имеет возможность изоляции недос-

товерной навигационной информации с помощью матрицы обнаружения неис-

правности. 

4. Проведено моделирование полета БПЛА в трехмерной карте с большой неровно-

стью земной поверхности, результаты моделирования показывают работоспособ-

ность функции обнаружения и изоляции неисправностей системы. 

5. Результаты макетирования, которое было проведено в наружной среде, показыва-

ют, что предлагаемая интегрированная навигационная система может обеспечить 

высокую точность навигации для БПЛА. 
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The article discusses an integrated navigation system development for unmanned aerial 

vehicles (UAVs) to provide fault detection and isolation. In case an UAV operates flights in in-

dependent mode or in remote pilot control under conditions when an operator has a lack of in-

formation on the environment, the single-source information cannot ensure appropriate precision 

to navigate the UAV. Therefore, the UAV, certainly, needs an integrated navigation system 

based on the merger of navigation information from the several sources to enable compensation 

for the shortcomings of each of the sources. 

The integrated navigation system typically combines two or more than two types of navi-

gation systems. Thus, an integrated navigation system can take full advantage of the complemen-

tarity of various navigation systems and generate accurate navigation information. Such systems 

typically include an inertial measurement unit (Inertial Measurement Units - IMU), SNA, visual 

navigation system, etc. However, in practical applications, there are many factors that affect the 

accuracy and reliability of the measured data, such as data transmission errors, ambient noise, 

and systematic errors of sensors, etc. Therefore, the fault detection and isolation feature is also 

necessary for the integrated navigation system. 

The article offers an integrated navigation system for UAV based on conversion of naviga-

tion modes, Kalman filter, and merge of navigation information from the several sources, namely 

a SNA system, visual navigation system based on the algorithm of simultaneous localization and 

mapping (Simultaneous Localization And Mapping - SLAM), barometric altimeter, altimeter and 

inertial navigation system (INS). Such an integrated navigation system is capable not only to 

provide detection and isolation of low reliable navigation information on the basis of the residual 

errors of the test "chi-squared" and the result of the test "chi-squared" with two state predictions, 

but also to use the advantages of various sensors to improve reliability of navigation data. The 

results of simulation in Matlab and system layout in a natural environment show that the pro-

posed system has high accuracy of navigation and the capability to provide fault detection and 

isolation. 
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