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ІНСТРУМЕНТАЛЬНІ ПОХИБКИ ВИЗНАЧЕННЯ НАВІГАЦІЙНИХ ПАРАМЕТРІВ 
БЕЗПЛАТФОРМНОЮ ІНЕРЦІАЛЬНОЮ НАВІГАЦІЙНОЮ СИСТЕМОЮ 

У статті виконано аналіз алгоритмів числення навігаційних параметрів безплатформною інерціаль-
ною навігаційною системою. Як інструмент використане візуальне моделювання у середовищі Matlab. За 
допомогою Simulink моделі одноканальної системи оцінено вплив систематичних інструментальних похи-
бок датчиків первинної інформації на точність визначення вертикалі місця та абсолютної швидкості по-
вітряного судна. Встановлено, що кінцеві похибки визначення навігаційних параметрів безплатформною 
інерціальною навігаційною системою обумовлені інструментальними похибками датчиків первинної інфор-
мації та мають один порядок з платформною системою. Отримані результати можна застосувати при 
розробці та експлуатації навігаційних систем. 

Ключові слова: інерціальна навігаційна система; безплатформна інерціальна навігаційна система; 
датчик кутової швидкості; літальний апарат; антитерористична операція; повітряне судно. 

Вступ 

Застосування повітряних суден (ПС) в антите-
рористичних операціях (АТО) передбачає оператив-
ність, точність та раптовість дій, що накладає певні 
вимоги на пілотажнонавігаційне обладнання [1]. 

Провідними засобами навігації сучасних ПС є 
інерціальні навігаційні системи (ІНС), які відрізня-
ються автономністю, скритністю, безперервністю 
дії, незалежністю від погодних умов та пори доби, 
захищеністю від перешкод, але потребують підви-
щення точності числення швидкості польоту та ко-
ординат місцеположення [2]. Особливо це стосуєть-
ся безплатформних інерціальних навігаційних сис-
тем (БІНС), позитивними якостями яких є менші 
розміри, маса та енергоємність; значне спрощення 
механічної частини системи та її компоновки; відсу-
тність обмежень з кутів повороту; скорочення часу 
початкового виставлення; визначення навігаційних 
параметрів за допомогою алгоритмів; спрощення 
вирішення завдань резервування і контролю праце-
здатності системи та її елементів. Ці характеристики 
набувають особливої важливості в умовах АТО. Але 
на сучасному етапі розвитку БІНС не розв’язане 
повною мірою питання їх точності. 

Проблема точного визначення місцеположення 
у повітряному просторі є найголовнішою при вирі-
шені завдань навігації ПС [3]. 

У відомих авторам публікаціях [6–9] кількісний 
аналіз впливу похибок датчиків первинної інформа-
ції на точність визначення навігаційних параметрів 
не проводився, тому метою статті є оцінка таких 
функціональних зв’язків шляхом математичного 
моделювання. 

Основний матеріал 

Набір датчиків первинної інформації у БІНС 
може містити [6]: 

− три акселерометри та три позиційних гіро-
скопи; 

− три акселерометри та три датчики кутової 
швидкості; 

− шість акселерометрів. 
Визначимо вплив похибок першого з варіантів 

набору датчиків на точність визначення вертикалі та 
складових абсолютної швидкості на прикладі одно-
канальної системи. Для цього розглянемо зміну по-
ложення опорного тригранника Оξηζ під час руху 
ПС навколо земної поверхні (рис. 1). 

Рис. 1. Зміна положення навігаційних тригранників 
під час руху повітряного судна 

Приладовий тригранник Oxyz у БІНС являє со-
бою зв’язану систему координат, і його кутові по-
ложення обумовлені положеннями самого об’єкта – 
повітряного судна. 

Для аналізу точнісних характеристик БІНС 
приймемо такі припущення: 

− повітряне судно рухається у площині рисунка 
на постійній висоті (V=0, Vζ=0, ωаξ=0, ωаζ=0); 

− починаючи рух з точки А, ПС переміститься 
у точку В, пройшовши при цьому відстань S; 
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− гравітаційне поле центральне (gξ=0, gζ=–g= 
= –9,81 м/с2); 

− кутова швидкість обертання місцевої верти-

калі  ξ
аη 0

V
ε , ε 0 ε .

R
     

Якщо після початкового виставлення безплат-
формної системи тригранники у кутовому положен-
ні співпадали, то у точці В напрямки осей Оξ та Ox 
відрізняються на кут тангажа υ, який визначається 
вільним гіроскопом (ВГ). 

