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Аннотация 
Предмет исследования. Предложена математическая модель бесплатформенной инерциальной навигационной 
системы. Бесплатформенная инерциальная навигационная система является датчиком навигационных параметров 
полета летательного аппарата и входит в состав бортового оборудования. Модель обеспечивает в составе 
имитационного стенда формирование навигационных параметров полета летательного аппарата с учетом 
погрешностей, возникающих при работе реальной бесплатформенной инерциальной системы. Метод. Вычисление 
навигационных параметров полета с использованием предлагаемой модели основано на расчете имитируемых 
параметров работы инерциальной системы в горизонтальной плоскости. Исходными данными для расчета являются 
текущие задаваемые значения навигационных параметров полета и параметры ориентации летательного аппарата без 
учета угловых скоростей и ускорений. Исходные данные модели задаются средствами имитационного стенда. 
Модель включает в себя математический аппарат, имитирующий ошибки определения инерциальной системой 
координат местоположения и путевой скорости летательного аппарата. Основные результаты. Предлагаемая модель 
обеспечивает вычисление геодезических координат и путевой скорости при задании постоянных составляющих 
погрешностей ориентации и дрейфов гироскопов и погрешностей акселерометров инерциальной системы. Значения 
погрешностей определяются на основе технических характеристик моделируемой инерциальной системы, в 
частности, системы, построенной на основе кольцевых лазерных гироскопов. Приведены результаты отработки 
модели с использованием данных летных испытаний и представлена оценка погрешностей моделируемой 
инерциальной системы. Практическая значимость. Реализация моделирования параметров бесплатформенной 
инерциальной навигационной системы в составе стенда навигационного оборудования обеспечивает наземную 
отработку функционирования систем отображения информации. При анализе требований технического задания на 
разработку оборудования модель инерциальной системы может быть использована для предварительной оценки 
параметров работы бесплатформенной инерциальной навигационной системы и погрешностей оценки 
навигационных параметров полета. 
 

Ключевые слова: навигационный комплекс, бесплатформенная инерциальная навигационная система, 
математическая модель, моделирование. 
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Abstract 
Subject of Research. The non-platform inertial navigation system mathematical model is proposed. The non-platform 
inertial navigation system is an aircraft flight navigation parameters detector and a part of the airborne equipment. This model 
as a part of the simulation stand provides the modeling of the aircraft flight navigation parameters including the inaccuracies 
that may occur when a real non-platform inertial navigation system is active. Method. The flight navigation parameters 
calculation with the use of the proposed model is based on the calculation of simulated functioning parameters of the inertial 
system in horizontal plane. The initial data for calculation are the current programmed values of the flight navigation 
parameters and the aircraft orientation parameters without paying attention to the angular velocity and acceleration. The 
model initial data can be programmed with the simulation stand. The model contains the mathematical apparatus modeling 
inaccuracies that may occur when the inertial coordinates system tries to determine the aircraft location and its ground speed. 
Main Results. The proposed model provides the geodesic coordinates calculation and the ground speed when the orientation 
inaccuracies constant components are programmed including the gyroscope drift and the inertial system accelerometer 
inaccuracies. The modeling inertial system technical characteristics can determine the inaccuracy values, in particular, for the 
systems based on the ring laser gyroscopes. The model work-out results with the use of flight test data are given and the 
modeling inertial system inaccuracies evaluation is presented. Practical Relevance. The modeling realization of the non-
platform inertial navigation system parameters as a part of the airborne equipment stand provides the information display 
system functioning work-out on the ground. At the analysis of basic design requirements for equipment development the 
inertial system model can be used for the preliminary functioning analysis of the non-platform inertial navigation system and 
the evaluation of the flight navigation parameters inaccuracies. 
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Введение 
 

Для отработки и оценки функционирования системы отображения информации в составе стенда 
навигационного комплекса летательного аппарата, в том числе по данным летных испытаний, возникает 
необходимость в имитационных моделях взаимодействующих систем [1–5], к которым относится бес-
платформенная инерциальная навигационная система (БИНС). Модель БИНС должна обеспечивать фор-
мирование навигационных параметров полета летательного аппарата, включающих в себя координаты 
местоположения и путевую скорость, с учетом погрешностей, свойственных реальной инерциальной сис-
теме. Указанный набор параметров позволяет проводить полноценный анализ функционирования систе-
мы отображения информации в автономных навигационных режимах [6–9]. 

В качестве одного из методов реализации модели БИНС предлагается вариант расчета имитируе-
мых параметров работы инерциальной системы в горизонтальной плоскости, основанный на использова-
нии текущих задаваемых значений навигационных параметров и параметров ориентации летательного 
аппарата без учета его угловых скоростей и ускорений, т.е. тех исходных данных, которые определяются 
и задаются средствами стенда. 

