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Аннотация
Цель исследования: разработка алгоритма, позволяющего определять углы трёх последова-

тельных поворотов, характеризующих рассогласование приборной системы координат солнечного 
датчика и астроинерциальной навигационной системы, по измерениям солнечного датчика и инер-
циального измерительного блока.

Метод исследования: математический анализ выражения, используемого для вычисления  
истинного курса по данным от солнечного датчика, на предмет влияния ошибок задания углов рас-
согласования приборных систем координат солнечного датчика и астроинерциальной навигацион-
ной системы на общую погрешность астроинерциальной навигационной системы в определении 
истинного курса путём вычисления частных производных, и последующее определение значений 
углов рассогласования, соответствующих минимуму погрешности определения истинного курса  
методом наименьших квадратов по выборке измерений. 

Результаты исследования: получен и экспериментально проверен математический алгоритм, 
позволяющий вычислять углы рассогласования приборных систем координат солнечного датчика 
и астроинерциальной навигационной системы по измерениям солнечного датчика и инерциального 
измерительного блока, при которых обеспечивается минимальная погрешность определения истин-
ного курса астроинерциальной навигационной системой по данным от солнечного датчика.

Практическая значимость: предлагаемый алгоритм универсален с точки зрения возможно-
сти применения для настройки астроинерциальных навигационных систем различной конструкции,  
что делает его удобным для использования как при использовании на вновь разрабатываемых,  
так и на имеющихся стендах настройки астроинерциальных навигационных систем.
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Введение

При решении задач управления движением 
различных объектов значительное внимание 
уделяется навигационным комплексам. Цен-
тральным элементом навигационного ком-
плекса большинства современных объектов 
является инерциальная навигационная систе-
ма (ИНС). ИНС строится на базе инерциаль-
ных датчиков, чувствительных к линейному 
ускорению объекта – акселерометров, и инер-
циальных датчиков, чувствительных к угловому 
движению объекта – гироскопов. По измере-
ниям чувствительных элементов ИНС могут 
быть вычислены все навигационные парамет
ры, требуемые для управления движением 
объекта.

Из теории инерциальных навигационных 
систем [1] известно, что вычисление параме-
тров движения связано с двойным интегриро-
ванием измерений инерциальных датчиков,  
и, вследствие этого, ошибки ИНС в процессе 
её работы неограниченно возрастают.

Уменьшение погрешностей автономной 
ИНС связано с повышением качества изготов-
ления чувствительных элементов. Наиболее 
высокие точностные характеристики присущи 
для ИНС, имеющих большие габариты и мас-
су, сложную технологию производства и высо-
кую себестоимость [2]. 

Для устранения ошибок определения нави-
гационных параметров, вызванных погреш-
ностями чувствительных элементов ИНС,  
в состав навигационного комплекса объекта 
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включают дополнительные датчики, в основе 
работы которых лежат иные физические прин-
ципы. Измерения дополнительных датчиков 
используются для вычисления дополнитель-
ной навигационной информации, которая по-
зволяет скорректировать погрешности ИНС.

Одним из устройств, которые могут быть 
использованы в роли источника дополнитель-
ной навигационной информации для ИНС, 
является астродатчик. Астродатчик – прибор, 
используемый в бортовых комплексах косми-
ческих аппаратов для определения угловой 
ориентации объекта относительно звёзд.

Современные отечественные астродат-
чики датчики имеют относительно неболь-
шие габариты и массу, низкую потребляемую 
мощность и себестоимость, а также высокую 
точность определения угловых координат –  
в зависимости от типа датчика его погреш-
ность имеет уровень от единиц угловых се-
кунд до единиц угловых минут [3, 4].

Применение астродатчика для корректи-
ровки измерений ИНС позволяет сохранить 
автономность навигационной системы, а так-
же получить высокую точность определения 
навигационных параметров при небольшой 
массе и потребляемой мощности прибора,  
что немаловажно для его установки на объекте 
с длительным временем автономной работы.

Изделия, в которых навигационные пара-
метры, вычисляемые по измерениям инерци-
альных датчиков, корректируются с помощью 
дополнительной навигационной информации, 
вычисляемой по измерениям астродатчика, 
называют астроинерциальной навигацион-
ной системой (АИНС). Принципы построения 
астроинерциальных навигационных систем 
рассмотрены, например, в [5, 6].

При комплексной обработке данных от ИНС 
и астродатчика возникает необходимость со-
гласования измерений, выполненных в раз-
ных системах координат (СК) и их приведе-
ния в общую систему координат – СК АИНС, 
поскольку неучтённые рассогласования СК 
составных частей АИНС приводят к значи-
тельным погрешностям в определении нави-
гационных параметров.

