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ОСОБЛИВОСТІ ВИЗНАЧЕННЯ ТОЧНОСТІ ВИМІРЮВАНЬ 
ІНЕРЦІАЛЬНИХ ПРИЛАДІВ ВИЗНАЧЕННЯ КООРДИНАТ 

 
В статті показано, що в основу функціонування існуючих приладів інерціальних навігаційних систем літальних 
апаратів покладено властивість швидкообертових гіроскопів зберігати незмінним напрямок осі обертання в прос-
торі (гіроскопічний ефект). При цьому у загальному випадку похибки гіроскопічних пристроїв (приладів) залежать 
як від їх конструкції, так і від умов їх роботи. Обґрунтовано актуальну наукову задачу – проведення аналізу особ-
ливостей визначення точності вимірювань інерціальних навігаційних систем при розрахунку координат літального 
апарату. Наведено, що відомий метод часткової компенсації похибок вимірювань аналітичним шляхом на основі 
обчислення їхніх значень, є недосконалим. Пропонується для обчислення й подальшої компенсації похибок наві-
гаційних вимірювань розробити математичну модель похибок інерціальних навігаційних систем. Така модель ана-
літично описує зв'язок між вхідними похибками інерціальних навігаційних систем, обумовленими недоліками гі-
роскопів й акселерометрів, та її вихідними похибками у визначенні координат літального апарату. Запропоновані 
три складові математичної моделі – блоки розрахунку координат літального апарату. Обґрунтовано, що діапазон 
вихідних похибок інерціальних навігаційних систем є невеликим, що дозволяє застосувати для дослідження дина-
міки похибок відомі методи лінеаризації функцій. Розглянуто динаміку утворення похибок у блоку обчислення ку-
тових швидкостей і моментів. Ефективність компенсації зростаючих з часом функціонування похибок інерціаль-
них навігаційних систем залежить від того, наскільки точно апріорно відомі чисельні значення дрейфів гіроскопів і 
похибок акселерометрів. Подальші дослідження пропонується направити для перевірки адекватності запропонова-
ної математичної моделі похибок інерціальних навігаційних систем реальним процесам за допомогою результатів 
імітаційного моделювання з використанням нелінійної моделі формування похибок. 
 

Ключові  слова : інерціальна навігаційна система, літальний апарат, вимірювання, точність, координати. 
 

Вступ 
Постановка проблеми. Відомо, що в основу 

функціонування існуючих приладів інерціальних 
навігаційних систем (ІНС) літальних апаратів (ЛА) 
покладено властивість швидкообертових гіроскопів 
зберігати незмінним напрямок осі обертання в прос-
торі (гіроскопічний ефект). 

У загальному випадку похибки гіроскопічних 
пристроїв (приладів) залежать як від їх конструкції, 
так і від умов їх роботи. 

Таким чином, проведення аналізу особливостей 
визначення точності вимірювань ІНС (приладів) 
визначення координат ЛА є актуальною науковою 
задачею. 

Аналіз останніх досліджень і публікацій по-
казав, що ідеальний гіроскоп, до якого не прикладе-
но зовнішніх моментів, зберігає положення свого 
вектора моменту кількості руху нерухомим у інер-
ційному просторі [1–7]. До реальних гіроскопів зав-
жди прикладаються деякі неконтрольовані збурюю-
чи моменти Мв, які змушують вектор моменту руху 
рухатися у інерційному просторі. 

У рамках прецесійної теорії вісь обертання ро-
тора гіроскопу збігається з вектором моменту руху, 
тому обертання власної осі гіроскопа, при наявності 
збурюючих моментів, буде відбуватися з деякою 
кутовою швидкістю, яка є швидкістю дрейфу гірос-
копа. 

Повний дрейф гіроскопів складеться з постій-
ної та флуктуаційної складових. 

Постійну складову, що є домінуючою в зрос-
танні загальних похибок гіроскопа, називають також 
систематичним дрейфом. Він викликається наявніс-
тю моментів тертя на осях підвісу, гнучкими прові-
дниками, зворотними реакціями чутливих елементів 
та іншими причинами. 

