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НАЧАЛЬНАЯ ВЫСТАВКА КУРСОВЕРТИКАЛИ 

Проблематика. При выставке бесплатформенных инерциальных навигационных систем основными пробле-
мами являются точность и время выставки. В статье обсуждается вопрос точности выставки малогабаритной 
бескарданной курсовертикали, а именно точность режима гирокомпасирования.  
Цель исследования. Разработка математической модели погрешности режима гирокомпасирования. 
Методика реализации. Для разработки математической модели погрешности режима гирокомпасирования на 
основе выходных сигналов акселерометров и гироскопов получена матрица направляющих косинусов. С ис-
пользованием элементов матрицы направляющих косинусов методом варьирования получена полная мате-
матическая модель погрешности гирокомпасирования, которая зависит от дрейфов гироскопов, погрешностей 
акселерометров и погрешности определения широты места.  
Результаты исследования. Главным результатом исследования является вывод полной формулы погрешности 
гирокомпасирования. 
Выводы. Наибольшее влияние на погрешность гирокомпасирования оказывает дрейф гироскопов. Поэтому 
для повышения точности выставки курсовертикали необходимо использовать более точные гироскопы.  
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Введение 

Выставка и калибровка инерциальных сис-

тем, как навигационных, так и систем ориента-

ции, являются неотъемлемыми и важными эта-

пами их работы. Несмотря на длительный пе-

риод исследований выставки инерциальных сис-

тем [1], применение современной элементной ба-

зы и бесплатформенной инерциальной техноло-

гии стимулирует процесс совершенствования про-

цесса выставки. 

В широком смысле выставку можно разде-

лить на начальную выставку и выставку в движе-

нии. В бесплатформенных инерциальных нави-

гационных системах (БИНС) начальная выставка 

состоит в определении матрицы направляющих 

косинусов (МНК), которая аналитически связы-

вает объектную систему координат с опорной на-

вигационной системой координат. Теоретичес-

ки, аналитические методы автономной выставки 

БИНС функционально равнозначны физическо-

му гирокомпасированию в платформенных сис-

темах [2].  

Обычно процесс начальной выставки раз-

деляют на грубую и точную выставки. Грубая вы-

ставка состоит из определения вертикали (анали-

тическое горизонтирование) и определения ази-

мута (аналитическое гирокомпасирование) [3—8]. 

Для горизонтирования используются показания 

 
акселерометров, а для гирокомпасирования — 

показания акселерометров и гироскопов. В рабо-

те [9] получена модифицированная модель оши-

бок БИНС с псевдосостояниями. С использова-

нием ковариационного моделирования рассма-

тривается ошибка гирокомпасирования.  

Точная выставка состоит в определении ма-

лых углов между опорной системой координат и 

системой координат объекта, которые вычисля-

ются с использованием информации от различ-

ных датчиков. Использование при этом фильтра 

Калмана позволяет получить оценки погрешнос-

тей ориентации, ошибок северной и восточной 

составляющих скорости [10—16]. 

Системы ориентации и навигации ракет раз-

личного назначения требуют точной выставки 

бортовых инерциальных навигационных систем 

(ИНС) для того, чтобы добиться высокой вероят-

ности выполнения намеченных целей. Для сис-

темы, у которой время не является критическим, 

этот процесс выставки может быть выполнен до 

запуска с использованием навигационных дан-

ных подвижного объекта и калибровки ИНС ра-

кеты. Напротив, для систем, требующих высоко-

го быстродействия, существенные задержки до 

запуска при выставке недопустимы. В этом слу-

чае и процесс выставки должен быть выполнен 

после запуска во время полета ракеты. Выставка 

в полете использует данные инерциального из-
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мерительного модуля об ускорении и угловой ско-

рости вместе с данными, предоставленными от 

внешних датчиков во время полета. Различия меж-

ду оценками вектора состояния ИНС и внешних 

данных используются в навигационном фильтре 

Калмана для коррекции ошибок, которые уда-

ляют с течением времени. Для полетов достаточ-

ной продолжительности эти ошибки могут быть 

приведены к допустимым уровням до начала пус-

ка ракеты, когда точная выставка является необ-

ходимой [17]. 
Выставка в полете для системы с больши-

ми углами невыставки предложена в [18]. Раз-
работана БИНС с одометром в качестве внешне-
го источника информации и измерителем скорос-
ти. Получены новые модели ошибок, примени-
мые для выставки в полете системы с большими 
ошибками ориентации. Чтобы получить эквива-
лентные модели ошибок, ошибка кватернионов 
разделена на два типа. Одна из них является адди-
тивной ошибкой кватернионов, а другая — мульти-

пликативной ошибкой кватернионов. 