Уменьшение погрешностей, вызванных 
рассогласованием СК астродатчика и СК 
АИНС, может проводиться как механическим, 
так и алгоритмическим методом.

Данная работа посвящена алгоритмиче-
скому методу определения рассогласования 

СК астродатчика и АИНС на примере АИНС,  
в которой применяется солнечный датчик 
(СД) с целью коррекции курса, определяемого  
по измерениям ИНС. Рассмотрена матема-
тическая модель АИНС с коррекцией курса  
по данным от СД, рассмотрен математиче-
ский алгоритм определения угловых пара-
метров, характеризующих рассогласование  
СК СД и АИНС, по измерениям АИНС. Выпол
нена экспериментальная проверка предло-
женного метода. Приведено описание лабо
раторного макета, использованного для 
проведения эксперимента, а также справочного 
обеспечения. Приведены условия проведения 
эксперимента и результаты эксперимента.

Метод определения угловых рассогласований 
между системами координат астродатчика  

и астроинерциальной навигационной системы

Предлагаемый в данной статье метод 
определения угловых рассогласований между 
системами координат астодатчика и астро-
инерциальной навигационной системы ос-
нован на сравнении нескольких реализаций 
измеренной абсолютной погрешности АИНС 
в определении истинного курса по наблюде-
нию астрономического светила с соответ-
ствующими им теоретическими значениями, 
вычисляемыми как полный дифференциал 
функции зависимости истинного курса от из-
меряемых параметров. В данной работе авто-
рами использовалась математическая модель 
и экспериментальный макет АИНС, в которой 
установлен астродатчик, предназначенный 
для наблюдения Солнца (солнечный датчик), 
однако, полученные математические зависи-
мости могут быть легко преобразованы для 
применения к АИНС выполняющей коррекцию 
курса по наблюдению любого небесного све-
тила. Для этого в приведённых математиче-
ских выражениях необходимо использовать 
экваториальные координаты наблюдаемого 
светила вместо экваториальных координат 
Солнца.

Определение абсолютной погрешности АИНС 
с коррекцией курса по наблюдению Солнца

Метод определения истинного курса АИНС 
по наблюдениям Солнца подробно рассмот
рен в [7]. В соответствии с [7], для вычисления 
истинного курса АИНС по наблюдению Солн-
ца используется следующее выражение:
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	 K = Az – Kh + Δ,	 (1)

где K – истинный курс объекта; Az – азимут 
Солнца, вычисляемый для определённого ме-
ста, имеющего координаты φ и λ, и момента 
наблюдений τ по известным законам движе-
ния небесных тел [8]; Kh – курсовой угол Солн-
ца, вычисляемый по измерениям датчиков 
АИНС; Δ – поправка, учитывающая диапазон 
значений углов Az и Kh (Δ = 0°, если Az > Kh  
и Δ = 360°, если Az < Kh).

Для вычисления курсового угла Солнца  
Kh  используется выражение 2:

	 Kh = arctg



Sxh
Syh




,	 (2)

где Sxh и Syh – проекции вектора направления 
на Солнце S̄ в горизонтальной системе коор-
динат «h», ось y которой направлена по гори-
зонтальной проекции продольной оси объекта, 
ось z направлена вдоль линии действия силы 
тяжести, в направлении из центра Земли.

Определение координат вектора S̄ в систе-
ме координат «h» выполняется с помощью вы-
ражения 3:

	 [S̄]h = (Cϑ)–1 · (Cγ)–1 · (CA1)–1 · (CA2)–1 · (CA3)–1 · [S̄]СД,	 (3)

где матрицы Cϑ, Cγ, CA1, CA2 и CA3 имеют следую
щий вид:

	 Cϑ = 







1	 0	 0
0	 cos(ϑ)	 sin(ϑ)
0	 –sin(ϑ)	cos(ϑ)








,

	 Cγ = 







	cos(γ)	 0	 –sin(γ)
	 0	 1	 0
	sin(γ)	 0	 cos(γ)








,

	 CA1 = 







	cos(A1)	–sin(A1)	 0
	sin(A1)	 cos(A1)	 0
	 0	 0	 1








,

	 CA2 = 







	1	 0	 0
	0	 cos(A2)	 sin(A2)
	0	 –sin(A2)	 cos(A2)








,

	 CA3 = 







	cos(A3)	 0	 –sin(A3)
	 0	 1	 0
	sin(A3)	 0	 cos(A3)








.

