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ПРИСТРІЙ ДЛЯ ВИЗНАЧЕННЯ КУТОВОГО ПОЛОЖЕННЯ ЛІТАКА  
В ПРОСТОРІ НА ОСНОВІ МЕМС-АКСЕЛЕРОМЕТРА ТА ГІРОСКОПА 

В даній роботі проводиться дослідження можливості використання МЕМС-акселерометра 
та -гіроскопа низької цінової категорії для визначення кутового положення ЛА (кутів крену та 
тангажу). Ця задача виконується за допомогою мікроконтролера AVR ATmega16 та реалізова-
ному в ньому алгоритму оптимального рекурсивного фільтра Калмана. 

Для того щоб безпечно виконувати польот за 
необхідним маршрутом пілот повинен чітко зна-
ти положення свого літака в просторі. Це поло-
ження визначається трьома кутами: кутом крену, 
кутом тангажу та кутом рискання. Для того щоб 
визначати кути крену та тангажу, на літаках ви-
користовують авіагоризонти, які можуть мати 
або механічний (АГБ-3, АГР-74) або оптичний 
(LCR) принцип дії. Механічні гіроскопи є громі-
здкими, складними в виготовленні та потребують 
джерела 3-фазної змінної напруги, якого немає, 
наприклад, на літаках малої авіації та БПЛА. Оп-

тичні гіроскопи – на основі лазерного гіроскопу 
– також складні у виготовленні та мають, до того 
ж, дуже високу ціну. Тому у даній роботі дослі-
джується застосування дешевих та надійних 
МЕМS-акселерометра та –гіроскопа. 

Акселерометр вимірює прискорення, що діє 
вздовж певної осі. На Землі на всі об’єкти по-
стійно діє прискорення вільного падіння, що обу-
мовлене гравітацією. Таким чином, за допомо-
гою акселерометра ми можемо виміряти значен-
ня цього прискорення (рис. 1.). 

 
Рис. 1. 

Суцільна лінія показує напрям дії сили тя-
жіння. Пунктирна лінія показує вісь чутливості 
акселерометра. Ця вісь перпендикулярна повздо-
вжній вісі літака. Кут θ між напрямом дії сили 
тяжіння та віссю чутливості акселерометра 
зв’язаний з кутом тангажу залежністю: 

90        (1) 
де δ – кут тангажу. 
Якщо ми знаємо θ – ми знаємо значення тан-

гажу. Так як нам відомо значення прискорення 
вільного падіння (g = 9.81 м/с2), то за допомогою 
простих обчислень ми отримаємо кут тангажу. 
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де а – це прискорення, що діє вздовж осі чут-
ливості акселерометра. 

Беручи до уваги (1) отримаємо значення кута 
тангажу: 
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Обчислення кута крену виконується таким же 
чином, однак для цього необхідний додатковий 
акселерометр з віссю чутливості, що перпенди-
кулярна до вісі чутливості акселерометра, який 
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використовується для визначення кута тангажу. 
Однак, функція арксинусу видає значення кутів 
лише в діапазоні від  -90� до +90�. Для того щоб 
отримувати інформацію про кути в діапазоні від  
-180 до +180, необхідно використовувати фун-
кцію двохаргументного арктангенсу, але для цьо-
го необхідно мати ще один акселерометр з віссю 
чутливості, яка перпенликулярна до осей чутли-
вості двох вищезгаданих акселерометрів. 
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де z – прискорення вздовж осі, що перпенди-
кулярна вісі по якій діє прискорення а, та знахо-
диться з нею в одній площині обертання. Таким 
чином, задля визначення кутів крену та тангажу 
необхідно використовувати акселерометр з 
трьома взаємоперпендикулярними осями чутли-
вості. 

Однак в процесі польоту на літак та його сис-
теми діє не тільки сила тяжіння. Лінійні приско-
рення при розгоні, центробіжні прискорення при 
розвороті, вібрації – все це вводитиме суттєві 
похибки у визначенні кутового положення літака 
вищеописаним методом, тому, для запобігання 
цьому необхідно корегувати інформацію від ак-
селерометрів використовуючи інші датчики – гі-
роскопи. 

Гіроскопом називаються пристрій, що вимі-
рює кутову швидкість обертання. Кутова швид-

кість є першою похідною від кута повороту за 
часом. Тому, інтегруючи сигнал від гіроскопа, 
можна отримати значення кута на який він пове-
рнувся. 

dt a C   ,    (6) 
де ω – кутова швидкість оберту навколо від-

повідної вісі, α –кут повороту, С – стала, почат-
кове значення кута. 

