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Оценивание точности определения параметров движения
летательного аппарата с бесплатформенной инерциальной 

навигационной системой в инерциальном базисе

го положения ЛА бесплатформенной инерци-
альной системой, умение выявлять конкретные 
факторы, оказывающие определяющее влияние 
на эту точность, и формирование практических 
рекомендаций по уменьшению их негативного 
влияния позволяют в процессе реализации этих 
рекомендаций повысить эффективность приме-
нения ЛА. Решению вопросов оценивания точ-
ности определения навигационных параметров 
посвящены работы [9—11], в которых модель 
ошибок БИНС построена для географической 
(подвижной) СК. Представленные в работе [10] 
уравнения ошибок БИНС в случае инерциально-
го опорного трехгранника не позволяют оценить 
точность определения параметров движения ЛА 
с БИНС в инерциальном базисе. В настоящей 
статье предлагается методика оценивания оши-
бок БИНС при определении параметров движе-
ния ЛА, полет которого рассматривается в не-
подвижной в инерциальном пространстве СК.

Постановка задачи

Основными факторами, определяющими 
ошибки БИНС, использующей в качестве измери-
тельных устройств три акселерометра и три ДУС, 
являются зоны нечувствительности, погрешно-
сти реализации масштабных коэффициентов и 
неортогональности установки данных устройств 
на борту ЛА. Для описания движения ЛА и оце-
нивания точности определения парамет ров его 
движения БИНС в инерциальном базисе будем 
рассматривать две системы координат: инерци-
альную и связанную (рис. 1).

Представлена методика решения задачи оценивания погрешностей определения линейных и угловых параметров 
движения летательного аппарата с бесплатформенной инерциальной навигационной системой в инерциальном бази-
се. На основе разработанной методики получены числовые значения характеристик точности расчета параметров 
движения летательного аппарата.

Ключевые слова: бесплатформенная инерциальная навигационная система, летательный аппарат, ошибки, пара-
метры движения, система координат, точность

Введение

В процессе полета летательного аппарата (ЛА) 
необходимо определять линейные и угловые па-
раметры его движения в инерциальной (непод-
вижной в инерциальном пространстве) системе 
координат (СК). Во многих случаях требуется 
решать эту задачу автономно, используя инер-
циальную навигационную систему. Несмотря на 
известные достоинства инерциальных навигаци-
онных систем с гиростабилизированной плат-
формой, их использование во многих случаях 
невозможно из-за больших массы и габаритных 
размеров, а также большого энергопотребления. 
Поэтому в последнее время все большее распро-
странение получают бесплатформенные инерци-
альные навигационные системы (БИНС). Иссле-
дованию особенностей функционирования по-
добного рода систем посвящены работы многих 
авторов, среди которых следует выделить работы 
В. Н. Бранца, И. П. Шмыглевского, А. А.   Кра-
совского, О. Н. Анучина, Г. И. Емельянцева,
В. Г. Пешехонова, С. П. Крюкова, Г. И. Чесноко-
ва, В. А. Троицкого, В. А. Погорелова, С. В. Соко-
лова [1—8]. В качестве измерительных устройств 
в этих системах преимущественно используются 
три акселерометра и три датчика угловой скоро-
сти (ДУС), оси чувствительности которых уста-
новлены по осям связанной с корпусом ЛА си-
стемы координат. От точности решения задачи 
навигации зависит точность решения и других 
задач управления движением ЛА, в частности, 
задачи наведения. Умение оценивать точность 
определения как текущих параметров движения 
центра масс, так и текущих параметров углово-
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Инерциальная система координат (ИСК) — 
ОиХиYиZи — неподвижна в инерциальном про-
странстве. Связанная система координат (ССК) — 
OXYZ связана с ЛА. Начало О связанной системы 
координат расположено в центре масс ЛА. Направ-
ления осей ССК определяются конструктивными 
особенностями объекта. Обычно они связаны с 
некоторыми осями или плоскостями симметрии 
ЛА. Как правило, ось OX совпадает с продольной 
осью симметрии ЛА и направлена от хвостовой к 
носовой части, а оси OY и OZ лежат в плоскости, 
перпендикулярной оси OX, и составляют с ней 
правую тройку. Для каждого конкретного ЛА свя-
занная система координат задается в конструктор-
ской документации на него.