Координаты вектора направления на солн-
це в системе координат солнечного датчика 
SXСД и SYСД определяются солнечным датчиком 
автономно:

	 [S̄]СД = 








SXСД

SYСД

1 – S 2
XСД – S 2

YСД








,	 (4)

Углы крена γ и тангажа ϑ определяются 
ИНС из состава АИНС.

Углы A1, A2 и A3 характеризуют три после-
довательных поворота, которые необходимо  
выполнить для приведения системы коорди-
нат, связанной с ИНС в положение системы 
координат, связанной с солнечным датчиком 
(см. рисунок 1). Эти углы определяются кон-
струкцией АИНС. Ввиду существования до-
пусков на элементы конструкции АИНС зна-
чения данных углов могут быть известны из 
конструкторской документации с точностью 
до некоторых малых погрешностей. Уточне-
ние этих малых погрешностей является глав-
ной задачей, рассмотренной в данной статье.

Рис. 1. Взаиморасположение систем координат  
ИНС и СД

Для определения абсолютной погрешно-
сти δK необходимо сравнить значение курса  
KАИНС, полученного АИНС по наблюдению 
Солнца, с эталонным значением KЭ:

	 δK = KАИНС – KЭ.	 (5)

Определение полного дифференциала 
функции зависимости истинного 
курса от измеряемых величин

Функция fK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) зависимо-
сти истинного курса, определяемого АИНС  
по наблюдениям Солнца, от измеряемых  
параметров получается путём подстановки 
выражений (2) – (4) в выражение (1) и имеет 
следующий вид:
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fK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) = arctg{[(cos(γ)cos(A1) +

+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)] – sin(γ)sin(A3)cos(A2))SXСД + 

+ (cos(γ)cos(A2)sin(A1) + sin(γ)sin(A2))SYСД +

+ (cos(γ)sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1) + 

+ sin(γ)cos(A3)cos(A2)) 1 – S 2
XСД – S 2

YСД ] /

/ [{sin(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1) +

cos(ϑ)(–cos(A3)sin(A1)+ sin(A3)sin(A2)cos(A1) + 

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)}SXСД +

+ {sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 

– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)}SYСД + {sin(γ)sin(ϑ)[sin(A3)cos(A1) – 

– cos(A3)sin(A2)sin(A1)] + cos(ϑ)[–sin(A3)sin(A1) – 

– cos(A3)sin(A2)cos(A1)] – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)}

	 1 – S 2
XСД – S 2

YСД ]}.	  (6)

Полный дифференциал [9] функции 
fK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) определяется следую-
щим выражением:

	 dfK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) = 
∂fK

∂SXСД
 dSXСД + 

	 + 
∂fK

∂SYСД
 dSYСД + 

∂fK

∂A1
 dA1 + 

∂fK

∂A2
 dA2 + 

	 + 
∂fK

∂A3
 dA3 + 

∂fK

∂γ  dγ + 
∂fK

∂ϑ  dϑ.	 (7)

Выражение (7) позволяет определить ве-
личину погрешности АИНС в определении 
курса по наблюдению Солнца в зависимости 
от погрешностей измеряемых величин (dSXСД, 
dSYСД, dγ, dϑ), а также ошибок определения 
углов рассогласования систем координат СД 
и АИНС (dA1, dA2, dA3). 

На практике как ошибки определения углов 
крена dγ и тангажа dϑ, так и ошибки опреде-
ления угловых координат Солнца dSXСД и dSYСД 
имеют величину порядка одной угловой ми-
нуты [10, 11]. Величины неизвестных угловых 
рассогласований между системами координат 
СД и АИНС имеют величины более высокого 
порядка, в связи с этим, можно считать, что 
основной вклад в погрешность АИНС в опре-
делении курса по наблюдению Солнца вносят 
именно они, то есть:

	 dfK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) = 

	 = 
∂fK

∂A1
 dA1 + 

∂fK

∂A2
 dA2 + 

∂fK

∂A3
 dA3.	 (8)

Частные производные [12], входящие в вы-
ражение (8), вычисляются по следующим фор-
мулам:

∂fK

∂A1
 = ({[cos(γ){–cos(A3)sin(A1) + 

sin(A3)sin(A2)cos(A1)}]SXСД + cos(γ)cos(A2)cos(A1)SYСД +
+ [cos(γ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)cos(A1)] ·

· 1 – S 2
XСД – S 2

YСД ]} / {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) +
+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + 

+ sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)] ·
· SXСД + [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + 

+ cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} +

+ cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} – 
– cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] 1 – S 2