З рис. 1 випливає, що прискорення вздовж осей 
опорного тригранника через показання акселероме-
трів визначаються як 

(1)
x z

x z

a a cos a sin

a a sin a cos
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З теорії інерціальних навігаційних систем ві-
домі рівняння трійки акселерометрів, згідно з якими 
[3] 
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де V, V, Vζ − складові абсолютної швидкості пові-
тряного судна вздовж відповідних осей опорного 
тригранника; 

ωаξ, ωаη, ωаζ − складові його абсолютної кутової 
швидкості навколо цих осей; 

gξ, gζ − складові вектора інтенсивності гравіта-
ційного поля Землі. 

Підставивши вирази (1) у рівняння (2) і 
розв’язавши ці рівняння відносно похідних від скла-
дових абсолютної швидкості повітряного судна з 
урахуванням умов польоту (припущень), отримаємо: 
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За цими рівняннями побудуємо структурну 
схему одноканальної БІНС (рис. 2), яка містить дат-
чики первинної інформації (акселерометри Ax, Az та 
вільний гіроскоп ВГ), функціональні перетворювачі 
та інтегратори. 

Рис. 2. Структурна схема одноканальної БІНС 

Таким чином, маючи у розпорядженні інфор-
мацію про прискорення ax, az об’єкта з БІНС на бор-
ту у проекціях на осі зв’язаної системи координат, а 
також про кут  розузгодження осей зв’язаної сис-
теми координат відносно вихідного положення, мо-
жна розв’язати задачу визначення координат місце-
положення ПС, складових його абсолютної швидко-
сті , 



V V  та кутової орієнтації υ. 

За структурною схемою (рис. 2) для отримання 
числових характеристик точності визначення верти-

калі та складових абсолютної швидкості побудуємо 
Simulinkмодель [5] одноканальної БІНС в робочому 
режимі (рис. 3). 

На рисунку зображені: 
Ax, Az − акселерометри з осями чутливості, 

спрямованими вздовж осей х та z приладового три-
гранника відповідно; 

Mz – джерело зовнішнього збурювального мо-
менту, що діє на гіроскоп; 

–g
–g
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Trigonometric Function − тригонометричні фун-
кції у рівняннях (3); 

Product − пристрої операцій множення у рів-
няннях (1); 

Integrator, Integrator 1 − інтегратори для отри-
мання складових абсолютної швидкості Vξ, Vζ пові-
тряного судна; 

Integrator 3 − інтегрувальна ланка гіроскопа; 
Gain, Gain 1, Gain 2 − масштабні підсилювачі з 

коефіцієнтами 1/R, де R = 6 371 000 м − радіус Землі 
в геоцентричній системі координат; 

g − константа для завдання вектора інтенсивно-
сті гравітаційного поля Землі (прискорення сили 
земного тяжіння); 

Е, Vksi, Vdz, Theta − осцилографи для спостере-
ження досліджуваних процесів − похибок у визна-
ченні напрямку вертикалі, горизонтальної Vksi та 
вертикальної Vdz складових абсолютної швидкості 
повітряного судна і кута тангажа υ; 

Е0, Vksi0 − похибки уведення положення верти-
калі та значення горизонтальної складової абсолют-
ної швидкості при початковому виставленні БІНС 
(при дослідженнях робочих режимів не задіяні). 

Рис. 3. S-модель одноканальної БІНС в робочому режимі 

Зсув нуля акселерометрів Ax та Az і зовнішній 
момент збурення гіроскопа приймемо рівними хара-
ктеристикам сучасних приладів [6]:  

Δах = 1·10−3 м/с2, Mz = 0,25·10−6 Н·м. 

Отримані результати моделювання (похибки у 
визначенні вертикалі, горизонтальної та вертикаль-
ної складових швидкості повітряного судна) наведе-
ні на рис. 4−6. 

З графічних залежностей випливає: 
а) зсув нуля акселерометра Ax викликає: 
− похибку у визначенні вертикалі, яка містить 

постійну та косинусоїдну складові;  
− похибку у визначенні горизонтальної швид-

кості синусоїдного характеру; 

− інтенсивно зростаючу з часом за синусоїдним 
законом похибку вертикальної швидкості; 

б) зсув нуля акселерометра Az призводить до 
зростаючої за лінійним законом вертикальної скла-
дової швидкості і не впливає на точність визначення 
інших параметрів; 

в) дрейф гіроскопа обумовлює: 

− похибку у визначенні вертикалі, яка містить 
постійну та косинусоїдну складові; 

− синусоїдну складову горизонтальної швид-
кості; 

− зростаючу за абсолютною величиною похиб-
ку числення вертикальної швидкості. 
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а 

б 

в 
Рис. 4. Похибки у визначенні навігаційних парамет-

рів від зсуву нуля акселерометра Ax: 
а − напрямку вертикалі; б − горизонтальної  
швидкості; в − вертикальної швидкості ПС 

а 

Рис. 5. Похибки у визначенні навігаційних  
параметрів від зсуву акселерометра Az (початок):  

а − напрямку вертикалі 

б 

в 
Рис. 5. Похибки у визначенні навігаційних  

параметрів від зсуву акселерометра Az (закінчення):  
б − горизонтальної швидкості;  
в − вертикальної швидкості ПС 

а 

б 
Рис. 6. Похибки у визначенні навігаційних  
параметрів від дрейфу гіроскопа (початок): 

а − напрямку вертикалі;  
б  − горизонтальної швидкості ПС; 
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в 

Рис. 6. Похибки у визначенні навігаційних  
параметрів від дрейфу гіроскопа (закінчення): 

 в − вертикальної швидкості 

Висновки 

На основі теорії руху репера в геоцентричній 
системі координат побудована математична модель 
одноканальної БІНС і виконано аналіз її похибок. 

