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При функционировании навигационных сис
тем (НС) перспективных комплексов артиллерий-
ской разведки малого и среднего радиуса действия, 
наибольшую техническую сложность представля-
ет определение в автономном режиме (то есть без 
использования сигналов навигационных спутни-
ков) дирекционного угла или, в общем случае, угла 
азимута, так как допустимая погрешность опреде-
ления этого угла составляет угловые минуты, а в 
ряде случаях — угловые секунды.
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Статья посвящена вопросам создания навигационных систем для перспективных 
комплексов артиллерийской разведки малого и среднего радиуса действия, которые 
обладают рядом, присущих только им, особенностей. Рассматриваются возможные 
способы определения курсового угла носителя, приводится математическая модель 
метода полуаналитического гирокомпасирования, реализованного с помощью бес-
платформенной инерциальной навигационной системы, а также дается оценка оши-
бок определения курса выбранным методом.
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This series of articles is devoted to the creation of navigation systems for advanced small-and 
medium-range artillery reconnaissance systems, which have a number of unique features. 
This article discusses possible ways to determine the course angle of the carrier, provides 
a mathematical model of the semi-analytical gyrocompassing method implemented using 
a strapdown inertial navigation system, and also estimates errors in determining the course 
by the chosen method.
Keywords: artillery reconnaissance complex, navigation system, topo-linking system, 
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Известно несколько способов определения 
курсовых/азимутальных углов подвижных объ-
ектов, основанных на измерении вектора угло-
вой скорости вращения Земли гироскопически-
ми средствами: физическое, аналитическое и 
полуаналитическое гирокомпасирование.

При физическом гирокомпасировании вектор 
кинетического момента гироскопа устанавливает-
ся в плоскости истинного меридиана под действи-
ем гироскопического момента [1, 2]. Независимо 
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от типа гироскопических элементов, использу-
ющихся в гирокомпасе (свободного гироскопа 
или его аналогов, например, гиросферы, состоя-
щей из двух гироскопов, связанных между собой 
антипараллелограммной связью), это достига-
ется путем прямой или, как правило, косвенной 
маятниковой коррекции. К недостаткам данно-
го способа гирокомпасирования можно отнести 
следующее:

– погрешность определения угла существен-
ным образом зависит от возмущающих момен-
тов и широты местности, что затрудняет исполь-
зование таких гирокомпасов в высоких широтах;

– колебательный характер движения, обуслов
ленный маятниковостью, что, как правило, приводит 
к дополнительным затратам времени на начальную 
выставку, необходимым для затухания этих колеба-
ний или для определения точек реверсии;

– чувствительность маятниковой коррекции 
к любым видам боковых ускорений, что, в ряде 
случаев, обуславливает необходимость ее отклю-
чения и перевода всей системы из режима работы 
в качестве гирокомпаса в режим работы в каче-
стве гирокоазимута;

– конструктивная сложность, ограничения на 
условия эксплуатации, а также значительные мас
са, габариты и стоимость.

Однако данный способ гирокомпасирова-
ния при длительной работе обеспечивает наи-
лучшие точности (не хуже 10 угл. сек.). Поэтому 
он находит самое широкое применение на борту 
воздушных и морских судов, но представляется 
малоприменимым при использовании на борту 
наземных носителей, используемых в перспек-
тивных комплексах артиллерийской разведки.

Аналитическое гирокомпасирование полу-
чило широкое распространение с развитием бес-
платформенных инерциальных навигационных 
систем (БИНС), состоящих из триад датчиков 
угловой скорости (ДУС) и акселерометров, оси 
чувствительности которых взаимно перпендику-
лярны. При данном способе по сигналам акселе-
рометров определяются углы крена и тангажа, а 
посредством датчиков угловой скорости (ДУС) 
измеряется проекция вектора угловой скорости 
вращения Земли [3–5], что позволяет вычислить 
угол азимута. Применение аппарата кватернио-
нов для вычисления углов ориентации позволя-
ет использовать такую схему при любом положе-
нии измерительного блока в пространстве. 