Однак, при тривалому часі використання, гі-
роскоп страждає від явища, що називається «від-
хід нульового значення». Це означає, що значен-
ня сигналу від гіроскопа, який знаходиться в ста-
лому стані (нульове значення), зміщується відно-
сно свого початкового значення. Це зміщення 
може досягати до 30 за 20 секунд. Це вносить 
суттєву помилку у визначені кута повороту. 
МЕМС-акселерометри не піддані такому явищу. 
Тому для отримання достовірних значень кутів 
крену та тангажу, необхідно комплексувати ін-
формацію, яка отримується від обох датчиків – 
гіроскопа та акселерометра. 

Вихідними сигналами вищезгаданих датчиків 
– акселерометра та гіроскопа – є значення напру-
ги, яка пропорційна відповідно прискоренню та 
кутовій швидкості обертання. Для подальшої об-
робки інформації ця напруга подається на анало-
гово-цифровий перетворювач вбудований в мік-
роконтролер. 

Акселерометр ADXL 335 
-3 осі чутливості; 
-діапазон вимірювань: ±3g; 
-чутливість: 300 мВ/g.  

Рис. 2. Структурна схема приладу 
 

В даній роботі комплексування інформації 
виконується за алгоритмом оптимального рекур-
сивного фільтра Калмана [1, 2, 3]. Фільтр Калма-
на – це ефективний рекурсивний фільтр, який 
оцінює стан лінійної динамічної системи за сері-

єю неточних вимірювань. Він використовується 
в широкому спектрі  технічних задач та є важли-
вою частиною теорії управління системами. Фі-
льтри Калмана засновані на системах, які дис-
кретизовані за часом. Станом системи вважаєть-
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ся вектор з дійсних чисел. При кожному кроці за 
часом, линійний оператор застосовується до век-
тора стану системи, додається деяка похибка та 
опціонально деяка інформація щодо керуючих 
впливів на систему, якщо вона відома. В даній 
роботі використовується алгоритм неперервно-
дискретного розширеного фільтра Калмана, в 
якому не обов’язково щоб модель стану системи 
і модель спостережень були лінійними функція-
ми, замість цього, необхідно щоб вони були ди-
ференційовними за станом системи.  
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В такій моделі функція f відповідає моделі 
перетворення системи з часом, і використовуєть-
ся для розрахунку передбачуваного оціночного 
стану системи з попереднього неперервно; та 
аналогічно функція h відповідає моделі спосте-
режень, і використовується для передбачуваного 
результату вимірювання з передбаченого стану 
системи, але в певні, дискретні моменти часу. 
Ми не маємо інформації щодо керуючих впливів 
на систему, тому u(t) = 0 W(t) – функція, або век-
тор похибки, яка має нульове математичне очі-
кування, нормальний розподіл та матрицю кова-
ріацій Q(t). Vk – вектор похибки вимірювань, яка 

має нульове математичне очікування, нормаль-
ний розподіл та матрицю коваріацій Rk. 

Ітерація фільтра Калмана ділиться на дві фа-
зи: передбачення та врахування спостережень. 
Фаза передбачення використовує обчислений на 
попередньому кроці стан для отримання через 
модель системи оціночного стану на поточному 
кроці. У фазі врахування спостережень, інфор-
мація про вимірювання, які проведені на поточ-
ному кроці, використовується для уточнення ін-
формації про стан системи. 

Задача полягає в тому, щоб оцінити значення 
кута повороту та відхід нульового значення гіро-

скопу. Вектор стану системи:  де α – кут 

повороту, ε – зміщення (відхід нульового зна-
чення гіроскопу). Вихідними для заданої системи 
є такі рівняння: 
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де a  – це кут повороту, який обчислюється по 
інформації від акселерометрів за формулою (5). 

З урахуванням всього вищесказаного, скла-
демо алгоритм роботи мікроконтролера для об-
робки, фільтрації та візуалізації інформації.   

 
Рис. 3. Блок-схема алгоритму роботи мікроконтролера 

 
Після програмування мікроконтролера на 

виконання програми, яка реалізує алгоритм, 
показаний на рис.3, отримаємо виміряні та 
оцінені значення кута крена (рис. 4). 
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Рис. 4. Значення кута крену отримані від гіроскопу, акселерометра,  

та оцінені за допомогою фільтра Калмана 
Даний прилад визначає кути крену та танга-

жу з похибками ±1– 3 у сталому режимі, та 
±3– 10 у динамічному. Діапазон вимірювання 
кутів крену – ±175, кутів тангажу – ±90.  

Слід зазначити, що близько 60 % польотів 
малої авіації виконується по правилам візуаль-
них польотів, тому, беручи до уваги низьку ціну 

(~100$), використання запропонованого в роботі 
приладу є дуже перспективним з точки зору під-
вищення безпеки польотів. Прилад у поєднанні з 
ПІД-регулятором може застосовуватись для ста-
білізації кутового положення об’єктів – напри-
клад робота або БПЛА. 

 
Рис. 5. Зовнішній вигляд приладу та експериментальної установки 
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