Результати свідчать, що точність числення на-
вігаційних параметрів залежить від інструменталь-
них похибок датчиків первинної інформації. 

Похибки датчиків первинної інформації взяті 
ідентичними характеристикам сучасних приладів: 

для  акселерометра – Δах = 1·10−3 м/с2,  для  гіроско-
па – Mz = 0,25·10−6  Н·м. 

V
ζ
, м/с 

Зсув нуля акселерометра у горизонтальному ка-
налі викликає похибку у визначенні вертикалі місця, 
яка містить постійну складову та таку, що змінюється 
за косинусоїдним законом і не перевищує 0,1 градуса; 
синусоїдну похибку у визначенні швидкості не більшу 
1 м/с за модулем і постійну та коливальну похибки у 
визначені вертикальної швидкості, яка значно зростає з 
часом, що обумовлено нестійкістю вертикального ка-
налу БІНС, як і у платформних системах. 

t, с·103
Акселерометр вертикального каналу зовсім не 

впливає на точність визначення вертикалі та горизо-
нтальної складової швидкості і вносить похибку у 
визначення вертикальної швидкості зростаючого 
характеру, яка досягає 15 км/год. за годину польоту. 

Дрейф гіроскопа обумовлює похибку у визна-
ченні вертикалі місця, яка змінюється за синусоїд-
ним законом і не перевищує тисячних часток граду-
са; постійну та косинусоїдну складові похибки ви-
значення абсолютної швидкості, не більші 1 км/год., 
а також зростаючу з часом за лінійним законом по-
хибку вертикальної швидкості. 

Отже, точнісні характеристики БІНС, обумов-
лені датчиками первинної інформації, мають один 
порядок з платформними системами. 
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ИНСТРУМЕНТАЛЬНЫЕ ПОГРЕШНОСТИ ОПРЕДЕЛЕНИЯ НАВИГАЦИОННЫХ ПАРАМЕТРОВ 
БЕСПЛАТФОРМЕННОЙ ИНЕРЦИАЛЬНОЙ НАВИГАЦИОННОЙ СИСТЕМОЙ 

А.Н. Зарубин, О.О. Новиков 

В статье выполнен анализ алгоритмов счисления навигационных параметров бесплатформенной инерциальной 
навигационной системой. В качестве инструмента использована визуальное моделирование в среде Matlab. При помощи 
Simulinkмодели одноканальной системы оценено влияние систематических инструментальных погрешностей датчиков 
первичной информации на точность определения вертикали места и абсолютной скорости воздушного судна. Уста-
новлено, что конечные значения погрешностей вычисляемых бесплатформенной инерциальной навигационной системой 
обусловлены инструментальными погрешностями датчиков первичной информации и  имеют один порядок с плат-
форменной системой. Полученные результаты можно использовать при разработке и эксплуатации навигационных 
систем. 

Ключевые слова: инерциальная навигационная система; бесплатформенная инерциальная навигационная систе-
ма; датчик угловой скорости; антитеррористическая операция; воздушно судно. 

INVESTIGATION OF INSTRUMENTAL ERRORS IN DETERMINING  NAVIGATION 
 PARAMETERS BY STRAP DOWN INERTIAL NAVIGATION SYSTEM 

A. Zarubin, O. Novikov  

The purpose of this article is to analyze the error of the calculation of the strap down inertial navigation system. The re-
search was built in the visual environment of the Simulink interactive Matlab system. The influence of systematic instrumental 
errors on primary information sensors on the accuracy of determining the vertical position and absolute velocity of the aircraft 
was explored by Simulinkmodel of a single channel’s strap down inertial navigation system. The research results confirm theo-
retical calculations. It also accurately indicates that the accuracy of the calculation of navigational parameters depends on the 
instrumental errors of the sensors of the primary information. The results of calculating the navigational parameters of the strap 
down inertial navigation system have one order with the platform inertial navigation system. It really was completely installed by 
the scientific research. The results obtained can be applied to the development and operation of navigation systems. This article 
is intended for the useing by the public for future’s scientific papers, taking into account the results of this study. 

Keywords: platform inertial navigation system; strap down inertial navigation system; angel speed sensor; antiterrorist 
operation; aircraft. 
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