Постановка задачи 

В настоящей работе рассматривается гру-
бая выставка малогабаритной бескарданной (бес-
платформенной) курсовертикали с целью полу-
чения наиболее полной математической модели 
погрешности режима гирокомпасирования, а так-
же предъявления требований к точности гироско-
пов и акселерометров при заданной точности ги-
рокомпасирования. 

Для исследования начальной выставки курсо-
вертикали вначале получим выражения для на-
чальных углов ориентации подвижного объекта. 
После этого рассмотрим режим аналитического 
гирокомпасирования и получим полное выраже-
ние для погрешности данного режима. Далее ис-
следуем зависимость погрешности гирокомпаси-
рования от погрешностей чувствительных элемен-
тов курсовертикали.  

Определение начальных углов ориентации 
подвижного объекта 

Рассмотрим курсовертикаль, которая содер-
жит инерциальный измерительный модуль (ИИМ) 
с тремя ортогональными гироскопами, тремя ор-
тогональными акселерометрами и бортовой ком-
пьютер. Здесь в качестве опорной принята геогра-

фическая O  система координат. Гироскопы 

и акселерометры жестко прикреплены к корпусу 
транспортного средства, с которым связана сис-

тема координат Оxyz  (рис. 1). Углами , ,  

здесь обозначены углы рыскания, тангажа и 
крена соответственно.  

Переход от одной системы координат к дру-

гой описывается кинематическим уравнением в 

матричной форме 
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Проекции кажущегося ускорения объекта на 

неподвижном основании на оси, связанные с 

объектом, в матричной форме имеют вид 
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где g — ускорение силы тяжести.  

Из последнего матричного уравнения полу-

чим проекции ускорения, измеряемые акселеро-

метрами: 
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Рис. 1. Кинематика поворотов транспортного средства 
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Элементы последнего столбца матрицы на-
правляющих косинусов: 

13 23 33, , .
y zx

g gg
c c c

g g g
       

Проекции угловой скорости объекта на оси, 
связанные с объектом на неподвижном основа-
нии, имеют вид: 
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где  — угловая скорость вращения Земли,  — 
широта места. 

Из последнего матричного уравнения по-
лучим 
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Из последних выражений получим 
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Оставшиеся три элемента МНК можно опре-
делить из соотношений 
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Зная все элементы матрицы направляющих 
косинусов, можно вычислить начальные углы 
ориентации объекта: 
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 (1) 

Исследование погрешности гирокомпасиро-
вания 

Оценим погрешность начальной выставки 
по курсу (режим гирокомпасирования) от погреш-
ностей гироскопов и акселерометров. Для этого 

разложим в ряд Тейлора первое выражение из (1). 
Опуская громоздкие преобразования, приведем 
полное выражение для погрешности гирокомпа-
сирования: 
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 (2) 

Итак, из последнего выражения видно, что 
в общем случае погрешность гирокомпасирова-
ния зависит от погрешностей трех гироскопов 

( , , ),i i x y z   трех акселерометров ( , , )ig i x y z   

и погрешности ввода широты места. 
Рассмотрим частный случай зависимости по-

грешности гирокомпасирования от погрешностей 

гироскопов, т.е. положим в формуле (2) 0i   

и 0.ig     

Пусть начальное положение зависит только 

от угла курса: 0 0 00, 0.        

Тогда 

11 0 12 0 13

21 0 22 0 23

31 32 33

cos , sin , 0;

sin , cos , 0;

0, 0, 1.

c c c

c c c

c c c

    

     

  

 

После подстановки исходных данных в фор-
мулу (2) получим 

      0 0 0

1
( cos sin ).

cos
x y      

 
 (3) 

Очевидно, что при 0 45 , x y      по-

грешность гирокомпасирования отсутствует. 
Выражение (2) можно представить в виде 

0 0cos( ),
cos
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где 

2 2 , cos , sin .
yx

x y


        

 
 

Максимальное значение погрешность гиро-
компасирования принимает при  

0 cos .       

