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ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНА БЕЗПЛАТФОРМНА ІНЕРЦІАЛЬНА 

НАВІГАЦІЙНА СИСТЕМА ДЛЯ АВТОНОМНОЇ СИСТЕМИ 

НАВЕДЕННЯ КЕРОВАНОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ  

МАЛОЇ ДАЛЬНОСТІ 

Розглянуто задачу експериментальної перевірки можливості застосування 

мініатюрної безплатформної інерціальної навігаційної системи (БІНС) на мі-

кромеханічних датчиках для автономного наведення керованого літального 

апарату (ЛА) малої дальності, що рухається за програмною гіпотетичною 

траєкторією. 

Отримано математичну модель першого наближення інструментальних 

похибок двокоординатної автономної БІНС літального апарату з малим ча-

сом польоту, яка дозволяє як розрахувати величини цих похибок для конкре-

тних типів застосованих в БІНС інерціальних датчиків (пряма задача аналі-

зу), так ї вибрати типи акселерометрів і гіроскопів, виходячи із забезпечення 

заданої точності БІНС (зворотна задача сінтезу). Визначено вимоги до допус-

тимих похибок акселерометрів і гіроскопів блоку датчиків БІНС.  

Описано конструкцію та технологію виготовлення експериментальної 

БІНС на основі тривісного мікромеханічного акселерометра і трьох одновіс-

них мікромеханічних гіроскопів. 

Розглянуто технологію льотних випробувань експериментальної БІНС.  

Результататами випробувань експериментальної БІНС літального апарату, 

створеної з виконанням визначених в статті вимог, підтверджено правиль-

ність обраного підходу до забезпечення точності БІНС для автономної сис-

теми інерціального наведення ЛА малої дальності. 

 

 

                                                 
1 КПІ ім. Ігоря Сікорського 
2 КПІ ім. Ігоря Сікорського 

https://doi.org/10.20535/0203-3771432022275280


35  

С и с т е м и  т а  п р о ц е с и  к е р у в а н н я  

 The task of experimental verification of the possibility of using a miniature 

strapdown inertial navigation system (SINS) on micromechanical sensors for au-

tonomous guidance of a short-range manned aircraft moving along a programmed 

hypothetical trajectory is considered. 

A mathematical model of the first approximation of the instrumental errors of 

the two-coordinate autonomous SINS of the aircraft with a short flight time was 

obtained. The mathematical model allows both to calculate the values of these 

errors for specific types of inertial sensors used in SINS (direct analysis problem), 

and to choose the types of accelerometers and gyroscopes based on ensuring the 

given accuracy of SINS (inverse synthesis problem). The requirements for 

permissible errors of accelerometers and gyroscopes of the SINS sensor unit have 

been determined. 

The design and manufacturing technology of an experimental SINS based on a 

triaxial micromechanical accelerometer and three uniaxial micromechanical 

gyroscopes are described. 

The technology of flight tests of the experimental SINS is considered. The test 

results of the experimental SINS of the aircraft, created in accordance with the 

requirements specified in the article, confirmed the correctness of the chosen 

approach to ensuring the accuracy of the SINS for the autonomous inertial 

guidance system of short-range aircraft. 

Вступ 

Спосіб автономного інерціального наведення на ціль керованого лі-

тального апарату (ЛА) малої дальності, що рухається за програмною трає-

кторією, має найвищу завадостійкість до дій супротивника, однак на даний 

час поступається за точністю іншим не автономним способам наведен-

ня [1]. Основна проблема полягає у створенні малогабаритної автономної 

безплатформної інерціальної навігаційної системи (БІНС) відповідної точ-

ності на доступних дешевих мікромеханічних датчиках для визначення у 

польоті положення ЛА відносно його програмної траєкторії.  

Окремі питання створення такої БІНС та її застосування в подібних 

системах наведення розглянуто лише теоретично, наприклад у пра-

цях [1, 2], де основна увага зосереджена на дослідженні особливостей ма-

тематичних моделей і роботи алгоритмів роботи БІНС під час інерціально-

го наведення літального апарату за програмною траєкторією.  