Угловое положение ССК относительно ИСК 
задается тремя углами: углом рыскания ψ, углом 
тангажа ϑ и углом крена γ.

ЛА движется поступательно со скоростью V и 
изменяет свое угловое положение с угловой ско-
ростью w. Положение ЛА в инерциальном про-
странстве характеризуется радиус-вектором R.

Для определения параметров движения ЛА 
используется БИНС, измерительными устрой-
ствами которой являются три акселерометра и 
три ДУС, жестко закрепленные на корпусе ЛА. 
Акселерометры измеряют составляющие вектора 

кажущегося ускорения W� , ДУС — составляю-
щие вектора абсолютной угловой скорости w в 
ССК. Вектор кажущегося ускорения ЛА с проек-

циями на оси ИСК т
и и и и[ , , ]x y zW W W=W� � � �  опре-

деляется в соответствии с выражением

 и ,= ⋅W A W� �  (1)

где A — матрица перехода от ССК к ИСК;
т[ , , ]x y zW W W=W� � � �  — вектор кажущегося уско-

рения ЛА с проекциями на оси ССК.

Матрица A имеет вид

cos cos sin sin cos cos sin sin cos sin cos sin

sin cos cos sin cos

cos sin cos sin sin sin cos cos cos sin sin sin

=

ϑ ψ γ ψ − γ ψ ϑ γ ψ ϑ + γ ψ⎡ ⎤
⎢ ⎥= ϑ γ ϑ − γ ϑ⎢ ⎥
⎢ ⎥− ϑ ψ γ ψ ϑ + γ ψ γ ψ − γ ψ ϑ⎣ ⎦

A

. (2)

Матрица А находится путем решения векторно-
матричного дифференциального уравнения [12]

 ,=A A� W  (3)

где

 

0

0 .

0

z y

z x

y x

⎡ ⎤−ω ω
⎢ ⎥= ω −ω⎢ ⎥
⎢ ⎥−ω ω⎣ ⎦

W  (4)

Элементами матрицы W служат проекции ωx, 
ωy, ωz вектора угловой скорости ЛА w на оси ССК. 
Решение данного уравнения можно представить 
следующим образом:

 
0

( ) (0) ( ) ( ) .
t

t t t dt= + ∫A A A W

Истинное значение вектора ускорения с про-

екциями на оси ИСК т
и и и и[ , , ]x y zV V V=V� � � �  опре-

деляется путем решения основного уравнения 
инерциальной навигации

 и и и и( ),= +V W g R� �  (5)

где gи(Rи) — вектор ускорения свободного паде-
ния с проекциями на оси ИСК; Rи — радиус-
вектор положения ЛА с проекциями на оси ИСК.

На практике уравнение (5) представляется в 
виде системы дифференциальных уравнений

 и и и и

и и

( );

,

⎧ = +⎪
⎨

=⎪⎩

V W g R

R V

� �

�  (6)

интегрирование которой дает искомые параме-
тры движения центра масс ЛА — Rи и Vи.

Учитывая особенности съема исходной ин-
формации в БИНС и необходимость ее преоб-
разования в соответствии с выражением (1), си-
стема (6) может быть записана в следующем виде:
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Рис. 1. Инерциальная и связанная СК
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На рис. 2 приведена структурная 
схема, поясняющая принцип функ-
ционирования описанной выше 
БИНС.

Необходимо оценить ошибки
определения БИНС параметров 
движения центра масс (ΔVи(t), 
ΔRи(t)) и параметров углового дви-
жения (Δψ(t), Δϑ(t), Δγ(t)) ЛА в инер-
циальной СК.

Для решения поставленной за-
дачи необходимо иметь следующие 
исходные данные:

ψ(t0), ϑ(t0), γ(t0) — начальные 
углы рыскания, тангажа и крена 
соответственно, задающие угловое 
положение ЛА в ИСК;

ΔRи(t0), ΔVи(t0) — начальные векто-
ры погрешностей определения в ИСК 
координат и составляющих вектора 
скорости ЛА соответственно;

Δψ(t0), Δϑ(t0), Δγ(t0) — начальные 
погрешности определения углов 
рыскания, тангажа и крена соот-
ветственно;

xи(t), yи(t), zи(t) — координаты ЛА 
в ИСК в зависимости от времени полета;

т
( ) ( ), ( ), ( )x y zt W t W t W t⎡ ⎤= ⎣ ⎦W� � � �  — вектор кажу-

щегося ускорения ЛА с проекциями на оси ССК 
в зависимости от времени полета;