Уровень точностных характеристик воспроизведения параметров БИНС, обеспечиваемый с при-
менением предлагаемой модели, позволяет использовать его результаты для отработки систем отображе-
ния информации в части формирования координат местоположения и вектора путевой скорости лета-
тельного аппарата. Вместе с тем такой подход может быть использован и для оценки функционирования 
реальной БИНС по данным летных испытаний [10–13], так как бортовой накопитель не обеспечивает 
возможность регистрации необходимого объема информации, позволяющего воспроизвести полноценное 
интегрирование динамически изменяемых параметров. 

Предлагаемая модель обеспечивает вычисление геодезических координат и путевой скорости при 
задании постоянных составляющих погрешностей ориентации и дрейфов гироскопов и погрешностей 
акселерометров БИНС. Значения погрешностей определяются на основе технических характеристик мо-
делируемой БИНС (в частности, БИНС на основе кольцевых лазерных гироскопов [14]). 
 

Реализация модели БИНС 
 

В качестве исходных данных для реализации предлагаемой модели БИНС принимаются [2–4]: 
 координаты текущего местоположения (широта – B0, долгота – L0); 
 высота и вертикальная скорость (соответственно Н и Vy); 
 составляющие вектора путевой скорости (северная – WN, восточная – WE); 
 текущее значение курса (); 
 параметры пространственной ориентации (углы тангажа – , крена – ); 
 шаг интегрирования (dt). 
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Результатом расчета являются координаты местоположения летательного аппарата и вектор путе-
вой скорости, моделируемые с учетом вводимых постоянных составляющих погрешностей ориентации и 
дрейфов гироскопов и погрешностей акселерометров,. 

Реализация модели осуществляется в соответствии с принятыми [14] этапами, используемыми на 
практике для моделирования параметров работы инерциальных навигационных систем: 
 определение моделируемых показаний акселерометров в связанной системе координат; 
 расчет матрицы направляющих косинусов пересчета из связанной в абсолютную систему координат; 
 расчет счисляемой матрицы преобразования из Земной экваториальной системы координат в навига-

ционную горизонтированную;  
 определение проекций кажущегося ускорения в навигационной горизонтированной системе коорди-

нат; 
 определение расчетных значений составляющих вектора путевой скорости и угловых скоростей вра-

щения навигационной горизонтированной системы координат. 
Определение моделируемых показаний акселерометров в связанной системе координат. Свя-

занная система координат определяется центром, расположенным в центре масс летательного аппарата, 
осью X, направленной по его продольной оси, осью Y, перпендикулярной оси X в плоскости симметрии 
летательного аппарата, и осью Z, дополняющей систему XYZ. 

Моделируемые показания акселерометров, включающие в себя продольную, боковую и вертикаль-
ную составляющие в связанной системе координат (ax, az, ay соответственно), определяются на основе 
текущих задаваемых значений путевой скорости и их дифференцирования с учетом задаваемого про-
странственного положения летательного аппарата: 

ax=aEsinψcosυ+aNcosψcosυ+aHsinυ; 
ay=aE(cosψsinγ–sinψsinυcosγ)+aN(–sinψsinγ–cosψsinυcosγ)+aHcosυcosγ; 
az=aE(cosψcosγ+sinψsinυsinγ)+aN(–sinψcosγ+cosψsinυsinγ)–aHcosυsinγ, 

где aN, aE, aH – северная, восточная и вертикальная составляющие ускорения, определяемые как: 
aN=dWN/dt–ωEVy+(ωNtgB0+2ΩsinB0)WE;  
aE=dWE/dt–(ωNtgB0+2ΩsinB0)WN+(ωN+2ΩcosB0)Vy; 
aH=dVy/dt+ωEWN–(ωN+2ΩcosB0)WE+g; 
ωN=WE/G0; ωE=–WN/Q0, 

где g – ускорение свободного падения; Ω – угловая скорость вращения Земли; Q0, G0 – радиусы кривиз-
ны меридионального сечения и первого вертикала земного эллипсоида. 