Достоинством аналитического гирокомпаси
рования является простота конструкции и малые 
габариты. К недостаткам таких систем можно 
отнести высокие требования к точности чув-
ствительных элементов (ЧЭ), самые точные из 
которых, при работе на подвижном основании, 
обеспечивают меньшую, чем в предыдущем спо-
собе, точность определения угла курса. Так гиро-
компасы на основе волоконно-оптических гиро-
скопов и кварцевых акселерометров обеспечи-
вают погрешность определения курса порядка 
6 угловых минут [6], что явно недостаточно для 
НС перспективных комплексов артиллерийской 
разведки.

Поэтому более перспективным, примени-
тельно к НС комплексов артиллерийской развед-
ки, представляется способ полуаналитическо-
го гирокомпасирования, позволяющий добиться 
необходимой точности при снижении требова-
ний к характеристикам ЧЭ БИНС. 

Известны два основных метода полуана-
литического гирокомпасирования [7–11]. При 
первом методе (динамическом гирокомпасиро-
вании) ДУС принудительно вращается с малой 
постоянной скоростью вокруг вертикальной 
оси, в результате чего его ось чувствительно-
сти непрерывно меняет свою ориентацию по 
отношению к вектору угловой скорости враще-
ния Земли [12–16]. При неподвижном основа-
нии сигнал ДУС будет изменятся по гармониче-
скому закону. Ориентация ДУС в моменты экс-
тремумов гармонического сигнала определяет-
ся по датчику угла поворота платформы, и имен-
но по этим данным вычисляется угол азимута. 
Достоинством данного метода является устране-
ние влияния на точность определения угла ази-
мута погрешностей смещения нуля и коэффи-
циента передачи. Недостатком метода является 
его чувствительность к динамическим погреш-
ностям ДУС, в частности, к фазовому запазды-
ванию. Влияние динамических погрешностей 
приводит к тому, что скорость принудительного 
вращения ДУС должна быть малой. Однако для 
исключения влияния шумов необходимо усред-
нять измерения за несколько полных оборотов 
ДУС. Это существенным образом ужесточает 
требования к приводу вращения ДУС и увели-
чивает длительность цикла измерения азимута.

Второй метод (двойное гирокомпасирова-
ние) основан на обработке результатов двух и 
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более измерений одним и тем же ДУС, у кото-
рого пространственное положение оси чувстви-
тельности изменяется. Угол разворота этой оси 
между измерениями зависит от соотношения 
погрешностей устройства поворота и ДУС. Если 
погрешность угла поворота вносит меньшие 
погрешности чем смещение нуля ДУС, то опти-
мальным является разворот на 180°, в противном 
случае — разворот на 90°. Данный метод исклю-
чает влияние на результат вычисления угла ази-
мута смещения нулей ДУС (при условии, что в 
течение всего цикла измерения эти параметры 
остаются неизменными).

Отметим, что по ряду позиций требования к 
ДУС, приводу его вращения/поворота и конструк-
ции гирокомпаса в целом, для метода динамиче-
ского гирокомпасирования более строгие, чем для 
метода двойного гирокомпасирования. Поэтому 
именно этот метод целесообразно использовать 
для определения азимута в НС комплексов артил-
лерийской разведки. 

Рассмотрим математическую модель систе-
мы двойного полуаналитического гирокомпаси-
рования и определим требования к характери-
стикам ее элементов.

В задачах ориентации и навигации на поверх-
ности Земли традиционно используют местную 
географическую систему координат ONHE , ось 
ON  которой направлена точно по меридиану, ось 
OH  направлена по местной вертикали, а ось OE  
дополняет систему до правой (рис. 1).

C блоком инерциальных ЧЭ свяжем систе-
му координат OXYZ , повернутую относительно 
ONHE  на углы Эйлера-Крылова (рис. 2).

При неподвижном основании для идеаль-
ных акселерометров и ДУС можно записать
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где ψ , ϑ , γ  — углы курса, тангажа и крена, 
соответственно; 

g  — ускорение свободного падения; 
xa , ya , za  — проекции ускорения силы 

тяжести на соответствующие оси блока инерци-
альных чувствительных элементов; 

xω , yω , zω  — проекции угловой скорости 
Земли на соответствующие оси блока инерци-
альных чувствительных элементов.