Питання експериментальної перевірки можливості створення такої 

БІНС у літературі поки ще не розглянуто. 

Постановка задачі 

Метою статті є експериментальна перевірка можливості застосуван-

ня мініатюрної БІНС на мікромеханічних датчиках для автономного наве-

дення керованого ЛА малої дальності, що рухається за програмною гіпоте-

тичною балістичною траєкторією с характеристиками: максимальна даль-
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ність польоту 
max 500мL  ; середня швидкість польоту – 30…35 м/с (мак-

симальний час польоту 17спt  ). 

Вимоги до БІНС: допустимі похибки визначення координат ЛА (по 

дальності  xr , боковому відхиленню від лінії стрільби  zr  і кругова 

похибка  кr )  

      5мx zr r r      ,         2 7,1мкr r    ; (1) 

початкова виставка БІНС (у разі находження ЛА у стволі пускового при-

строю (ПП)) по кутам тангажу 
0  і крену 

0  – за результатами вимірювань 

акселерометрів БІНС, по азимуту цілі А  – розворотом ствола ПП у пло-

щину стрільби (азимутальне прицілювання) із допустимою похибкою  

  00,1А  . (2) 

Сучасні автономні БІНС за рівнем їх точності поділяються на три 

класи [1] – системи низької, середньої та високої точності. Основний уні-

версальний критерій визначення цього класу точності – швидкість зрос-

тання похибок розрахунку координат в БІНС має значення: для систем ни-

зької точності 1-10 м/с; середньої точності 0,5-1 м/с; високої точності 

0,01-0,5 м/с. 

Відповідно до цієї класифікації потрібна автономна БІНС є системою 

високої точності (значення критерію 0,3 м/с).    

Спрощені вимоги до точності первинних вимірювачів БІНС 

Отримаємо спрощені вимоги до точності первинних вимірювачів ав-

тономної БІНС – мікромеханічних акселерометрів (АК) і мікромеханічних 

датчиків кутової швидкості (ДКШ), виходячи із забезпечення за вказаний 

вище час польоту умови (1) до її точності.  

Нехай програмна траєкторія польоту ЛА у земній навігаційній сис-

темі координат (СК) 
0 0 0x y z  (вісь 

0y  спрямована супротив вектору сили тя-

жіння g , площина 
0 0x y  є площиною стрільби) є балістичною (без враху-

вання сили супротиву повітря), а подовжня ось ЛА 
зx  зв’язаної із ним СК 

з з зx y z  ще до пуску приведена до площини стрільби з похибкою (2). По-

літ ЛА за траєкторією відбувається без маневрування із практично нульо-

вими середніми за час польоту прискореннями і кутовими швидкостями. 

Приймемо, що похиби БІНС (відхилення ЛА від цілі) по дальнос-

ті 
xr  і боковому відхиленню 

zr  повинні задовольняти умові (1), а їх мо-

дулі визначаються спрощеними формулами (максимальні оцінки для окре-

мих каналів БІНС без перехресних зв’язків між ними): 

0( ) ( ) ( )x x x АК x Гr r r r       ; (3) 
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0( ) ( ) ( ) ( )z z A z z АК z Гr r r r r         , (4) 

де 
( )z Ar  – складова від похибки азимутального прицілювання;  

0( ) ,xr   
0( )zr   – складові від похибок початкової виставки по кутах тан-

гажу і крену (далі у формулах ці кути замінимо на уза-

гальнюючий кут 
0 ); 

( )x АКr , 
( )z АКr  – складові від інструментальних похибок АК;  

( )x Гr , 
z( )Гr  – складові від інструментальних похибок ДКШ. 