Флуктуаційна складова похибки викликається 
дебалансом гіроскопів, анізоеластичними вібрацій-
ними моментами, нерівножорсткістю конструкції 
гіроблока й іншими причинами, що залежать від 
перевантажень, які виникають на маршруті руху, та 
називається випадковим дрейфом гіроскопа. 

Відомий метод часткової компенсації похибок 
вимірювань аналітичним шляхом на основі обчис-
лення їхніх значень, для чого необхідно знати дже-
рела й причини виникнення останніх [8, 9]. Тому 
для обчислення й подальшої компенсації похибок 
навігаційних вимірювань, необхідно розробити ма-
тематичну модель похибок ІНС, яка аналітично опи-
сує зв'язок між вхідними похибками ІНС, обумовле-
ними недоліками гіроскопів й акселерометрів, та її 
вихідними похибками у визначенні координат ЛА. 
При цьому ефективність компенсації зростаючих з 
часом функціонування похибок ІНС прямо залежить 
від адекватності математичної моделі похибок ІНС 
реальним процесам навігаційних вимірювань. 

Метою статті є проведення аналізу особливос-
тей визначення точності вимірювань інерціальних 
приладів визначення координат літальних апаратів 
за допомогою розробленої математичної моделі по-
хибок інерціальних навігаційних систем. 
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Виклад основного матеріалу 
За основу математичної моделі незбуреного 

функціонування ІНС ЛА приймемо математичну 
модель ІНС на базі гіростабільної платформи (ГСП) 
з геодезичною орієнтацією опорного тригранника 
 (рис. 1). 

 
Рис. 1. Взаємне розташування координатних тригранників 

 
Якщо похибки в положенні платформи відсут-

ні, то система координат (СК) xyz, жорстко зв'язана 
з платформою, буде тотожно збігатися з опорною 
СК . Шляхом інтегрування показань a, a, a 
акселерометрів, що встановлені на ГСП, можуть 
бути обчислені проекції W, W, W шляхової швид-
кості руху ЛА на відповідні осі ГСП. Далі, на підс-
таві відомих швидкостей можуть бути обчислені 
поточні координати ЛА. За відомими координатами 
і швидкостями руху можуть бути знайдені потрібні 
(номінальні) кутові швидкості ax , ay , az  обер-
тання платформи в інерційному просторі. 

Якщо виробляти моменти  M1, M2, M3, пропор-
ційні абсолютним кутовим швидкостям обертання 
ГСП, і подавати їх на гіроскопи платформи, можна 
змусити її рухатися в просторі з належними кутови-
ми швидкостями [10]. 

Блок № 1. Алгоритм обчислення поточних 
шляхових швидкостей:    

( 2 cos ) ( 2 sin )W a B W B W              , 

W(t0) = W0,  W(t0) = W0,  W(t0) = W0 

( 2 sin )W a W B W           , (1) 
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Блок № 2. Алгоритм обчислення поточних гео-
дезичних координат: 

B(t0) = B0, L(t0) = L0,  h(t0) = h0, 

 1B Q W
 , 1( cos )L G B W

 , h W . (2) 

Блок № 3. Алгоритм обчислення кутових шви-
дкостей і моментів для управління платформою: 

1B Q W
      ,   1cosL B W G

    ,    

 1sinL B W G tgB
    ,   1M H    , (3) 

2 ( cos )M H B   ,   3 ( sin )M H B   . 

У співвідношеннях (1) – (3) прийняті такі поз-
начення: W, W, W – проекції шляхової швидкості 
руху ЛА на відповідні осі ГСП; a, a, a – проекції 
показань акселерометрів на відповідні осі ГСП;  
 ,  ,   – проекції кутової швидкості обертання 

ГСП на її власні осі;  – кутова швидкість обертан-
ня Землі; 0еg  – прискорення вільного падіння на 
екваторі; а – велика напіввісь земного еліпсоїда; Q – 
радіус кривизни меридіанного перетину еліпсоїда; G – 
радіус кривизни еліпсоїда в першому вертикалі; Н – 
величина кінетичного моменту гіроскопів ГСП. 