Расчет матрицы направляющих косинусов пересчета из связанной в абсолютную систему 
координат. Расчет матрицы направляющих косинусов осуществляется с учетом изменения углов про-
странственного положения и курса на величину моделируемой погрешности ориентации и дрейфов гиро-
скопов: 

υ=υ+∆υ; γ=γ+∆γ; ψ=ψ+∆ψ. 
Таким образом, элементы искомой матрицы V имеют следующий вид: 
V11=–sin(L0+Sg)sinψcosυ–cos(L0+Sg)(sinB0cosψcosυ–cosB0sinυ); 
V12=–sin(L0+Sg)(cossin–sinsincosγ)–cos(L0+Sg)sinB0(–sinsin–

cossincosγ)+cos(L0+Sg)cosB0coscosγ; 
V13=–sin(L0+Sg)(coscos+sinsinsinγ)–cos(L0+Sg)sinB0(–sincos+cossinsinγ)– 

cos(L0+Sg)cosB0cossinγ; 
V21=cos(L0+Sg)sinψcosυ–sin(L0+Sg)(sinB0cosψcosυ–cosB0sinυ); 
V22=cos(L0+Sg)(cossin–sinsincosγ)–sin(L0+Sg)sinB0(–sinsin–

cossincosγ)+sin(L0+Sg)cosB0coscosγ; 
V23=cos(L0+Sg)(coscos+sinsinsinγ)–sin(L0+Sg)sinB0(–sincos+cossinsinγ)–

sin(L0+Sg)cosB0cossinγ; 
V31=cosB0cosψcosυ+sinB0sinυ; 
V32=cosB0(–sinψsinγ-cosψsinυcosγ)+sinB0cosυcosγ; 
V33=cosB0(–sinψcosγ+cosψsinυsinγ)–sinB0cosυsinγ; 
Sg=Sg+Ωdt,  

где Sg – гринвичское текущее звездное время. 
Расчет счисляемой матрицы преобразования из Земной экваториальной системы координат 

в навигационную горизонтированную. Навигационная горизонтированная система координат опреде-
ляется центром, расположенным в центре масс летательного аппарата, осью , направленной по местной 
геодезической вертикали, осью η, совпадающей при выставке БИНС с проекцией продольной оси лета-
тельного аппарата на плоскость горизонта, и осью , дополняющей систему η. 

При инициализации модели матрица U преобразования из Земной экваториальной системы коор-
динат в навигационную горизонтированную определяется однозначно по начальным условиям. Далее 
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матрица U постоянно счисляется по расчетным значениям относительных угловых скоростей вращения 
навигационной горизонтированной системы координат (ω, ωη): 

dU11/dt=–ηU31, начальное условие: U11=–sinL0cosψ+sinB0cosL0sinψ; 
dU12/dt=–ηU32, начальное условие: U12=cosL0cosψ+sinB0sinL0sinψ; 
dU13/dt=–ηU23, начальное условие: U13=–cosB0sinψ; 
dU21/dt=U31, начальное условие: U21=–sinL0sinψ–sinB0cosL0cosψ; 
dU22/dt=U32, начальное условие: U22=cosL0sinψ–sinB0sinL0cosψ; 
dU23/dt=U33, начальное условие: U23=cosB0cosψ; 
dU31/dt=ηU11–U21, начальное условие: U31=cosB0cosL0; 
dU32/dt=ηU12–U22, начальное условие: U32=cosB0sinL0; 
dU33/dt=ηU13–U23, начальное условие: U33=sinB0. 
По значениям матрицы U определяются текущие навигационные параметры движения летательно-

го аппарата, в частности, угол положения навигационной горизонтированной системы координат в гори-
зонте (направление оси 0η указанной системы координат): 

A=arctg(–U13/U23), 
а также текущие значения расчетных, определенных при моделировании, значений геодезических широ-
ты и долготы соответственно: 

B=arctg(U33/sqrt(U132+U232)); L=arctg(U32/U31). 
Определение проекций кажущегося ускорения в навигационной горизонтированной системе 

координат с учетом вводимых погрешностей акселерометров. Проекции кажущегося ускорения по 
осям навигационной горизонтированной системы координат осуществляются путем пересчета модели-
руемых показаний акселерометров в навигационную горизонтированную систему координат через мат-
рицу преобразования D. При этом моделируемые показания акселерометров могут быть модернизирова-
ны с учетом ввода моделируемой ошибки по ускорениям: 

ax=ax+∆ax; ay=ay+∆ay; az=az+∆az. 
Таким образом, проекции ускорений в навигационной горизонтированной системе координат (a, 

aη) рассчитываются как: 
a=D11ax+D12ay+D13az; aη=D21ax+D22ay+D23az. 
Элементы матрицы преобразования D определяются путем перемножения матрицы направляющих 

косинусов пересчета из связанной в абсолютную систему координат, матрицы поворота Земной экватори-
альной системы координат относительно абсолютной и матрицы преобразования из Земной экваториаль-
ной системы координат в навигационную горизонтированную: 