XСД – S 2
YСД  –

– {[cos(γ){cos(ϑ)cos(A3) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – 
– sin(γ)sin(A3)sin(A2)]SXСД + [cos(γ)cos(A2)sin(A1) + 

+ sin(γ)sin(A2)]SYСД + [cos(γ){sin(A3)cos(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + sin(γ)cos(A3)cos(A2)] · 

· 1 – S 2
XСД – S 2

YСД } · {[sin(ϑ)sin(γ){–cos(A3)sin(A1) + 
+ sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(ϑ){–cos(A3)cos(A1) – 

– sin(A3)sin(A2)sin(A1)}]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)cos(A1) – cos(ϑ)cos(A2)sin(A1)] ·

· SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)cos(A1) + 

+ cos(A3)sin(A2)sin(A1)}] 1 – S 2
XСД – S 2

YСД } / 
/ {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} +

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) –
– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){sin(γ)cos(ϑ) – 

– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] · 

· 1 – S 2
XСД – S 2

YСД }2) / ({[cos(γ){cos(A3)cos(A1) + 
+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – sin(γ)sin(A3)cos(A2)]SXСД +

+ [{cos(γ)cos(A2)sin(A1) + sin(γ)sin(A2)}]SYСД + 
+ [cos(γ){sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + 

+ sin(A3)cos(A2)cos(A1)] 1 – S 2
XСД – S 2

YСД }2 /
/ {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + 

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 

– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД +
+ [sin(γ)sin(ϑ){sin(γ)cos(ϑ) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – 
– cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] 1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2) / 

/ ({[cos(γ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – 
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– sin(γ)sin(A3)cos(A2)] SXСД + [{cos(γ)cos(A2)sin(A1) + 
+ sin(γ)sin(A2)}]SYСД + [cos(γ){sin(A3)cos(A1) – 

– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ sin(A3)cos(A2)cos(A1)] 1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2 / 

/ {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + 

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 
– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 

– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] ·
	  1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2 + 1).	 (9)

Далее:

∂fK

∂A2
 = ({[cos(γ)sin(A3)cos(A2)sin(A1) + 

+ sin(γ)sin(A3)sin(A2)]SXСД + [–cos(γ)sin(A2)sin(A1) + 
+ sin(γ)cos(A2)]SYСД + [–cos(γ)cos(A3)cos(A2)sin(A1) –

– sin(γ)cos(A3)sin(A2)] 1 – S 2
XСД – S 2

YСД } / 
 / {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) +

+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + 
+ sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)] · 

· SXСД +[sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + 
+ cos(γ)cos(ϑ)cos(A2) – cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + 

+ [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)cos(A1)} –
– cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] 1 – S 2

XСД – S 2
YСД } – 

– {[cos(γ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – 
– sin(γ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + [cos(γ)cos(A2)sin(A1) +

+ sin(γ)sin(A2)]SYСД + cos(γ){sin(A3)cos(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} +sin(γ)cos(A3)cos(A2)] ·

·  1 – S 2
XСД – S 2

YСД } · {[sin(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)sin(A1) +
+ cos(ϑ)sin(A3)cos(A2)cos(A1) – 

– cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)sin(A2)] SXСД + 
+ [–sin(γ)sin(ϑ)sin(A2)sin(A1) – cos(ϑ)sin(A2)cos(A1) – 

– cos(γ)sin(ϑ)cos(A2)]SYСД + 
+ [–sin(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)sin(A1) – 

– cos(ϑ)cos(A3)cos(A2)cos(A1) + 
+ cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)sin(A2)]  1 – S 2

XСД – S 2
YСД } / 

/ {sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} +

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 
– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) –

– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] · 

1 – S 2
XСД – S 2

YСД }2) / ({[cos(γ){cos(A3)cos(A1) +
+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – sin(γ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 

+ [cos(γ)cos(A2)sin(A1) + sin(γ)sin(A2)]SYСД + 
+ [cos(γ){sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2))sin(A1)} +

+ sin(γ)cos(A3)cos(A2) 1 – S 2
XСД – S 2

YСД }2 /
/ {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} +

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
[sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 

– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) –
– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 

cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] ·
	 · 1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2 + 1).	 (10)

Далее:
∂fK

∂A3
 = ({[cos(γ){–sin(A3)cos(A1) + 

+ cos(A3)sin(A2)sin(A1)} – sin(γ)cos(A3)cos(A2)]SXСД +
+ [cos(γ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – 

– sin(γ)sin(A3)cos(A2)] 1 – S 2
XСД – S 2

YСД } /
/ {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + 

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) +

+ cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)cos(A1)} –

– cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] 1 – S 2
XСД – S 2

YСД } – 
– {[cos(γ){cos(A3)cos(A1) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} – 
– sin(γ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + [cos(γ)cos(A2)sin(A1) + 