Математичні моделі інструментальних похибок АК 
А  і ДКШ 

Г  за 

час польоту ЛА, які є джерелами виникнення відповідних складових похи-

бок БІНС, представимо у вигляді: 

0 1АК А А a     ;     
0 1Г Г Г      , (5) 

де 
0А , 

0Г  – адитивні похибки зміщень нулів (ЗН) АК і ДКШ;  

1А , 
1Г  – відносні похибки їх коефіцієнтів перетворення (КП);  

a ,   – середні за час польоту значення проєкцій уявного прискорення і 

кутової швидкості ЛА на осі його зв’язаної СК. 

Приймемо наступні середні параметри руху ЛА: 

0

,0 ; 50 / c ; 0x y za       . (5) 

Модулі складових похибок БІНС (3) і (4) визначимо наближеними 

формулами [1]: 

 ( ) max 0,9мz A Аr L     ; (6) 
 

 

0 0 0

2 2

( ) z( ) ( ) 0 0

1 2

0 0 0

0,5

0,5 ;

п

x п

t

А А п

r r r g dt g t

g t

  



         

     


 (7) 

 

2 2

( ) z( ) ( ) 00,5

п

x АК АК АК АК А п

t

r r r dt t         ; (8) 

 

3 3

( ) 00,17

п

x Г Гz Г z п

t

r g dt g t     ; (9) 

 

3 3

z( ) 0 10,17 ( )

п

Г Гx Г x Г x x п

t

r g dt g t        . (10) 
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Під час побудови БІНС будемо використовувати три однакових ак-

селерометри (їх вимірювальні осі (ВО) спрямовані вздовж осей 

зв’язаної СК), два однакових ДКШ (їх ВО спрямовані вздовж осей 
зy  і 

зz  

зв’язаної СК) і один ДКШ підвищеної точності з більш великим діапазо-

ном вимірювання, ВО якого спрямована вздовж повздовжньої осі 
зx  

зв’язаної СК. 

Повернемось до виразів (3) і (4). Приймемо наступний «бюджет» до-

пустимих складових цих похибок при забезпеченні вимоги (1) до БІНС: 

  
0( ) ( ) 0,3 0,9м 1,23м ;АКr r r

             (11) 
 

 
0( ) ( ) ( ) 2,54м ;x Г АКr r r r

                 (12) 
 

 z( ) 0,4( 0,9м) 1,64мГr r       , (13) 

а також бажане співвідношення між складовими похибок (5) ДКШ по по-

вздовжньої осі ЛА 

1 0Г x x Г x    . (14) 

Із виразів (7 – 10), враховуючі (11 – 14), отримаємо вимоги до допус-

тимих похибок АК і ДКШ БІНС: 

 
( ) 3

0 0 2

2
1 10

АК

А А

п

r
g

t


        ; (15) 

 

 
( ) 4 0

0 0 3

1
3 10 63 /год

0,17 c

x Г

Г z Г z

п

r

gt


         ; (16) 

 

 
z( ) 4 0

0 0 3

0,5 1
1,0 10 20 /год

0,17 c

Г

Г x Г x

п

r

gt


          ; (17) 

  

 
 0 4

1 1 2,0 10 200Г x

Г x Г x

x

ppm
      


. (18) 

Застосування у складі БІНС акселерометрів і ДКШ із характеристи-

ками, що задовольняють вимогам (15 – 18), забезпечить виконання вимо-

ги (1) до БІНС. 

Будова експериментальної БІНС літального апарату  

та спосіб її випробувань 

Структурна схема експериментальної БІНС ЛА показана на рис. 1. 

До складу БІНС входять: блок датчиків (БД), що вимірює проєкції кутових 

швидкості та уявних прискорень ЛА на осі зв’язаної СК 
з з зx y z ; плата із мі-
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кроконтроллером, яка оброблює сигнали з блоку датчиків та у якій реалі-

зований алгоритм БІНС; батарея +12 В, яка через перетворювач напруги 

(+12 В у +5 В) забезпечує живленням усі елементи БІНС; плата для підк-

лючення SD-карти, яка дозволяє зберегти результати розрахунку алгорит-

му БІНС, а також результати вимірювань блоку датчиків. 