D11=(U11cosSg–U12sinSg)V11+(U11sinSg+U12cosSg)V21+U13V31; 
D12=(U11cosSg–U12sinSg)V12+(U11sinSg+U12cosSg)V22+U13V32; 
D13=(U11cosSg–U12sinSg)V13+(U11sinSg+U12cosSg)V23+U13V33; 
D21=(U21cosSg–U22sinSg)V11+(U21sinSg+U22cosSg)V21+U23V31; 
D22=(U21cosSg–U22sinSg)V12+(U21sinSg+U22cosSg)V22+U23V32; 
D23=(U21cosSg–U22sinSg)V13+(U21sinSg+U22cosvg)V23+U23V33. 
Определение расчетных значений составляющих вектора путевой скорости и угловых скоро-

стей вращения навигационной горизонтированной системы координат. Расчетные значения состав-
ляющих путевой скорости БИНС в навигационной горизонтированной системе координат (W, Wη) с 
учетом введенных погрешностей гироскопов и акселерометров определяются как 

dW/dt=a–(ωη+2ΩU23)Vy+(2ΩU33)Wη; 
dWη/dt=aη–(2ΩU33)W+(ω+2ΩU13) Vy. 
Значения относительных угловых скоростей вращения навигационной горизонтированной систе-

мы координат (ω, ωη), используемых далее при счислении, определяются как 
ω=–U23(WU13+WηU23)–Wη/G; ωη=U13(WU13+WηU23)+W/G, 

где  и G – параметры кривизны земного эллипсоида. 
 

Оценка погрешностей модели БИНС 
 

Для оценки предложенной модели бесплатформенной инерциальной навигационной системы было 
реализовано моделирование параметров БИНС в составе стенда навигационного комплекса. Ниже приве-
дены результаты моделирования параметров БИНС в горизонтальной плоскости в автономном режиме 
работы с помощью предложенной модели при реализации имитации полета по маршруту Нижний Новго-
род – Санкт-Петербург. Траектория маршрута представлена на рис. 1. 

По оси ординат на рис. 1 отложена географическая широта B (в градусах), а по оси абсцисс – гео-
графическая долгота L (в градусах) на маршруте полета летательного аппарата. Среднее значение скоро-
сти на маршруте – 900 км/ч, крейсерская высота полета – 10000 м. 
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Рис. 1. Схема маршрута полета Нижний Новгород (UWGG) – Санкт Петербург (ULLI) с указанием  
некоторых промежуточных точек маршрута 

 

Моделирование осуществлялось при следующих значениях параметров погрешностей гироскопов 
и акселерометров, характерных для точных БИНС, построенных на основе кольцевых лазерных гироско-
пов [15]: 
 угловая скорость дрейфов гироскопов – 0,01 °/ч; 

 ошибка акселерометров – 0,1  10–3g; 
 ошибка определения углов крена и тангажа – 0,3′, 
 ошибка определения угла курса – 3′, 
 начальная ошибка определения скорости – 0,3 м/с. 

Результаты моделирования в виде погрешностей БИНС по определению составляющих путевой 
скорости представлены на рис. 2. На рис. 3 представлены ошибки определения широты и долготы, обу-
словленные установленными погрешностями параметров БИНС. 

 

 
 

Рис. 2. Погрешности определения бесплатформенной инерциальной навигационной системы  
составляющих путевой скорости (северной WN и восточной WE), полученные при моделировании 

 

 
 

Рис. 3. Погрешности определения бесплатформенной инерциальной навигационной системы  
геодезических координат (широты B и долготы L), полученные при моделировании 

 

Дополнительно для оценки качества модели БИНС было осуществлено сопоставление результатов, 
полученных с помощью модели БИНС, с фактическими данными летного эксперимента. Сравнение фак-
тических ошибок определения составляющих путевой скорости и ошибок, полученных с помощью моде-
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лирования, представлено на рис. 4. Как видно из рис. 4, моделирование БИНС позволяет воспроизводить 
с достаточной для отработки систем отображения информации точностью функционирование реальной 
инерциальной системы на летательном аппарате. 

 

    
 а б 

 

Рис. 4. Погрешности определения бесплатформенной инерциальной навигационной системы  
составляющих путевой скорости (северной WN и восточной WE), полученные: в летном эксперименте 

(а), при моделировании (б) 
 

Заключение 
 

Предложенная модель бесплатформенной инерциальной навигационной системы, обеспечиваю-
щая имитацию счисления пути летательного аппарата с учетом вводимых погрешностей, позволяет реа-
лизовать отработку взаимодействия систем отображения информации с различными навигационными 
системами при малом объеме используемых для моделирования данных летных испытаний или данных, 
задаваемых средствами имитационного стенда. 

Предложенная модель может быть использована для предварительной оценки качества работоспо-
собности реальной бесплатформенной инерциальной навигационной системы, обладающей заданными в 
техническом задании или эксплуатационном паспорте точностными характеристиками и рассматривае-
мой для включения в состав бортовой аппаратуры. 
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