Из данного выражения можно получить тре-
бование к точности гироскопов, исходя из точ-
ности гирокомпасирования. 

Так, например, при 0 0,1    и 60    по-
лучим   0,007/час. 

Теперь рассмотрим частный случай зависи-
мости погрешности гирокомпасирования от по-
грешностей акселерометров, т.е. положим в фор-

муле (2) 0ig   и 0.i     При том же на-

чальном положении 0 0 00, 0       после под-

становки исходных данных в формулу (2) получим 

0 0 0

0 0

tg cos sin

sin cos .

yx

z

gg

g g

g

g

 
       

 


  

 

Очевидно, что при 0 45 , x yg g      по-

грешность гирокомпасирования равна 

0 0 0sin cos .zg

g


      

На кардинальных курсах при 0   0, 90, 
180, 270 погрешность гирокомпасирования 
равна 
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Из данного выражения можно получить 
требование к точности акселерометров, исходя 
из требуемой точности гирокомпасирования. 

Так, например, при 0 0,1    и 60    по-

лучим 0,001.
g

g


  

Оценим точность гирокомпасирования от ре-

зультатов калибровки гироскопов и акселеромет-

ров. 

Надо учитывать, что на неподвижном осно-

вании в гравитационном поле проекции ускоре-

ния зависят от выходных сигналов акселеромет-

ров и результатов их калибровки: 

1
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31 32 33

,

x ax ax
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g k k k U B
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где , ,ax ay azU U U  — выходные сигналы акселеро-

метров, , ,ax ay azB B B  — нулевые сигналы акселе-

рометров, 11 22 33, ,k k k  — масштабные коэффи-

циенты акселерометров, остальные коэффициен-

ты матрицы 33 — коэффициенты перекрестной 

связи. 

Аналогично, проекции абсолютной угловой 

скорости зависят от выходных сигналов гироско-

пов и результатов калибровки: 
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где , ,x y zU U U    — выходные сигналы гироско-

пов, , ,x y zB B B    — нулевые сигналы гироско-

пов, 11 22 33, ,s s s  — масштабные коэффициенты 

гироскопов, остальные коэффициенты матри-

цы 33 — коэффициенты перекрестной связи. 

Варьируя последние соотношения, можно 

получить погрешности акселерометров: 
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(4)

 

и гироскопов: 
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Здесь введены новые обозначения: 
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Подставляя значения выражений (4) и (5) в 

выражение (2), можно оценить погрешность гиро-

компасирования при известных параметрах ка-

либровки гироскопов и акселерометров. 

Примем для оценки, что приборы имеют та-

кие характеристики: 

— нестабильность нуля гироскопов —   

0,01 град/ч; 

— нестабильность масштабного коэффици-
ента гироскопов — 50 ppm (5·105); 

— нестабильность нуля акселерометров — 

0,02 м/с2; 

— нестабильность масштабного коэффици-
ента акселерометров — 200 ppm (2·104); 

— измерительные оси не совпадают с осями 
ортогонального базиса на величину до 20 угл. с 

(1·104). 

Надо иметь в виду, что сочетания различ-

ных погрешностей в ИИМ могут быть разными. 

Для оценки степени влияния указанных инстру-

ментальных погрешностей приведем численные 

оценки для определенной неблагоприятной кон-

фигурации. 

Для указанных характеристик получены за-

висимости погрешности гирокомпасирования от 

смещения нуля гироскопов (рис. 2), смещения ну-

ля акселерометров (рис. 3), нестабильности мас-

штабного коэффициента гироскопов (рис. 4), не-

стабильности масштабного коэффициента аксе-

лерометров (рис. 5), а также от неортогональности 

измерительных осей (рис. 6).  
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Рис. 2. Влияние смещения нуля гироскопов на погреш-
ность гирокомпасирования: 1 — dg; 2 — dp 

1 

2

3 

3

2

1

0

1

2

3
200 150 100 50 0 50 100 150 200

О
ш
и
б
к
и
, 
у
гл

. 
м
и
н
 

Курс, град. 

