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Аннотация Приведена классификация погрешностей акселерометров и датчиков 

угловых скоростей, входящих в состав бесплатформенных инерциальных 

навигационных систем различных летательных аппаратов. Разработана 

имитационная модель бесплатформенной инерциальной навигационной системы 

ракеты-носителя, с учетом стохастического изменения погрешностей инерциальных 

приборов. Приведены численные результаты исследования влияния смещения нулей 

акселерометров и дрейфа нуля датчиков угловых скоростей (ДУС) на точность 

определения параметров ориентации и навигации ракеты-носителя в процессе 

выведения космического аппарата.  
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Abstract. The paper solves the actual problem of stochastic estimation of errors in 

orientation and navigation parameters of a launch vehicle in flight based on the use of a 

developed simulation model of a strapdown inertial navigation system. 
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The subject of research in this work is the assessment of the influence of the zero 

displacement components of inertial sensors (accelerometers and angular velocity sensors), 

which include systematic and random errors. 

The paper analyzed the types and causes of errors in accelerometers and angular 

velocity sensors that make up the measuring base of most modern strapdown inertial 

navigation systems of various aircraft. 

Based on this, the task of the study was to determine the dependencies of the 

magnitude of errors in determining orientation and navigation parameters on constant 

systematic offsets of zeros, random walks of zeros and noise components of accelerometer 

signals and angular velocity sensors. 

To solve the problem, a simulation model of a strapdown inertial navigation system 

is proposed, implemented in the Rodrigue-Hamilton parameters and their hypercomplex 

mapping - quaternions. The basis of the proposed model, in addition to units for 

implementing algorithms of a gimbal inertial navigation system and a model of movement 

of a launch vehicle, which serves as a source of trajectory information for functioning of the 

gimbal inertial navigation system and a reference for a unit for evaluating results, is an 

inertial measuring unit. The unit has accelerometer and ACS measurement model. The 

developed model is distinguished by the use of calculated ratios of meter errors, probabilistic 

ratios and differential equations of errors implemented in the MATLAB environment. 

The results of the simulation of the ideal operation of the strapdown inertial 

navigation system showed compliance with theoretical provisions, which indicates the 

adequacy of the proposed probabilistic model of inertial sensor errors. 



 
 

4 
 

In order to obtain a stochastic estimate of the errors of the orientation and navigation 

parameters, the modeling and calculation of errors is carried out based on the results of thirty 

implementations of the launch of the launch vehicle, which simulates the launch of the 

payload into the circular orbit of the Earth with a height of 360 km. The elimination time is 

500 seconds. 

Studies carried out using the proposed model of the effect of each component of errors 

on the accuracy of determining the orientation and navigation parameters of the gimbal 

inertial navigation system of the launch vehicle have shown that it is necessary to impose 

increased requirements on the exclusion of systematic components of errors of inertial 

sensors, which leads to the need to improve calibration methods and initial instrument 

alignment. 

Keywords: strapdown inertial navigation system, launch vehicle, simulation model, 

accelerometer and angular velocity sensor errors 
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Введение 

Развитие технологии микроминиатюризации в области создания инерциальных 

систем и, в частности, производства инерциальных приборов, привело к 

повсеместному использованию бесплатформенных инерциальных навигационных 



 
 

5 
 

систем (БИНС) в составе систем управления различных летательных аппаратов 

[1,2,3,4]. Известно [5,6], что все инерциальные приборы обладают погрешностями 

различной физической природы. Наличие этих погрешностей определяет 

возмущенный режим функционирования БИНС и приводит к появлению ошибок 

определения параметров ориентации и навигации летательного аппарата. Оценить 

погрешности инерциальных приборов и скорректировать модель ошибок БИНС 

возможно в ходе проведения различных типов испытаний. В настоящее время 

актуальным является использование БИНС в составе систем управления ракет-

носителей (РН) легкого и сверхлегкого класса. Однако задача оценивания точности 

определения параметров навигации и ориентации РН в зависимости от погрешностей 

инерциальных приборов до конца не решена. Это обуславливает актуальность 

исследований в этой области и является целью подготовки настоящей статьи.  

 

Постановка задачи 

Погрешности инерциальных датчиков можно условно разделить на [7,8]:  

смещения нулевых сигналов (как постоянные, так и блуждающие); 

погрешности коэффициентов преобразования; 

неточность выставки осей чувствительности инерциальных датчиков. 