т
( ) ( ), ( ), ( )x y zt t t t⎡ ⎤= ω ω ω⎣ ⎦w  — вектор абсолют-

ной угловой скорости ЛА с проекциями на оси 
связанной СК в зависимости от времени полета;

0 0 0

т

0( ) , ,x y zt W W W⎡ ⎤Δ = Δ Δ Δ⎣ ⎦W� � � �  — вектор, опре-
деляющий зоны нечувствительности акселеро-
метров, установленных по соответствующим 
осям ССК;

т
, ,

x y zW W Wk k k⎡ ⎤Δ = Δ Δ Δ⎣ ⎦Wk  — вектор, опреде-
ляющий погрешности реализации масштабных 
коэффициентов акселерометров, установленных 
по соответствующим осям ССК;

1 2 3 4 5 6

т
, , , , ,W W W W W W⎡ ⎤Δϕ = Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ⎣ ⎦W  — 

вектор, определяющий коэффициенты неорто-
гональности установки акселерометров по соот-
ветствующим осям ССК;

0 0 0

т
0 , ,x y z⎡ ⎤Δ = Δω Δω Δω⎣ ⎦w  — вектор, определя-

ющий зоны нечувствительности ДУС, установ-
ленных по соответствующим осям связанной СК;

т
, ,

x y z
k k kω ω ω ω

⎡ ⎤Δ = Δ Δ Δ⎣ ⎦k  — вектор, опреде-
ляющий погрешности реализации масштабных 
коэффициентов ДУС, установленных по соот-
ветствующим осям ССК;

1 2 3 4 5 6

т
, , , , ,ω ω ω ω ω ω ω⎡ ⎤Δϕ = Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ Δϕ⎣ ⎦  — 

вектор, определяющий коэффициенты неортого-

нальности установки ДУС по соответствующим 
осям ССК;

b00 = 3,986•1014 м3/с2 — константа.

Оценивание точности определения БИНС
параметров движения центра масс ЛА

в инерциальном базисе

Оценивание точности определения БИНС па-
раметров движения центра масс ЛА (V, R) ба-
зируется на разработанной одним из авторов 
данной статьи модели [13], основой для которой 
является система (7):
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Для нахождения решения системы (8) снача-
ла определяются начальные значения элементов 
матрицы ошибок перехода от ССК к ИСК в со-
ответствии с выражением

 0 0 0( ) ( ) ( ),t t t′Δ = −A A A

где A’(t0) — матрица, определяемая в соответ-
ствии с выражением (2) при условии, что

 0 0 0 0

0 0

( ) ( ), ( ) ( ),

( ) ( );

t t t t

t t

ψ = ψ + Δψ ϑ = ϑ + Δϑ
γ = γ + Δγ

Рис. 2. Структура БИНС
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A(t0) — матрица, определяемая в соответствии 
с выражением (2) при условии, что

 0 0 0( ), ( ), ( ).t t tψ = ψ ϑ = ϑ γ = γ

На основании заданных зависимостей опре-
деляются на текущий момент времени ti зна-
чения следующих параметров: xи(t), yи(t), zи(t), 

( ), ( ), ( ),x y zW t W t W t� � �  ( ), ( ), ( ).x y zt t tω ω ω
Затем вычисляются значения элементов век-

тора ошибок измерений акселерометрами про-
екций вектора кажущегося ускорения ЛА на оси 
ССК в текущий момент времени:
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которые являются составляющими вектора ( )tΔW� .
Аналогично вычисляются значения элемен-

тов вектора ошибок измерений ДУС проекций 
вектора абсолютной угловой скорости ЛА на оси 
ССК в текущий момент времени:
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которые являются составляющими матрицы 
ΔW(t). После чего рассчитывается модуль радиу-
са-вектора положения ЛА в ИСК в текущий мо-
мент времени t:

 2 2 2
и и и и( ) ( ) ( ) ( ).R t x t y t z t= + +

Определяются значения элементов вектора 
ошибок определения ускорения силы тяготения 
в проекциях на оси ИСК:
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которые являются составляющими вектора Δgи.
Формируется матрица 
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Таким образом, определены начальные усло-
вия и правые части системы (8), интегрирование 
которой позволяет получить погрешности вычис-
ления истинных значений вектора скорости ΔVи(t) 
и радиус-вектора положения ΔRи(t) ЛА в ИСК в 
зависимости от текущего времени полета (t).