+ sin(γ)sin(A2)]SYСД + [cos(γ){sin(A3)cos(A1) – 
– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + sin(γ)cos(A3)cos(A2)] × 

× 1 – S 2
XСД – S 2

YСД  × {[sin(γ)sin(ϑ){–sin(A3)cos(A1) + 
+ cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){sin(A3)sin(A1) +

+ cos(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] × 
× SXСД + [sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) +

+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + 
+ sin(A3)sin(A2)cos(A1) + cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)] × 

× 1 – S 2
XСД – S 2

YСД  / {[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A1) +
+ sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + 

+ sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)] × 
× SXСД + [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + 
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cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A2) – cos(A3)sin(A2)sin(A1)} +
+ cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – 
– cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] 1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2) / 

/ ({[sin(γ)sin(ϑ){cos(A3)cos(A2) + sin(A3)sin(A2)sin(A1)} + 
+ cos(ϑ){–cos(A3)sin(A1) + sin(A3)sin(A2)cos(A1)} + 

+ cos(γ)sin(ϑ)sin(A3)cos(A2)]SXСД + 
+ [sin(γ)sin(ϑ)cos(A2)sin(A1) + cos(ϑ)cos(A2)cos(A1) – 
– cos(γ)sin(ϑ)sin(A2)]SYСД + [sin(γ)sin(ϑ){sin(A3)cos(A1) –

– cos(A3)sin(A2)sin(A1)} + cos(ϑ){–sin(A3)sin(A1) – 
cos(A3)sin(A2)cos(A1)} – cos(γ)sin(ϑ)cos(A3)cos(A2)] × 
	 × 1 – S 2

XСД – S 2
YСД }2 + 1).	 (11)

В формулах (9, 10, 11) присутствуют пара-
метры SXСД и SYСД, обозначающие проекции 
вектора направления на Солнце на оси OXСД  и 
OYСД  системы координат солнечного датчика. 
В АИНС данные параметры являются измеря-
емыми, но при определении значений частных 
производных функции fK(SXСД,SYСД,A1,A2,A3,γ,ϑ) 
значения данных параметров необходимо вы-
числять аналитически.

Для определения аналитических значений 
координат вектора направления на Солн-
це в системе координат солнечного датчика  
используются модель измерений солнечно-
го датчика, основанная на законах движения 
астрономических объектов. 

В астрономии широко распространено 
применение второй экваториальной системы 
координат для определения взаимного распо-
ложения небесных объектов [13]. Эта систе-
ма координат связана с плоскостью Земного  
экватора и положением на нём точки Овна 
(одной из точек пересечения Земного эквато-
ра с эклиптикой). Координаты каждого астро-
номического объекта определяются с высокой 
точностью (погрешность менее 0,1 '') во второй 
экваториальной системе координат для мо-
мента времени, соответствующего некоторой 
выбранной фундаментальной эпохе T0, обра-
зуя каталог данной эпохи. Для определения 
положения астрономических объектов в теку-
щий момент времени τ выполняют преобразо-
вание координат из базиса второй экватори-
альной системы координат фундаментальной  
эпохи T0 в базис второй экваториальной  
системы координат текущей эпохи τ. Для пре-
образования координат используют известные  
выражения, характеризующие изменение  

в абсолютном пространстве угловой ориента-
ции Земного экватора, а также движение точ-
ки Овна. Эти выражения являются функциями 
времени. При проведении расчётов время, 
обычно, выражают в Юлианских сутках [13].

Законам движения небесных тел, опреде-
ляющим, в том числе, движение Земли отно-
сительно Солнца и звёзд, посвящена соот-
ветствующая научная литература, например 
[14], и в данной статье эти законы подробно 
рассматриваться не будут. При выполнении 
исследования, которому посвящена данная 
статья, использовались значения эквато
риальных координат Солнца (склонение 
δ, гринвичский часовой угол tгр) и часовой 
угол точки Овна Sгр, приведённые в морском  
астрономическом ежегоднике, публикуемом 
Институтом прикладной астрономии Россий-
ской академии наук [15]. 