В общем виде, уравнение погрешностей ДУС можно представить в виде [9]: 

 210 ДУС    K M ×ω ω ω ε  (1) 

где  TX Y Z   ω – столбцевая матрица, заданная, проекциями вектора абсолютной 

угловой скорости связанной системы координат на свои оси (истинное значение), 
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ДУСK  – матрица относительных погрешностей коэффициентов преобразования ДУС 

[%], M ×  – кососимметрическая матрица направляющих косинусов, 

характеризующая отклонение системы координат, связанной с осями 

чувствительности ДУС, и связанной системы координат (ССК), ε  – вектор смещений 

нуля ДУС. 

Первое слагаемое в (1) определяет погрешности коэффициентов 

преобразования, второй – погрешности, вызванные неточностями установки 

измерительных осей ДУС относительно ССК, крайний – смещение нуля. 

Предметом исследования данной работы является оценивание влияния 

составляющих смещения нуля, к которым относят систематические и случайные 

погрешности, которые можно представить в виде суммы составляющих: 

S WN RRW ε =ε ε ε  (2) 

где Sε  – постоянная систематическая погрешность смещения нуля ДУС;  

RRWε  – случайное блуждание угловой скорости; WNε  – шумовая составляющая. 

Постоянная систематическая погрешность в виде постоянного смещения нуля 

подчиняется очевидному дифференциальному уравнению: 

0S ε  (3) 

то есть случайна при запуске, но постоянна в запуске. 
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В качестве случайных составляющих в работе рассматривается влияние 

шумовой составляющей выходного сигнала WN  и случайное блуждание угловой 

скорости RRW . 

Чаще всего шумовую составляющую выходного сигнала датчика описывают в 

виде белой последовательности (дискретным белым шумом) с нулевым средним 

  0WNM   , дисперсией 2
WN  и периодом дискретизации 0T . 

Случайное блуждание угловой скорости RWW  описывается винеровским 

случайным процессом вида: 

( )RRW

d
w t

dt
   (4) 

где ( )w t  – порождающий белый шум, СКО которого *
WN . 

Аналогично (1), уравнение погрешностей акселерометров можно представить в 

виде: 

 210 A     a K n M × n a  (5) 

где 

S WN RRW     a a a a=  (6) 

где Sа  – постоянная систематическая погрешность смещения нуля акселерометра; 

RRWа  – случайное блуждание ускорения; WNa  – шумовая составляющая. 
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Природа формирования погрешностей акселерометра аналогична ДУС, по этой 

причине подробно останавливаться на их описании не имеет смысла.  

Таким образом, задачей исследования является определение зависимостей: 

( ) ( , , , , , ),

( ) ( , , , , , ),

( ) ( , , , , , ).

ДУС А
R S RWW WN S RWW WN

ДУС А
V S RWW WN S RWW WN

ДУС А
S RWW WN S RWW WN

t f а а

t f а а

t f а а

       

       

       

 (7) 

где ( )R t  – СКО ошибки в определении радиус-вектора РН, ( )V t  – СКО ошибки в 

определении вектора скорости РН, ( )t  – СКО ошибки в определении ориентации 

РН. 

Имитационная модель функционирования бесплатформенной инерциальной 

навигационной системы ракеты-носителя 

Имитационное моделирование – это метод исследования систем, основанный 

на создании компьютерной модели, воспроизводящей структуру и процессы 

функционирования реальной системы, а также на проведении вычислительных 

экспериментов на этой модели [10]. Данный метод применяется в тех случаях, когда 

проведение натурных испытаний либо невозможно, либо сопряжено с большими 

экономическими расходами на изготовление опытного образца [11,12,13].  

Решение поставленной задачи (7) возможно на основе имитационного 

моделирования процесса функционирования БИНС РН. Алгоритмы БИНС подробно 

описаны в работах как отечественных, так и зарубежных авторов, например [8,14,15], 

и в подробном описании не нуждаются.  
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В качестве платформы моделирования была выбрана среда MATLAB. 