Оценивание точности определения БИНС
параметров углового положения ЛА

в инерциальном базисе

В результате решения системы (8) помимо 
текущих ошибок определения истинных пара-
метров движения центра масс ЛА в ИСК ΔVи(t), 
ΔRи(t) мы получаем информацию о параметрах 
углового положения ЛА. Эта информация содер-
жится в матрицах А(t) и ΔА(t). Однако в отличие от 
параметров движения центра масс информация 
об ошибках определения углового положения ЛА 
относительно инерциальной системы координат 
в этих матрицах в явном виде не содержится. По-
этому встает задача оценивания точности опре-
деления текущих значений углового положения 
ЛА на основе текущих значений коэффициентов 
матриц А(t) и ΔА(t).

Для решения данной задачи необходимо из 
матрицы А(t) взять текущие значения элемен-
тов 11 21 22 23 31, , , , ,α α α α α  из матрицы ΔА(t) — 

11 21 22 23 31, , , , .Δα Δα Δα Δα Δα  Используя значения 
этих элементов, получим значения ошибок опре-
деления углов рыскания Δψ, тангажа Δϑ и крена Δγ:

 

31 31 31

11 11 11

21 21 21

23 23 23

22 22 22

arctg arctg ;

arcsin( ) arcsin( );

arctg arctg .

⎛ ⎞α + Δα α
Δψ = − + ⎜ ⎟α + Δα α⎝ ⎠
Δϑ = α + Δα − α

⎛ ⎞α + Δα α
Δγ = − + ⎜ ⎟α + Δα α⎝ ⎠

 (9)
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Пример

На основании предложенной методики оце-
ним ошибки определения в ИСК текущих пара-
метров движения ЛА с БИНС, изменения значе-
ний проекций вектора кажущегося ускорения и 
значений проекций вектора абсолютной угловой 
скорости которого на оси ССК в зависимости от 
времени полета имеют вид, представленный на 
рис. 3 и 4 соответственно.

Изменение координат ЛА в инерциальном 
пространстве в зависимости от времени полета 
представлено на рис. 5 и 6.

Начальные погрешности определения в инер-
циальном пространстве координат, составля-
ющих вектора скорости и углового положения 
ЛА равны нулю. Погрешности измерительных 
устройств БИНС заданы в таблице.

Для представленных в примере исходных дан-
ных были проведены расчеты изменения ошибок 

определения координат, составляющих вектора 
скорости и углового положения ЛА в инерци-
альном пространстве в зависимости от времени 
полета путем интегрирования системы (8) и ис-
пользования соотношений (9). Результаты этих 
расчетов для соответствующих ошибок пред-
ставлены на рис. 7, 8 и 9.

Результаты расчетов показывают, что графи-
ки изменения ошибок определения координат

Рис. 6. Траектория полета ЛА в плоскости XZ ИСК

Рис. 5. Траектория полета ЛА в плоскости XY ИСК

Рис. 4. Изменения значений проекций вектора абсолютной 
угловой скорости ЛА на оси ССК

Рис. 3. Изменения значений проекций вектора кажущегося 
ускорения ЛА на оси ССК

Погрешности измерительных устройств БИНС

Тип ошибки измерителя
Значение ошибки

акселерометра ДУС

Зона нечувствительности 0,01 м/с2 1 °/ч

Коэффициент нелинейности 0,01 0,01

Коэффициент неортогональ-
ности, ′

1 1
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(рис. 7) и составляющих скорости (рис. 8) ЛА в 
ИСК коррелируют с графиками изменения зна-
чений проекций вектора кажущегося ускорения 
ЛА на оси ССК (см. рис. 3), а графики изменения 