Радіуси кривизни головних нормальних пере-
тинів земного еліпсоїда, що входять у співвідно-
шення (2), (3), є функціями геодезичної широти і 
визначаються співвідношеннями [11, 12]: 

2

2 2 3/2 2 2 1/2
(1 ) ,

(1 sin ) (1 sin )
a e aQ h G h
e B e B


   

 
, (4) 

де е – ексцентриситет земного еліпсоїда. 
У розглянутій схемі ідеального функціонування 

ІНС використовувалися точні алгоритми счислення 
шляху. За відсутністю інструментальних похибок 
вони забезпечують абсолютну відповідність роботи 
ІНС з запропонованим (номінальним) режимом, при 
якому осі хуz ГСП (рис. 1) точно збігаються з три-
гранником , що є опорним для даної ІНС, а обчи-
слені в ІНС швидкості та координати збігаються з їх 
дійсними значеннями. На практиці акселерометри, 
що входять до складу реальних ІНС, мають інструме-
нтальні похибки авх(t), авy(t), авz(t), a гіроскопи – куто-
ві швидкості дрейфу вх(t), вy(t), вz(t).  

Тригранник хуz, що жорстко зв'язаний з гіроп-
латформою, вважаючи на похибки, які зумовлені 
неточним виставленням ГСП на старті та дрейфом 
гіроскопів, відхиляється від номінального свого по-
ложення  на малі кути (t), (t) і (t) (рис. 1). При 
цьому кут  є похибкою кутового положення ГСП 
по азимуту, а кути  та  – похибками кутового по-
ложення ГСП відносно горизонту. Кути  та  вва-
жаються позитивними, якщо осі х і у ГСП підійма-
ються над площиною обрію [13]. Крім того, почат-
кові значення швидкостей і координат вводяться в 
обчислювальну систему з деякими похибками. 

Зазначені вхідні похибки викликають появу 
похибок ІНС у визначенні поточних швидкостей і 
координат ЛА, а також кутів гіроскопічного курсу, 
крену та тангажу. Однак, діапазон вихідних похибок 
ІНС є невеликим [11, 14], що дозволяє застосувати 
для дослідження динаміки похибок ІНС відомі [7] 
методи лінеаризації функцій. 

 

 





 

y 



 
  

  

x 


z 

 
 

M 



Навігація та геоінформаційні системи 

 5 

Аналіз похибок ІНС можна провести з викори-
станням рівнянь у варіаціях [15], які є лінеаризова-
ними рівняннями першого наближення щодо вихід-
них похибок системи, праві частини котрих будуть 
складатися з лінійної комбінації збурювань (похи-
бок) на вході розглянутої системи. При складанні 
рівнянь врахуємо такий факт. Вхідні похибки реаль-
них ІНС є величинами такого ж порядку малості, як 
і значення ексцентриситету земного еліпсоїда [11]. 
Це дозволяє зневажити несферичністю Землі, не 
враховуючи на величини другого і більш високих 
порядків малості, відповідно даних малих величин, 
що значно спрощує подальші розрахунки без зни-
ження порядку точності обчислень. 

Розглянемо динаміку утворення похибок у бло-
ку обчислення кутових швидкостей і моментів. 

У процесі реального функціонування ІНС, ве-
личини W, W, B та h, необхідні для обчислення 
керуючих моментів М1, М2 і М3 за формулами (3), 
бувають відомі з похибками: 

W W W
     ,   W W W

     , 

 B B B   ,    h h h    . (5) 
В (5) та далі верхній індекс «» – є символом 

реальних вимірювань (обчислень), а символ «» 
визначає мале відхилення реальної величини від 
номінальної. Виходячи з цього, моменти: 

1 1
обч обч

аМ Н   , 2 2
обч обч

аМ Н   , 3 3
обч обч

аМ Н     (6) 

будуть відрізнятися від номінальних значень на малі 
величини: 

 1 1
обч обч

аМ Н    ,   2 2
обч обч

аМ Н    , (7) 

3 3
обч обч

аМ Н    . 