Для проведения моделирования была разработана модель, представленная на 

рис. 1: 

 

Рис.1. Имитационная модель функционирования БИНС РН 

В блоке «Модель движения РН» формируется необходимая для 

функционирования алгоритма БИНС и дальнейшего оценивания его точности 

траекторная информация, в состав которой входят: время jt , радиус-вектор 

положения центра масс изделия БСКR  в базовой системе координат (БСК), вектор 

скорости центра масс изделия БСКV , вектор угловой скорости объекта ССКω  в ССК, 

вектор кажущегося ускорения ССКn  и курсовые углы , ,   . В качестве источника 

траекторных параметров объекта выступает модель движения РН, которая основана 

на интегрировании кинематических уравнений движения центра масс объекта и 

кинематических и динамических уравнений углового движения объекта [16,17]. 

Достоверность оценивания точности определения параметров ориентации и 

навигации БИНС в большей степени зависит от точности реализации модели 
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инерциального измерительного блока (ИИБ), в состав которого входят 

акселерометры и ДУС, а также способов моделирования погрешностей измерителей. 

По этой причине данный элемент рассмотрим подробней. 

В соответствии с (1) и (2), модель измерений ДУС можно представить в виде: 

S WN RRW   ω ω ε ε ε  (8) 

где ω  – вектор значений угловой скорости, измеренный ДУС, ω– вектор истинных 

значений угловой скорости, , ,S WN RRWε ε ε  – составляющие смещения нулей ДУС. 

Рассмотрим формирование каждой составляющей. 

Постоянная систематическая погрешность смещения нуля ДУС Sε , которую в 

некоторых источниках называют постоянным смещением нуля ДУС, возникает 

случайным образом при включении прибора. При этом, далее в процессе работы 

прибора смещение остается постоянным. На основании (3) она может быть описана 

случайной величиной с нулевым средним и дисперсией 2
S , таким образом, в среде 

MATLAB она формируется путем вызова при запуске оператора randn, 

генерирующего случайное число с нулевым математическим ожидаем и СКО равным 

единице: 

S Srandn    (9) 

Белый шум (гауссовский) теоретически включает колебания сигнала на всех 

частотах. Если сигнал ДУС принимается в дискретные моменты времени с периодом 
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дискретизации 0T , то шум гироскопа может быть описан белой последовательностью 

с нулевым средним   0WNM   .  

В среде MATLAB такую функцию возможно смоделировать путем вызова в 

каждый период дискретизации решения задачи 0T  оператора randn, который 

нормируется СКО шума WN . Пример моделирования белой последовательности с 

0,05 /WN рад с   представлен на рис. 2: 

 

Рис. 2. Формирование белой случайной последовательности 

Случайное блуждание угловой скорости RWW  на основании выражения (4) 

моделируют путем пропускания через интегрирующее звено порождающей белой 

случайной последовательности с СКО *
WN , причем: 

* *
0

0

( )
( ) RWW

RWW WN WN

t
t T t

T t


      (10) 

Пример формирования случайного блуждания угловой скорости RWW  с 

параметром в * 0,05 /WN рад с   в среде MATLAB представлен на рис. 3: 
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Рис. 3. Формирование случайного блуждания угловой скорости 

Для решения задачи инерциальной навигации в блоке «Алгоритм БИНС» 

интегрируется система дифференциальных уравнений: 

 2 1 ,

,

.

ССК ССК ССК ССК
БСК БСК ССК БСК БСК

БСК БСК БСК

БСК БСК

  

 



V n g

R V

Λ Λ Ω Λ Λ 



 (11) 

где ССК
БСКΛ  – кватернион перехода между базовой и связанной системой координат. 

В выражении (11) первое уравнение, нормированное уравнение Пуассона, 

решает задачу ориентации объекта, а второе и третье уравнение – задачу навигации. 

«Блок оценки результатов» осуществляет расчет ошибок определения 

параметров ориентации и навигации, а также графический вывод результатов 

моделирования. 
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Результаты моделирования 

Моделирование и вычисление ошибок производится на основе моделирования 

тридцати реализаций выведения РН, которая моделирует выведение полезной 

нагрузки на круговую орбиту Земли высотой 360 км. Время выведения – 500 секунд.  

Моделирование идеального (невозмущенного) режима работы БИНС [16] 

позволило сделать вывод об адекватности предложенной модели  

Результаты моделирования идеальной работы БИНС приведены на рис. 4: 

   

Рис. 4. Результаты проверки адекватности модели 

Значения ошибок укладываются в ошибки вычисления и позволяют сделать 

вывод об адекватности разработанной модели. 