Рис. 3. Влияние смещения нуля акселерометров на погреш-
ность гирокомпасирования: 1 — dt; 2 — dg; 3 — dp 
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Рис. 4. Влияние нестабильности масштабного коэффици-
ента гироскопов на погрешность гирокомпасирова-
ния: 1 — dg; 2 — dp 
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Выводы  

В данной работе была рассмотрена выстав-

ка курса бескарданной курсовертикали в режиме 

гирокомпасирования. Получено полное выраже-

ние ошибки гирокомпасирования в зависимости 

от ошибок гироскопов, акселерометров и ошибок 

определения широты. Результаты калибровки по-

зволяют компенсировать погрешности ИИМ, и 

следовательно, приводят к повышению точности 

гирокомпасирования. Представлены результаты 

моделирования воздействия смещения нуля и 

 

нестабильности масштабного коэффициента ги-

роскопов и акселерометров, а также влияния не-

ортогональности измерительных осей на конеч-

ную ошибку. Определено, что максимальное вли-

яние на погрешность режима гирокомпасирова-

ния оказывает дрейф гироскопов. Следует отме-

тить перспективность данных исследований в бу-

дущем, так как непосредственно выставка обору-

дования перед началом движения влияет на даль-

нейшие отклонения в определении навигацион-

ных параметров. 
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Рис. 6. Зависимость погрешности гирокомпасирования от не-
ортогональности измерительных осей: 1 — dt; 2 — dg;

3 — dp 
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В.В. Аврутов, Д.В. Бугайов, В.В. Мелешко 

ПОЧАТКОВА ВИСТАВКА КУРСОВЕРТИКАЛІ 

Проблематика. При виставці безплатформних інерціальних навігаційних систем основними проблемами є точність і час 
настроювання. У статті обговорюється питання точності виставки, а саме точність режиму гірокомпасування.  

Мета дослідження. Розробка математичної моделі похибки режиму гірокомпасування. 
Методика реалізації. Для розробки математичної моделі похибки режиму гірокомпасування на основі вихідних сигналів 

акселерометрів і гіроскопів отримано матрицю напрямних косинусів. З використанням елементів матриці напрямних косинусів 
методом варіювання отримано повну математичну модель похибки гірокомпасування, яка залежить від дрейфів гіроскопів, похибок 
акселерометрів і похибки визначення широти місця. 

Результати дослідження. Головним результатом дослідження є вивід повної формули похибки гірокомпасування. 
Висновки. Найбільший вплив на похибку гірокомпасування дає дрейф гіроскопів. Тому для підвищення точності виставки 

курсовертикалі необхідно використовувати більш точні гіроскопи. 

Ключові слова: гіроскоп; акселерометр; виставка в горизонті; курсовертикаль; інерційний вимірювальний модуль. 

V.V. Avrutov, D.V. Buhaiov, V.V. Meleshko 

INITIAL ALIGNMENT OF THE ATTITUDE AND HEADING REFERENCE SYSTEM 

Background. At the alignment of strapdown inertial navigation system (INS) the main problems are the accuracy and the align-
ment time. The article discusses the alignment accuracy of the portable gimballess attitude and heading reference system, namely the 
accuracy of the gyrocompassing mode.  

Objective. The aim of the paper is to develop a mathematical model for the gyrocompassing mode error.  
Methods. To develop a mathematical model for the gyrocompassing mode error, based on the output signals of the accelerome-

ters and gyroscopes, a cosine matrix is obtained. Using the elements of cosine matrix, the full mathematical model of the gyrocompass-
ing error is obtained by the variation method, which depends on the gyros’ drifts, the errors of the accelerometers and the error in de-
termining the latitude of the place.  

Results. The main result of the study is the derivation of the full formula for the gyrocompassing error.  
Conclusions. The greatest influence on the gyrocompassing error is the drift of gyroscopes. Therefore, it is necessary to use 

more precise gyroscopes to increase the alignment accuracy.  

Keywords: gyroscope; accelerometer; level axis alignment; attitude and heading reference system; inertial measurement unit. 
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