Крім того, на гіроскопи ГСП будуть накладати-
ся в силу тертя, дебалансів, тощо, ще й збурюючи 
моменти Мв1, Мв2 і Мв3. Тобто, до гіроскопів ГСП 
будуть прикладені реальні моменти: 

1 1 1 1 1 1
обч обч

в а вМ М М М Н М
      , 

2 2 2 2 2 2
обч обч

в а вМ М М М Н М
      ,    (8) 

3 3 3 3 3 3
обч обч

в а вМ М М М Н М
      . 

Під дією моментів 1М  , 2М   і 3М   ГСП почне 
обертатися у світовому просторі з реальними куто-
вими швидкостями: 

1 1
1

1 1

обч
ax а в

М М
Н Н



      , 

 2 2
2

2 2

обч
ay а в

М М
Н Н



     , (9) 

3 3
3

3 3

обч
az а в

М М
Н Н



      , 

де вi = Mвi Hi
–1,  i = 1, 2, 3 – дрейфи гіроскопів плат-

форми. 

Враховуючи, що відповідно до (3) мають місце 
рівності M1H1

–1 = a, M2H2
–1 = a та M3H3

–1 = a, із 
співвідношень (9) одержимо рівняння похибок аб-
солютних кутових швидкостей ГСП: 

1
обч

ax ах а а в        , 

 2
обч

ay ау а а в         , (10) 

3
обч

az аz а а в        . 

Щоб знайти значення обч
а , обч

а  та обч
а , 

вхідні до (10), необхідно провести лінеаризацію (3) 
щодо малих величин W , W , B, h та е. 

В результаті лінеаризації (3), одержимо: 

2 2

2

2

, ,
( ) ( )

(1 )
,

( )

W W h W W h
a h a ha h a h

tgB W W tgB h W tg B B
a h a ha h

   
 

  


   
      

  

   
   

 

, (11) 

0  , sin B B    , cos B B    , (12) 

, ,

.

обч обч
а а

обч
а

     

  

         

    
,     (13) 

Перейдемо до виводу рівнянь для кутових по-
хибок ,  та  ГСП. Матриця Uм направляючих 
косинусів між тригранниками хуz і  з урахуван-
ням малості кутів ,  і  буде дорівнювати [12]: 

м

x
y U
z

   
        
      

,   
0

0
0

мU
  

     
   

  

 
1

1
1

м мU E U
  

        
   

 , (14) 

де Е – одинична матриця. У співвідношеннях (14) 
СК  потрібно розглядати як опорну, відносно 
якої рухається СК хуz.  

Відносно до інерціальної СК XіYіZі, СК  та 
СК хуz будуть обертатися з кутовими швидкостями  
a, a, a і aх , aу , az  відповідно. Введемо в 

розгляд матриці Uі і Uі
, що задають положення СК 

 та СК хуz щодо СК XіYіZі: 
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i

x X
y U Y
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. (15) 

Нижній індекс «і» є пов’язаним з інерційністю 
системи, а індекс «» символізує реальність руху 
платформи. Якщо відомий вектор обертання рухо-
мої СК щодо нерухомої, а також відоме початкове 
значення U0 матриці направляючих косинусів, то 
поточне значення матриці U(t) може бути обчислене 
для будь-якого моменту часу t шляхом інтегрування 
рівнянь Пуассона [5, 7]: 
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 ( ) ( )U t ПU t  , U(t0) = U0,  (16) 

де П – матриця кутових швидкостей обертання ру-
хомої СК. Далі одержуємо матричні диференційні 
рівняння Пуассона для матриць Uі та Uі

: 

i i iU ПU , Uі(t0)=Uі0,  i i iU П U    , Uі
(t0)= 0iU , (17) 

де 

0

0

0

a a

i a a

a a

П

 

 

 

  
 
    
    

,

0

0

0

az ay

i az ax

ay ax

П

  
 
    
   
 

, 

i iП П П    . 