Координаты единичного вектора направле-
ния на Солнце S̄ во второй экваториальной си-
стеме координат «e» имеют следующий вид:

	 [S̄]e = 


cos(δ)  cos(α)
cos(δ)  sin(α)

sin(δ)


,	 (12)

где α – прямое восхождение Солнца. 
Прямое восхождение светила определяет-

ся разностью его гринвичского часового угла 
и гринвичского часового угла точки Овна:

	 α = tГР – SГР.	 (13)

Преобразование координат вектора из 
второй экваториальной системы координат 
текущей эпохи τ в систему координат астро-
датчика АИНС выполняется в соответствии со 
следующим выражением:

	 [S̄]АД = Ce
АД · [S̄]e,	 (14)

где Ce
АД – матрица, характеризующая угловую 

ориентацию базиса системы координат аст-
родатчика относительно базиса второй эква-
ториальной системы координат. Выражение, 
определяющее данную матрицу, рассмотрено 
в научных публикациях, посвящённых разра-
боткам астроинерциальных навигационных 
систем, [16, 17] и имеет следующий вид:

	 Ce
АД = CA3CA2CA1CγCϑCψCφλCe

G,	 (15)
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где матрицы Ce
G, Cφλ и Cψ имеют следующий 

вид [7, 17]:

	 Ce
G = 








	cos(SГР)	 sin(SГР)	 0
	–sin(SГР)	 cos(SГР)	 0
	 0	 0	 1








,

	 Cφλ = 







	 –sin(λ)	 cos(λ)	 0
	–sin(φ)cos(λ)	–sin(φ)sin(λ)	 cos(φ)
	cos(φ)cos(λ)	 cos(φ)sin(λ)	 sin(φ)








,

	 Cψ = 







	cos(ψ)	–sin(ψ)	 0
	sin(ψ)	 cos(ψ)	 0
	 0	 0	 1








.

Определение угловых рассогласований 
между системами координат астродатчика и 
астроинерциальной навигационной системы 

Полученные в предыдущих разделах фор-
мулы (1) – (5) позволяют вычислить абсо-
лютную погрешность АИНС в определении 
истинного курса по наблюдению Солнца,  
полученную при проведении эксперимента,  
а формулы (6) – (15) позволяют оценить её тео-
ретическое значение, определяемое, в основ-
ном, неучтёнными угловыми рассогласовани-
ями между системами координат солнечного 
датчика и АИНС. Приравнивая теоретическую 
и измеренную погрешность, получено следую-
щее уравнение:

	 δK = 
∂fK

∂A1
 dA1 + 

∂fK

∂A2
 dA2 + 

∂fK

∂A3
 dA3.	 (16)

При выполнении измерений АИНС истинно-
го курса по наблюдению Солнца в различных 
условиях частные производные ∂fK

∂A1
, ∂fK

∂A2
 и ∂fK

∂A3
 бу-

дут иметь различные значения. Это позволяет 
составить для n замеров переопределённую 
систему линейных неоднородных алгебраи-
ческих уравнений с тремя переменными (dA1, 
dA2, dA3): 

	












δK(1) = 
∂fK

∂A1(1)
dA1 + 

∂fK

∂A2 (1)
dA2 + 

∂fK

∂A3(1)
dA3

δK(2) = 
∂fK

∂A1(2)
dA1 + 

∂fK

∂A2 (2)
dA2 + 

∂fK

∂A3(2)
dA3

δK(n) = 
∂fK

∂A1(n)
dA1 + 

∂fK

∂A2 (n)
dA2 + 

∂fK

∂A3(n)
dA3

.	 (17)

Для решения системы уравнений (17) мож-
но воспользоваться методом наименьших 

квадратов [18]. Для этого уравнения (17) пре-
образуются в матричный вид:

	 [δK] = [Δ] · [dA],	 (18)

где матрицы имеют вид:

	 [δK] = 








δK(1)
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δK(n)




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
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






dA1

dA2

dA3








.

Решение уравнения (18) определяется сле-
дующим выражением [18]:

	 [dA] = ([Δ]T · [Δ])–1 · [Δ]T · [δK]	 (19)

Определяемые при решении уравнения (19) 
составляющие матрицы [dA] элементы dA1, dA2 
и dA3 являются искомыми неучтёнными угло-
выми рассогласованиями между системами 
координат астродатчика и АИНС.

Результаты эксперимента по оценке 
эффективности предлагаемого метода 

Для проведения эксперимента по оценке 
эффективности предлагаемого метода опре-
деления угловых рассогласований между  
системами координат солнечного датчика  
и АИНС использовался макет АИНС, эскиз  
которого приведён на рисунке 2. 

Рис. 2. Эскиз макета АИНС

В данном макете инерциальный блок 2  
и солнечный датчик 1 установлены на едином 
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основании 3 и жёстко зафиксированы. Осно-
вание 3 установлено на платформу в трёхос-
ном кардановом подвесе. Платформа имеет 
три степени свободы углового движения отно-
сительно фундамента, что позволяет напра-
вить оптическую ось Солнечного датчика на 
любую точку видимой части небесной сферы.