 

Мiкроконтрол
ер 

Батарея 
12В 

Перетворювач 

напруги 12В > 5В 

SD  
карта 

Блок  

датчикiв 

Перетворювач 

RS232 в UART 

 

Рис. 1. Структурна схема експериментальної БІНС 

Блок датчиків БІНС показано на рис. 2, а. Корпус БД надруковано на 

3D-принтері. E корпусу БД встановлено: тривісний мікромеханічний АК 

типу ADXL356 (рис. 2, б); два одновісних мікромеханічних ДКШ типу 

ADXRS453 вздовж поперечних осей 
зy  і 

зz  зв’язаної СК снаряду (рис. 2, в); 

одновісний мікромеханічний ДКШ типу GYPRO3300 вздовж повздовжньої 

осі 
зx  зв’язаної СК (рис. 2, г). Технічні характеристики АК і ДКШ наведе-

но у табл. 1 [3-5].  

а)

б) в)

г)
 

Рис. 2. Блок датчиків експериментальної БІНС (а), тривісний АК 

типу ADXL356 (б), ДКШ типу ADXRS453 (в), ДКШ типу 

GYPRO3300 (г) 
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Таблиця 1.  

Технічні характеристики АК і ДКШ 

Характеристика (3σ) АК 

ADXL356 

ДКШ 

ADXRS453 

ДКШ 

GYPRO3300 

Діапазон вимірювання ±40 g ±300 
0
/с ±800 

0
/с 

Похибка ЗН від запуску  

до запуску 

31 10 g  100 
0
/год 30 

0
/год 

Похибка ЗН у запуску  

(0,5 год) 

30,5 10 g  30 
0
/год 15 

0
/год 

Похибка КП  
410 10  45 10  41,5 10  

Наведені у табл. 1 данні показують, що характеристики застосова-

них АК і ДКШ наближені до потрібних (15 – 18). 

Для запуску експериментального ЛА було застосовано пневматич-

ний пусковий пристрій, загальний вигляд якого зображено на рис. 3. 

На випробувальному полігоні лінія стрільби була позначена сигна-

льною стрічкою на дальності польоту 80 м (максимальна розрахункова да-

льність для даного ПП). Початкова виставка БІНС по азимуту проводилась 

шляхом суміщення ствола ПП із лінією стрільби за допомогою схилу із 

похибкою, що приблизно відповідає умові (2) (рис. 4). 

 

Рис. 3. Загальний вигляд пневматичного ПП: 1 – тринога;  

2 – ємність для закачування повітря під тиском;  

3 – вентиль для випуску повітря із ємності;  

4 – стяжки для компенсації віддачі ствола установки;  

5 – технічний отвір для подачі команди на початкову  

виставку БІНС 

3 4 3 4 

4 

1 

5 

3 

2 
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Початкова виставка БІНС по кутам по кутам тангажу і крену прово-

дилась протягом 10 секунд (за результатами вимірювань акселерометрів 

визначались кути 
0  і 

0 ). Якість початкової виставки контролювалась 

шляхом порівняння значення кута 
0  визначеного БІНС зі значенням цьо-

го кута визначеним за допомогою еталонного зовнішнього інклінометру. 

 

а) 

 

б) 

Рис. 4. Положення ПП під час випробувань експериментальної 

БІНС (а) і траса польоту ЛА (б) 

Між закінченням початкової виставки та пуском, коли БІНС вже 

працювала, була зроблена затримка у часі на 10…15 с для формування по-

трібного часу роботи БІНС (13...19)с 17сроб пt t   , враховуючі, що для 

даного ПУ реальний час польоту ЛА на дальність до 80 м складає 3…4 с. 