Матриці Uі, Uі
 та Uм зв'язані між собою [9]: 

 Uі
 = Uм Uі. (18) 

Підставимо (18) у (17) та, враховуючи, що до-
буток матриць мП U    має другий порядок ма-
лості, одержимо: 

 

( ) ( ) ,

( )
,

м i м i i i м i

м м i i м м

м i i м

U U U П U П П U U

U U П П U П Е U
U П П U П

        

        

    



  , (19) 

де 

0

( ) ( ) ( ) 0

0

az ay

i i az ax

ay ax

П t П t П t

  
 
       
   
 

. 

З рівняння (19) випливають диференційні рів-
няння для кутових похибок ,  та  платформи, 
надані в матричному вигляді: 

0 1 1
0 1 1

0 1 1
i iП П П

          
                  
               

 



.(20) 

Якщо перейти від матричного виразу (20) до 
скалярних виразів, то одержимо: 

;

.

a a az a a ax

a a ay

   

 

            

    




(21) 

Підставляючи в (21) співвідношення (10), що 
лінеаризовані, щодо величини ексцентриситету зна-
чення а , а  та а , остаточно одержуємо: 

2

32

cos

(1 )
cos ;

( )
в

W W tgB W
B

a h a h a h

W tg B W tgB h
B B

a h a h

  

 

  
      

   
  
      
   



 

  2
1

cos sin

( ) ;в

W W tgB
B B

a h a h

W a h W h a h

 

 

   
           

    

      


(22) 

2
2sin ( ) вB B W h a h          

sin .
W W tgB W

B
a h a h a h
    

    
   

 

Отримуємо рівняння похибок шляхових швид-
костей:  

xW W W
    , yW W W

    , zW W W
    . 

З (14) випливає, що проекції ах, аy, аz вектора 
а  позірного прискорення є такими: 

 
1

1
1

x

y

z

аа
а а

аа







                          

. (23) 

Реальні показання ах
, аy

 та аz
 акселерометрів 

будуть дорівнювати: 
 ах

 = ах+ авх,   аy
= аy+ авy,   аz

 = аz+ авz, (24) 
де авх, авy, авz – інструментальні похибки акселеро-
метрів. 

На підставі (23) та (24) похибки у вимірюванні 
наданих прискорень можна представити виразами: 

x вxa a a a a a
           , 

 y вya a a a a a
          , (25) 

z вza a a a a a
          . 

Шляхом лінеаризації рівнянь (1) щодо малих 
величин: a , a , a , W , W , W , B, , 
та е, враховуючи (11) – (13) та (25), отримуємо ди-
ференційні рівняння: 

tgBW W W tgB
W a a W W

a h a h
  

    


         
 

  

2

2 sin 2 cos
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2 sin 2 cos
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W B B W
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a h

W W W tg B
W W B

a h a h a h


   

  
 

 
           

 


      

  



 

2

22 cos ;
( )

вy
W W W tgB
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Проведемо лінеаризацію рівнянь виразу (2) та 
отримуємо диференційні рівняння для B, L, h: 

 

2 2

2

sin
;

( ) cos ( )cos ( ) cos

( ) ; .

W W B B W h
L

a h B a h B a h B

B W a h W h a h h W

  

  

  
   

  

         




 (27) 

Сукупність з дев'яти диференційних рівнянь 
(22), (26) та (27) із фазовими координатами: , , , 
W, W, W, B, L та h є лінійною моделлю 
похибок ІНС розглянутого типу. 

Вхідними сигналами до системи є інструмента-
льні похибки гіроскопів: вх, вy, вz та акселероме-
трів авх, авy, авz. Початкові умови: 0, 0, 0, W0, 
W0, W0, B0, L0, h0 залежать від точності по-
чаткового виставлення ІНС. 

Застосування описуваної співвідношеннями 
(2), (26) і (27) лінійної моделі похибок ІНС, для кі-
лькісної оцінки досліджуваних характеристик, ви-
магає опису вхідних до неї значень: авх(t), аву(t), 
авz(t), вх(t), ву(t), вz(t) або як детермінованих фун-
кцій часу, або у вигляді реалізації випадкових про-
цесів. Зазначені похибки визначаються безліччю 
різноманітних факторів і у загальному випадку но-
сять випадковий характер. 