ошибок определения углового положения (рис. 9) 
ЛА в ИСК — с графиками изменения значений 
проекций вектора абсолютной угловой скорости 
ЛА на оси ССК (см. рис. 4). Для рассмотренного 
случая основная абсолютная ошибка БИНС на-
блюдается в определении параметров движения 
центра масс ЛА по оси X ИСК: до 18 м/с по ско-
рости (ΔVx) (см. рис. 7) и до 350 м по координате 
(Δx) (см. рис. 8) при дальности полета ЛА 25 км 
(см. рис. 5). Относительная ошибка по коорди-
нате X (δx) на момент окончания полета ЛА со-
ставила порядка 1,5 %. Относительная ошибка 
по координате Z (δz) на тот же момент времени 
при боковом отклонении ЛА на 450 м (см. рис. 6) 
составила порядка 5 % при абсолютной ошибке 
в определении бокового положения (Δz) 25 м (см. 
рис. 8). Это свидетельствует о превалирующем 
влиянии погрешностей определения параметров 
бокового движения центра масс ЛА по отноше-
нию к погрешностям определения других пара-
метров движения центра масс. Основная ошибка 
в определении углового положения — ошибка 
определения угла тангажа (Δϑ), что связано с 
разворотом ЛА на всем участке полета по углу 
тангажа (см. рис. 5). Эта ошибка на момент окон-
чания полета ЛА составила порядка 1° (рис. 9).

Сравнение полученных ошибок определения 
БИНС параметров движения ЛА с требуемыми 
позволяет сделать вывод о пригодности или не-
пригодности использования данной БИНС в 
конкретном случае. Если делается вывод о не-
пригодности БИНС, то принимаются соответ-
ствующие решения, которые приводят к измене-
нию исходных данных для решения поставлен-
ной задачи. После этого проводится повторная 
проверка на соответствие заданным точност-
ным характеристикам БИНС по представленной 
выше методике. Данная методика также может 
быть использована при оценивании влияния по-
грешности конкретного измерителя на определе-
ние параметров движения ЛА в ИСК.

Заключение

В статье предложена методика, позволяющая 
оценить точность определения параметров дви-
жения ЛА с БИНС в инерциальном базисе. Это 
дает возможность принять решение об удовлет-
ворении заданным требованиям по точности 
БИНС с определенными характеристиками из-
мерительных устройств в каждом конкретном 
случае применения ЛА по назначению. Данная 
методика также может быть использована при 
анализе погрешностей БИНС, применяемых на 
различных типах ЛА, при определении ошибок, 
оказывающих наиболее существенное влияние на 
определение параметров движения ЛА, при фор-
мировании рекомендаций по уменьшению нега-

Рис. 9. Изменения ошибок определения углового положения 
ЛА в ИСК

Рис. 8. Изменения ошибок определения составляющих ско-
рости ЛА в ИСК

Рис. 7. Изменения ошибок определения координат ЛА в ИСК
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тивного влияния этих ошибок и при обосновании 
требований к бесплатформенным инерциальным 
системам навигации летательных аппаратов.
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During the flight of the aircraft (AC) in many cases, there is the problem of determining linear and angular parameters of 
its motion in the inertial (fixed to inertial space) coordinate system. Lately increasingly strapdown inertial navigation system 
(SINS) based on three accelerometers and three angular velocity sensors of the sensitivity axis with the axes associated with 
the body of the aircraft coordinate system. Issues of assessment of accuracy of determining navigation parameters AC, these 
systems cover a lot of work. However, they do not allow to assess the accuracy of the determination of motion parameters 
of the aircraft with a strapdown inertial navigation system in the inertial basis. This article presents the method of solving 
the problem of estimation of accuracy of definition of linear and angular motion parameters of the aircraft with a strapdown 
inertial navigation system in the inertial basis. A block diagram for explaining the principle of operation of the described the 
SINS. To describe the motion of AС and estimation of accuracy of definition of parameters of its motion, the SINS in the 
inertial basis is used two coordinate systems: inertial, the associated. As the main factors determining the errors, the SINS, 
are considered dead zones, errors of implementation and scale factors of reorthogonalize the installation of measuring devices. 
On the basis of the developed technique obtained numerical values of accuracy of calculation of parameters of motion of the 
aircraft. The proposed method allows to evaluate the accuracy of the determination of motion parameters of AС with the SINS 
in the inertial basis. This gives you the opportunity to decide on the satisfaction of specified requirements on the accuracy of 
sins with certain characteristics of measuring devices in each case, application of the АС to the destination. This technique 
can also be used in the error analysis of SINS used in the different types of АС, in determining the errors that have the most 
significant impact on the determination of motion parameters of АС, when forming recommendations on reducing the negative 
impact of these errors and validating requirements for strapdown inertial navigation systems of aircraft.

Keywords: strapdown inertial navigation system, aircraft, errors, movement parameters, coordinate system, precision
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