При проведении эксперимента макет был 
установлен на поверхности Земли под откры-
тым небом.

Чтобы исключить влияние погрешностей 
СД, зависящих от значений координат еди-
ничного вектора направления на Солнце, при 
проведении эксперимента перед каждым 
замером проводилось переориентирование 
макета в угловое положение, в котором коор-
динаты вектора направления на Солнце в плос
кости матрицы СД будут минимальными.

В роли эталона истинного курса при про-
ведении эксперимента использовалась БИНС 
из состава макета АИНС. Система координат 
АИНС была выбрана совпадающей с систе-
мой координат БИНС.

Эффективность рассмотренного метода 
оценивалась сравнением разностей между 
истинным курсом АИНС, определяемым по 
наблюдению Солнца, и эталонным курсом,  
полученных до и после вычисления уточнён-
ных значений угловых рассогласований dA1, 
dA2 и dA3 между системами координат СД  
и ИНС.

Результаты эксперимента (графики раз-
ностей курсов, определяемых по данным СД 
и БИНС, до и после вычисления уточнённых 
угловых рассогласований dA1, dA2 и dA3) при-
ведены на рисунке 3.

Рис. 3. Разность между курсом по данным  
СД и БИНС:

1 – До уточнения угловых рассогласований между системами 
координат СД и БИНС;
2 – После уточнения угловых рассогласований между систе
мами координат СД и БИНС.

Приведённые на рисунке 3 графики пока
зывают, что используемый макет АИНС имел 
ошибку в определении истинного курса  
по наблюдению Солнца, изменяющуюся  
с очень низкой частотой по нелинейному 
закону. Амплитуда ошибки достигала 0,3°.  
Периодичность полученной ошибки за всё 
время наблюдений не проявляется. Как пока-
зано ранее (выражение 7), погрешность АИНС 
в определении истинного курса по наблюде-
нию Солнца определяется 7-ю составляющи-
ми: погрешности определения углов крена 
(dγ) и тангажа (dϑ), погрешность определения  
координат вектора направления на Солнце 
(SXСД, SYСД) и погрешности определения углов 
A1, A2 и A3, характеризующих рассогласования 
между системами координат Солнечного дат-
чика и БИНС (dA1, dA2 и dA3).

Для применяемых в составе макета БИНС 
[19] и СД [20] не характерны погрешности 
столь большой величины. Это позволяет сде-
лать предположение, что полученная медлен-
номеняющаяся погрешность определяется,  
в основном, составляющими, записанными  
в выражении (8).

После расчётов частных производных по 
выражениям 9 – 11 и решения системы урав-
нений (17) по 14 замерам, были определены 
значения углов dA1, dA2 и dA3. 

Повторное моделирование алгоритма АИНС  
с подстановкой определённых значений dA1, 
dA2 и dA3 дало результат, приведённый на гра-
фике 2 рисунка 3. На данном графике имевшая 
место медленноменяющаяся составляющая 
погрешности определения истинного курса 
по наблюдению Солнца отсутствует. Значения 
погрешности изменяются случайным образом 
в окрестности нуля в течение всего периода 
наблюдений. 

Результаты повторного моделирования  
позволяют заключить о справедливости при-
нимаемой гипотезы (выражение 8) и кор-
ректности полученных выражений для вы-
числения частных производных (выражения 
9 – 11).

После уточнения угловых рассогласований 
(вычисления значений dA1, dA2 и dA3 с после-
дующим их учёте в алгоритме АИНС при по-
вторном моделировании) погрешность макета 
АИНС в определении истинного курса по дан-
ным СД значительно уменьшилась, что гово-
рит о высокой эффективности предложенного 
метода. 
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Отдельно отметим, что формулы (9) – (11) 
получены для общего случая углового взаи-
морасположения используемых систем коор-
динат и векторов. На практике, в различных 
случаях, могут быть удобны разнообразные 
частные случаи упрощения данных формул 
при возможности обеспечения принимаемых 
допущений. Например, при проектировании 
стенда настройки астроинерциальной систе-
мы можно заранее сформировать требова-
ние расположения настраиваемого прибора  
в плоскости местного горизонта (углы крена γ  
и тангажа ϑ будут равны нулю). При проекти-
ровании астроинерциальной системы можно 
сформировать требование к конструкции обе-
спечить минимальное угловое рассогласова-
ние между приборными системами координат 
ИНС и астродатчика (углы A1, A2 и A3 будут 
равны нулю). При учёте обоих приведённых 
допущений формулы (9) – (11) приобретают 
значительно более простой и удобный для 
применения при дальнейших расчётах вид:

	












∂fK

∂A1
 = 1

∂fK

∂A2
 = sin(K) · tan(H)

∂fK

∂A3
 = cos(K) · tan(H)

.	 (20)

Заключение

В работе рассмотрены особенности ошибок 
определения истинного курса объекта астро
инерциальной навигационной системой по 
наблюдениям астроориентиров. На примере 
макета АИНС, содержащего СД, показано, 
что неуточнённые угловые рассогласования 
между системами координат СД и АИНС при-
водят к возникновению большой погрешности 
в определении истинного курса по наблюде-
ниям Солнца. Для устранения данной погреш-
ности предложен алгоритмический метод, 
заключающийся в уточнении параметров, ха-
рактеризующих малое угловое рассогласова-
ние между системами координат СД и АИНС, 
и их учёте в алгоритме АИНС. Вычисление 
параметров, характеризующих угловое рас-
согласование систем координат СД и АИНС, 
выполняется путём определения таких их зна-
чений, при которых расчётная погрешность  

АИНС в определении истинного курса по 
данным СД будет наиболее близка реальной 
погрешности, возникающей при испытаниях 
АИНС. В работе приведены математические 
выражения, позволяющие определить рас-
чётную погрешность АИНС в определении 
истинного курса по наблюдениям Солнца при 
известных исходных данных: экваториальных  
координатах светила, географических коор
динатах наблюдений, углах курса, крена  
и тангажа ИНС из состава АИНС, угловой 
ориентации астродатчика относительно ИНС 
и ошибках знания угловой ориентации аст-
родатчика относительно ИНС. Теоретические 
предположения, используемые для предлага-
емого метода, нашли подтверждение при про-
ведении эксперимента.

Рассмотренный в данной работе метод 
определения угловых рассогласований меж-
ду системами координат СД и ИНС в составе 
АИНС может быть полезен для разработчиков 
АИНС, а также научных сотрудников, занима-
ющихся исследованиями по данному науч-
ному направлению. Преимуществом метода 
является его простота, отсутствие необходи-
мости применения специального оборудова-
ния, возможность проведения работ как на 
предприятии-изготовителе АИНС, так и, при 
необходимости, на эксплуатирующем пред-
приятии. Метод позволяет определить угловые 
рассогласования между системами координат 
АИНС и СД с точностью до величины, огра-
ниченной погрешностями входящих в состав 
АИНС датчиков, что представляет практиче-
ский интерес при производстве АИНС. Среди 
недостатков данного метода следует отметить 
зависимость возможности его выполнения от 
погодных условий, а также невозможность 
его реализации без применения эталона кур-
са АИНС при использовании в её составе ИНС 
низкого класса точности.

Предлагаемый метод может применять-
ся для АИНС, содержащей не только СД,  
но и другой астродатчик, визирующий любое 
астрономическое светило с известными эква-
ториальными координатами.

Планируются дальнейшие исследования 
АИНС, направленные на разработку модели 
погрешности в определении высоты Солнца  
с помощью АИНС, и последующее дополнение 
приведённого в данной работе материала. 
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ALGORITHMIC METHOD TO DETERMINE THE STAR SENSOR 
BASIS IN STELLAR-INERTIAL NAVIGATION SYSTEM BASIS

Kondrashkin G. V.4, Bolotnov A. S.5, Shkatov M. Y.6

Keywords: astronavigation, stellar navigation system, error model, axis binding, stellar sensor.

Abstract
Purpose of work: development of an algorithm, which allows to determine angles of three rotations, 

characterizing displacements between solar sensor coordinate system and stellar inertial navigation 
coordinate system, by using stellar sensor and inertial unit measurements.

Research method: mathematical analysis of the expression, which is used for heading determining  
by using solar sensor data, for solar sensor coordinate system and stellar inertial navigation system displace
ment angles values mistakes influence on stellar inertial navigation system heading determining full error, 
executed by calculating partial derivatives, and following determining of the displacement angles values, 
which corresponds to the minimum of heading determining error, by estimation the measurement selection 
with using least squares method. 

Results of the research: the mathematical algorithm, which allows to determine angular displacement 
between solar sensor coordinate system and stellar inertial navigation system, which provides minimum  
of stellar inertial navigation system heading determining error, was developed and verified by experiments.

Practical value: the offered algorithm is universal for using to set stellar inertial navigation systems  
with different constructions and can be applied for both newly developed and used nowadays stellar inertial 
navigation system set stands.
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