Кутова швидкість в(t) дрейфу двоступеневого, 
або однієї з осей триступеневого гіроскопа, у реаль-
них умовах роботи є випадковою функцією часу й 
може розглядатися [6] як випадковий процес виду: 
 в(t) = в0 + в1(t), (28) 
де в0 – постійна складова дрейфу гіроскопа; в1 – 
флуктуаційна складова дрейфу гіроскопа. 

Для опису повного дрейфу гіроскопа найбільш 
коректним є надання його у вигляді реалізацій стаці-
онарних випадкових процесів із нульовими матема-
тичними сподіваннями та кореляційною функцією: 

 | |2 2
0 1( ) гг г гK е     ,    = t2 – t1, (29) 

де 2
0г , 2

1г  – дисперсії постійної складової дрейфу 
гіроскопа та флуктуаційної складової дрейфу гірос-
копа; г – коефіцієнт згасання кореляційної функції. 

Величина систематичного дрейфу конкретного 
екземпляру гіроскопа є практично постійною і не-
значно змінюється від запуску до запуску приладу, 
що дозволяє описати її у вигляді стохастичного ди-
ференційного рівняння [4]: 

0 0в  ,   0 0 0(0) 0( ) (0, )в в гt N     .       (30) 

Флуктуаційну складову в1(t) дрейфу гіроско-
па, яка є стаціонарним гаусовим випадковим проце-
сом, можна трактувати як вихідний сигнал ланки з 

передатною функцією 2
1( ) 2 / ( )г г гW p p    , на 

вхід якої надходить білий шум ( )t  з одиничною 
спектральною щільністю.  

З останнього зрозуміло, що стаціонарний про-
цес в1(t) можливо представити у вигляді стохасти-
чного диференційного рівняння першого порядку: 

 
2

1 1 1 1

1 0 1(0) 1

2 ;
( ) (0, ),

в в г в

в в гt N

        

    


, (31) 

де 2
12 г      – інтенсивність безперервного бі-

лого шуму. 
Для типових ІНС і узагальнених траєкторій ру-

ху ЛА граничні (3) значення коефіцієнтів, що вхо-
дять у (31), можна приблизно припускати рівними: 

3г1=0,55…0,90/(гg) та г
–1=15…45 хв. 

Розкид значень г1 і г
–1 пояснюється тим, що 

дрейфи гіроскопів збільшуються не тільки з часом, 
але і з ростом перевантажень на маршруті. Для ма-
неврових маршрутів г0 і г1 приймають більші зна-
чення, а величина г

–1, яку можна трактувати як ча-
совий радіус кореляції, зменшується [11]. 

Отже, похибки акселерометрів у загальному 
випадку можна уявити [3] незалежними білими шу-
мами з інтенсивностями 2 1

12 а а
  . 

Як і для гіроскопів, граничні (3) значення ко-
ефіцієнтів а1 та а

–1 типових акселерометрів можна 
приблизно припустити [2] рівними: 

3а1 = 1,110–3…1,210–3nсрg,   а
–1 = 5…10 хв, 

де nср – середнє перевантаження на маршруті. 

Висновки 
Таким чином, запропоновану математичну мо-

дель похибок ІНС складає сукупність співвідно-
шень, що отримані (22), (26), (27), (28), (30), (31). 