Результати випробувань експериментальної БІНС 

На місці падіння ЛА фіксувалися, за допомогою рулетки, справжні 

координати точки падіння. Із SD-карти снаряду зчитувались координати 

цієї точки визначені БІНС, та порівнювались із еталонними координатами, 

що розраховані за допомогою рулетки. Також зчитувались дані про пере-

вантаження і кутові швидкості ЛА під час польоту та результати початко-

вої виставки БІНС. 

Було виконано два випробування у різні дні. У першому випробу-

ванні було зроблено 10 пусків ЛА із кутами стрільби (нахилу ПП до пло-

щини горизонту) 31,1…31,2
0
, у другому – 10 пусків із кутами стрільби 

42,0…42,3
0
. 

3 

1 

2 

4 

5 
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Результати випробувань БІНС надано у табл. 2 і табл. 3 та на рис. 5. 

Таблиця 2.  

Результати першого випробування БІНС 

Характеристика Пуск 1 Пуск 2 Пуск 3 

1. Кут стрільби (інклінометр), 
0
 31,2 31,2 31,1 

2. Дальність польоту (виміряна рулет-

кою), м 
88,3 30 40 

3. Дальність польоту (визначена БІНС), м 87,51 28,59 39,25 

4. Похибка БІНС по дальності 
xr , м -0,79 -1,41 -0,75 

5. Бокове відхилення (виміряне рулет-

кою), м 
-0,3 0 0 

6. Бокове відхилення (визначене БІНС), м -2,78 -1,75 -1,6 

7. Похибка БІНС по боковому відхилен-

ню 
zr , м 

-2,48 -1,75 -1,6 

8. Кругова похибка БІНС 
кr , м 2,63 2,25 1,77 

Продовження таблиці 2. 

 Пуск 4 Пуск 5 Пуск 6 Пуск 7 Пуск 8 Пуск 9 Пуск 10 

 31,1 31,1 31,1 31,1 31,1 31,1 31,1 

 62,7 68,5 91,5 63,4 68,6 50,4 45 

 60,56 57,88 75,37 63,35 67,25 50,21 43,25 

 -2,14 -10,62 -16,3 -0,05 -1,35 -0,19 -1,75 

 1,0 -1,0 0 0 0,4 -1,0 0,3 

 2,77 0 2,59 -1,6 -0,8 -0,8 -1,1 

 1,77 1,0 2,59 -1,6 -1,2 0,2 -1,31 

 2,78   1,6 1,8 0,28 2,19 

Таблиця 3.  

Результати другого випробування БІНС 

Характеристика Пуск 1 Пуск 2 Пуск 3 

1. Кут стрільби (інклінометр), 
0
 42,3 42,0 42,0 

2. Дальність польоту (виміряна рулет-

кою), м 
44 51,3 50 

3. Дальність польоту (визначена БІНС), м 43,77 51,69 49,88 

4. Похибка БІНС по дальності 
xr , м -0,23 0,39 -1,12 

5. Бокове відхилення (виміряне рулет-

кою), м 
-0,3 1,0 -0,1 
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Характеристика Пуск 1 Пуск 2 Пуск 3 

6. Бокове відхилення (визначене БІНС), м -2,78 3,87 1,39 

7. Похибка БІНС по боковому відхиленню 

zr , м 
-2,48 2,87 1,49 

8. Кругова похибка БІНС 
кr , м 2,49 2,9 1,86 

Продовження таблиці 2. 

 Пуск 4 Пуск 5 Пуск 6 Пуск 7 Пуск 8 Пуск 9 Пуск 10 

1. 42,0 42,0 42,0 42,0 42,0 42,0 42,0 

2. 56,8 49,2 54,2 41,3 45 39,3 33,5 

3. 57,57 49,92 53,23 41,84 44,46 40,61 34,0 

4. 0,77 0,72 -0,97 0,54 -0,54 1,31 0,5 

5. -0,1 -0,1 -1,0 -0,3 -0,1 -0,6 -0,4 

6. -0,53 2,41 0,68 1,09 0,52 2,28 0,99 

7. -0,43 2,51 1,68 1,39 0,62 2,88 1,39 

8. 0,88 2,61 1,18 1,49 0,82 3,16 1,48 

 