Адекватность предложенной модели измерений возможно проверить, 

используя формулу [6]: 

0( ) WNt T t    (12) 

Формула (12) показывает зависимость СКО ошибки в определении угла   во 

времени от СКО белого шума WN  и времени дискретизации 0T . 
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На рис. 5 представлен пример 30 реализаций ошибки определения угла при 

наличии шумовой составляющей сигнала с параметрами 0.0041 /WN рад с   и 

0 0.005T с , а также СКО ошибки: 

 

Рис. 5. Результаты проверки адекватности модели погрешностей 

На правом графике синим цветом обозначен  , вычисленный по результатам 

моделирования, а красным цветом  построенный по выражению (12). Сохранение 

общего тренда двух графиков свидетельствует об адекватности предложенной 

модели погрешностей. 

Для оценивания влияния каждой составляющей погрешностей инерциальных 

датчиков на точность определения параметров ориентации и навигации были 

выбраны датчики одного класса точности: датчик угловой скорости на базе 

волоконно-оптического гироскопа (ВОГ) типа ОИУС1000ММ и компенсационный 

маятниковый акселерометр типа ЦЕ1940. Паспортные характеристики приборов 

представлены в табл. 1: 
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Таблица 1 

Параметры инерциальных приборов 

Наименование параметра Обозначение 
Ед. 

измерения 
Значение 
параметра 

ДУС ОИУС1000ММ 
Систематическая составляющая нулевого 
сигнала ДУС S  [ / ]рад с  62.5 10  

СКО шума WN  [ / ]рад с  68.2 10  

Случайное блуждание угловой скорости RWW  [ / ]град ч  37.5 10   
Акселерометр ЦЕ1940 

Систематическая составляющая нулевого 
сигнала акселерометра Sа  2[ / ]м с  0.06  

СКО шума WN  2[ / ]м с  0.0283  

Случайное блуждание ускорения RWWа  2[ / ]м с  41.5 10   

 

Результаты моделирования влияния погрешностей ДУС на точность 

определения параметров ориентации и навигации БИНС РН представлены на рис. 6 и 

в табл. 2. 

Таблица 2 

Результаты моделирования погрешностей ДУС 

Вид погрешности 

Влияние погрешности на ошибку 
определения 

,[ ]R м  ,[ / ]V м с  ,[ ]град  

Систематическая составляющая нулевого сигнала 1338.13 7.99 0.064 
Шумовая составляющая выходного сигнала 15.69 0.086 0.00063 
Случайное блуждание угловой скорости 12.57 0.085 0.00083 

   

а) 
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б) 

   

в) 

Рис. 6. Результаты моделирования погрешностей ДУС  

(а – систематическая составляющая нулевого сигнала,  

б – шумовая составляющая выходного сигнала, в – случайное блуждание угловой 

скорости) 

Результаты моделирования влияния погрешностей акселерометра на точность 

определения параметров ориентации и навигации БИНС РН представлены в табл. 3. 

Таблица 3 

Результаты моделирования погрешностей акселерометра 

Вид погрешности 

Влияние погрешности на ошибку 
определения 

,[ ]R м  ,[ / ]V м с  ,[ ]град  

Систематическая составляющая нулевого сигнала 10510.8 38.27 3.65·10-11 

Шумовая составляющая выходного сигнала 19.09 0.069 3.79·10-11 
Случайное блуждание ускорения 14.76 0.078 3.59·10-11 

 

Анализ результатов моделирования показал, что наибольший вклад в общую 

погрешность БИНС оказывают не исключенные на этапе калибровки и начальной 

С
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выставки систематические погрешности инерциальных датчиков, величина вносимой 

ошибки которых на два порядка больше ошибок в следствие влияния шумов и 

случайных блужданий нулевого сигнала датчиков. 

Заключение 

В работе предложена имитационная модель БИНС РН, учитывающая 

стохастическую структуру погрешностей инерциальных датчиков, позволяющая 

моделировать погрешности существующих приборов, а также исследовать их 

влияние на точность определения параметров ориентации и навигации. 

Адекватность самой модели и формируемых с ее помощью погрешностей 

подтверждается проведенными тестами. 

Созданная имитационная модель используется для оценки точностных 

характеристик БИНС при полунатурном моделировании систем управления 

подвижными объектами [19,20], а также при верификации результатов натурных 

испытаний. 

Результаты моделирования показали, что к исключению систематических 

составляющих погрешностей инерциальных приборов систем управления РН 

необходимо предъявлять повышенные требования, что приводит к необходимости 

совершенствования методов калибровки и начальной выставки приборов. 
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