Ефективність компенсації зростаючих з часом 
функціонування похибок ІНС залежить від того, 
наскільки точно апріорно відомі чисельні значення 
дрейфів гіроскопів і похибок акселерометрів. Адек-
ватність запропонованої математичної моделі похи-
бок ІНС реальним процесам буде підтверджена ре-
зультатами імітаційного моделювання з викорис-
танням нелінійної моделі формування похибок ІНС. 
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Особенности определения точности измерений инерциальных приборов определения координат 

В. В. Герасимов, А. В. Коломийцев, В. В. Пустоваров 
В статье показано, что в основу функционирования существующих приборов инерциальных навигационных сис-

тем летательных аппаратов положено свойство быстро оборачиваемых гироскопов хранить неизменным направление 
оси вращения в пространстве (гироскопический эффект). При этом, в общем случае, погрешности гироскопических уст-
ройств (приборов) зависят как от их конструкции, так и от условий их работы. Обоснована актуальная научная задача – 
проведение анализа особенностей определения точности измерений инерциальных навигационных систем при расчете 
координат летательного аппарата. Приведено, что известный метод частичной компенсации погрешностей измерений 
аналитическим путем на основе вычисления их значений, является несовершенным. Предлагается для вычисления и 
дальнейшей компенсации погрешностей навигационных измерений разработать математическую модель погрешностей 
инерциальных навигационных систем. Такая модель аналитически описывает связь между входными погрешностями 
инерциальных навигационных систем, обусловленными недостатками гироскопов и акселерометра, и ее исходными 
погрешностями в определении координат летательного аппарата. Предложены три составляющие математической моде-
ли – блоки расчета координат летательного аппарата. Получена совокупность аналитических соотношений, которая со-
ставляет предложенную математическую модель погрешностей инерциальных навигационных систем. Обоснованно, что 
диапазон исходных погрешностей инерциальных навигационных систем является небольшим, что позволяет применить 
для исследования динамику погрешностей известные методы линеаризации функций. Рассмотрена динамика образова-
ния погрешностей в блоке вычисления угловых скоростей и моментов. Эффективность компенсации растущих со вре-
менем функционирование погрешностей инерциальных навигационных систем зависит от того, насколько точно апри-
орно известны численные значения дрейфов гироскопов (постоянной и флуктуационной составляющих) и погрешностей 
акселерометра. Дальнейшие исследования предлагается направить для проверки адекватности предложенной математи-
ческой модели погрешностей инерциальных навигационных систем реальным процессам с помощью результатов ими-
тационного моделирования с использованием нелинейной модели формирования погрешностей. 

Ключевые слова : инерциальная навигационная система, летательный аппарат, измерение, точность, координаты. 
 

Features of determination of exactness of measuring of inertial devices of determination of coordinates 
S. Herasimov, O. Kolomiitsev, V. Pustovarov 

It is shown in the article, that property of the quickly turned gyroscopes to keep unchanging direction of axis of rotation in 
space (gyroeffect) is fixed in basis of functioning of existent devices of inertial navigators of aircrafts. Thus, in general case, the 
errors of gyroscopic devices (devices) depend both on their construction and from the terms of their work. An actual scientific 
task is reasonable is realization of analysis of features of determination of exactness of measuring of inertial navigators at the 
calculation of coordinates of aircraft. It is resulted, that the known method of partial indemnification of errors of measuring an 
analytical way on the basis of calculation of their values, is imperfect. It is suggested for a calculation and further indemnification 
of errors of the navigation measuring to work out the mathematical model of errors of inertial navigators. Such model analyti-
cally describes connection between the entrance errors of inertial navigators, conditioned lacks of gyroscopes and accelerometer, 
and her initial errors in determination of coordinates of aircraft. Offered three constituents of mathematical model are blocks of 
calculation of coordinates of aircraft. The aggregate of analytical correlations, that makes the offered mathematical model of 
errors of inertial navigators, is got. Reasonably, that a range of initial errors of inertial navigators is small, that allows to apply for 
research the dynamics of errors the known methods of linearizing of functions. The dynamics of formation of errors is considered 
in the block of calculation of angulators and moments. Efficiency of indemnification growing in course of time functioning of 
errors of inertial navigators depends on that, as far as exactly the numeral values of displacement gyroscopes (permanent and 
fluctuation constituents) and errors of accelerometer are known a priori. Further researches it is suggested to direct for verifica-
tion of adequacy of the offered mathematical model of errors of inertial navigators to the real processes by means of results of 
imitation design with the use of nonlinear model of forming of errors. 

Keywords:  inertial navigator, aircraft, measuring, exactness, coordinates. 