 

Рис. 5. Відхилення (у площині 
0 0x z ) розрахованих БІНС координат 

точок падіння ЛА (білі кружки) від фактичних координат 

(чорні кружки) (одна поділка масштабної сітки рисунку до-

рівнює: по вертикалі - відхиленню 0,2zr м  ; по горизон-

талі - відхиленню 1xr м  ) 
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Наведені у табл. 2 і табл. 3 та на рис. 5 результати показують, що 

створена експериментальна БІНС задовольняє вимогам (1). Її середня кру-

гова похибка, за результатами усіх випробувань, склала 1,9 м (із обробки 

було виключено результати визначення похибки 
xr  у пусках 5 і 6, як грубі 

вимірювання).  

Для визначення можливих шляхів подальшого покращення точності 

БІНС представимо похибки 
xr  і 

zr  (за випробуваннями) БІНС у вигляді: 

( , ) ( , ) ( , )x z x z x zr r r     ,  

де ( , )x zr  і 
( , )x zr  – відповідно систематична і випадкова складові, значення 

яких наведено у табл. 4. 

Таблиця 4.  

Значення складових похибок БІНС 

 
Складові похибки 

xr  Складові похибки 
zr  

xr , м 
xr , м 

zr , м 
zr , м 

Перше  

випробування 
-1,05 0,73 -0,44 1,94 

Друге  

випробування 
0,14 0,83 1,19 1,64 

Суттєва різниця між значеннями систематичних складових похибок 

 xr  і zr  за випробуваннями, а також достатньо значимі їх випадкові 

складові xr  і zr , найбільш ймовірно, є наслідком не відтворюваності від 

запуску до запуску (кожен пуск ЛА це окремий новий запуск БІНС) паспо-

ртних значень зміщень нулів АК і ДКШ, визначених під час первинного 

стендового калібрування відсіку ЛА із блоком датчиків БІНС. Це відома 

проблема усіх мікромеханічних АК і ДКШ [1].  

Цей недолік АК і ДКШ БІНС літального апарату малої дальності 

може бути усунуто, а, відповідно, точність БІНС значно покращена, лише 

шляхом їх польового докалібрування безпосередньо перед пуском. Засто-

сування такої процедури в алгоритмі роботи БІНС перед її початковою ви-

ставкою дозволить визначити фактичні на даний час значення ЗН її АК та 

ДКШ із наступним їх використанням у якості нових паспортних констант 

блоку датчиків БІНС. 

Висновки 

Математична модель першого наближення (6-10) інструментальних 

похибок двокоординатної автономної БІНС літального апарату із малим 

часом польоту дозволяє (для заданих умовах польоту ЛА), як розрахувати 
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величини цих похибок для конкретних типів застосованих у БІНС інерціа-

льних датчиків (пряма задача аналізу), так ї вибрати типи АК і ДКШ, ви-

ходячи із забезпечення заданої точності БІНС (зворотна задача синтезу). 

Виконання вимог (15 - 18) до допустимих похибок АК і ДКШ блоку 

датчиків БІНС обов’язково для забезпечення визначеної умовою (1) точно-

сті БІНС автономної системи інерціального наведення керованого ЛА. 

Результати випробувань експериментальної БІНС літального апара-

ту, створеної із виконанням вимог (15 - 18), показали, що її середня круго-

ва похибка, за результатами 90 % пусків, склала 1,9 м за допустимої її ве-

личини 7,1 м. Це підтверджує правильність обраного підходу до створення 

автономної БІНС для системи інерціального наведення ЛА малої дальнос-

ті. 

Подальше покращення точності БІНС літального апарату малої да-

льності можливо шляхом її польового докалібрування безпосередньо перед 

стрільбою перед її початковою виставкою. 
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