Из уравнений (1) следует, что по измерени-
ям акселерометров можно определить углы кре-
на и тангажа, а по измерениям ДУС можно опре-
делить угол курса
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Как следует из формулы (3), для определе-
ния угла курса необходимо знать широту. Ее так-
же можно определить по измерениям ДУС

з

sin ( cos sin )cos
sin .x y zω ϑ+ ω γ −ω γ ϑ

ϕ =
Ω

 (4)

Рис. 1. К определению систем координат:
 λ — долгота; φ — широта; Rз — радиус Земли; 

Ωз — угловая скорость вращения Земли
Рис. 2. Системы координат 

датчиков гирокомпаса
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Данный способ гирокомпасирования требу-
ет трех ДУС, установленных по трем взаимно 
перпендикулярным осям и трех акселерометров, 
установленных аналогичным образом.

Рассмотрим влияние погрешностей датчиков 
на погрешности определения широты и курса. С 
учетом погрешностей, выходные сигналы ДУС и 
акселерометров можно представить в виде

     
 изм 0 ш

изм 0 ш

(1 ( )) ( ) ;
(1 ( )) ( ) ,

i i i i i

i ai i i i

K t t
a K t a a t a

ωω = + δ ω + ω +ω
= + δ + +

      (5)

где iω , ia  — истинные значения измеряемых 
скоростей и ускорений;

iKωδ , aiKδ  — относительные погрешности 
коэффициентов передачи;

измiω , измia  — измеряемые значения угловых 
скоростей и линейных ускорений;

0 ( )i tω , 0 ( )ia t  — медленно меняющийся дрейф 
нулевого сигнала ДУС и линейного ускорения;

шiω , шia  — шумовые составляющие сигна-
лов угловой скорости и линейного ускорения; 

,i x y=  или z .
Поскольку гирокомпасирование и началь-

ная выставка производятся в течение относи-
тельно небольшого интервала времени (едини-
цы — десятки минут), параметры 0 ( )i tω , 0 ( )ia t , 

( )iK tωδ  и ( )aiK tδ  можно считать постоянными.
Найдем погрешности определения углов кре-

на и тангажа по акселерометрам. Подставляя (5) в 
(2) получим
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Считая, что погрешности определения углов 
крена и тангажа δγ  и δϑ  не превышают несколь-
ких градусов, а сами углы крена и тангажа не пре-
вышают ± 45°, получим
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Подставляя в (7) значения ускорений (1) и 
считая, что 

                 0 ш 1y y
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K

g g
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получим следующие выражения для оценки пог
решностей определения углов крена и тангажа
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Из формул (8) следует, что при углах крена, 
не превышающих единицы градусов, погреш-
ность смещения нуля акселерометра на оси OY  
оказывает в десятки–сотни раз меньшее влия-
ние, чем погрешность смещения нуля акселеро-
метра на оси OZ . Кроме того, если погрешности 
коэффициентов передачи акселерометров на осях 

OY  и OZ  одинаковы, то они взаимно компенси-
руются. Таким образом, для повышения точности 
необходимо проводить выставку измерительной 
системы в плоскости горизонта, что в десятки раз 
снижает влияние погрешности коэффициентов 
передачи, а также обеспечивать равенство коэф-
фициентов передачи акселерометров каналов OY  
и OZ . Для снижения шумовой составляющей 
сигнала акселерометров целесообразно осред-
нение их показаний в течение нескольких минут 
при частотах выборки несколько сотен Гц. При 
выполнении этих условий погрешность в опре-
делении крена будет пропорциональна погреш-
ности смещения нуля акселерометра по оси OZ , 
а погрешность в определении тангажа будет про-
порциональна погрешности смещения нуля аксе-
лерометра по оси OX .

В соответствии с формулами (8) при 
5γ = ° , 5ϑ = ° , погрешностях акселерометров 

0,2 %aiKδ =  (погрешность коэффициента пере-
дачи), 0 0,1ia =  м/с2 (погрешность смещения 
нуля) и ш 0,01ia =  м/с2 (СКО случайного шума) 
погрешности определения углов наклона плос
кости горизонта по акселерометрам в самом худ-
шем случае составят: 39δγ =  угловых минут, 



98

известия российской академии ракетных и артиллерийских наук

41δϑ =  угловая минута. Путем предваритель-
ной калибровки акселерометров можно умень-
шить погрешность смещения нуля до значения 

0 0,001ia =  м/с2. В этих условиях погрешности 
определения углов крена и тангажа снижаются 
до 0,46δγ = ; 0,5δϑ =  угловых минут. Для устра-
нения влияния шумовой составляющей прово-
дилось осреднение показаний акселерометров в 
течение 60 секунд с частотой выборки 200 Гц.

Подставляя в формулу (4) уравнения погреш-
ностей датчиков (5) и учитывая погрешности 
определения углов крена и тангажа найдем пог
решность определения широты места

    

з

з

з

0 00

з з

sin cos sin cos
cos

(sin cos sin )
cos

cos sin
cos

cos
cos sinsin cos .

cos cos

x z

x x

y y z z

y zx

K

K K

ω

ω ω

ω δϑ−ω γ δγ
δϕ ≈ ϑ+

Ω ϕ
δ ω ϑ+ ϑ δϑ

+ +
Ω ϕ

δ ω γ − δ ω γ
+ ϑ+

Ω ϕ
ω γ −ω γω ϑ

+ + ϑ
Ω ϕ Ω ϕ

       (9)

Из (9) следует, что при небольших углах 
отклонения от горизонта наибольшее влияние 
на погрешность определения широты оказывают 
погрешности коэффициента передачи и смеще-
ния нуля ДУС по оси OY . Кроме того, влияние 
погрешностей датчиков возрастает с увеличени-
ем широты.

Аналогичным образом найдем погрешность 
определения азимута
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sin cos cos sin

x x xKω
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δψ ≈ δϕ+ δϑ+

ψ ψ
δ ω +ωδϕ δϑ
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     (10)

Из формулы (10) следует, что если углы кре-
на и тангажа не превышают единиц градусов, то 
погрешности определения этих углов слабо вли-
яют на погрешность определения курса. Кроме 
того, как уменьшение угла тангажа, так и умень-
шение погрешности его измерения, существен-
ным образом снижает влияние на погрешность 
определения курса δψ  и погрешности опре-

деления широты δϕ . Кроме того, существен-
ное влияние на погрешность определения курса 
δψ  оказывает исходная ориентация измеритель-
ной системы по углу курса ψ . Для минимиза-
ции погрешности определения курса начальную 
выставку необходимо производить при курсо-
вых углах (направлении оси чувствительности 
датчика) близких к 90° и/или к – 90°. Это обу-
словлено тем, что при направлении оси чувстви-
тельности ДУС по линии север — на юг (т.е. ког-
да угол курса близок к 0° или к 180°) небольшие 
отклонения от направления не будут приводить к 
заметному изменению выходного сигнала ДУС, 
хотя величина самого сигнала будет максималь-
ной. Таким образом, перед выполнением изме-
рений необходима предварительная грубая ори-
ентация БИНС.

Как показывают расчеты, при использовании 
ДУС с уровнем дрейфа порядка 10°/час погреш-
ности простого аналитического гирокомпасиро-
вания оказываются на уровне десятков угловых 
минут, что явно недостаточно для большинства 
НС комплексов артиллерийской разведки.

Рассмотрим погрешности, достижимые при 
полуаналитическом гирокомпасировании при 
вращении блока ЧЭ вокруг оси OY  при началь-
ной выставке НС (рис. 3). 

При вращении относительно оси OY  на 
угол β  и измерении ускорений в двух положени-
ях 0β = °  и 180β = °  с учетом малых погрешно-
стей установки угла β , получим

   
_ вр0 0 0

_ вр0

_ вр0 0 0

sin cos cos sin sin ;

cos cos ;

cos sin cos sin sin ;

x

y

z

a g g
a g

a g g

= ϑ δβ + ϑ γ δβ

= ϑ γ

= − ϑ γ δβ + ϑ δβ

 (11)

Рис. 3. Система координат инерциального 
измерительного блока, вращающегося

 вокруг вертикальной оси
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cos cos ;
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x

y

z

a g g
a g

a g g

= − ϑ δβ − ϑ γ δβ

= ϑ γ

= ϑ γ δβ − ϑ δβ

(12)

где  δβ  — погрешность задания угла 0β = ° ; 
180δβ  — погрешность задания угла 180β = ° .

Учтем в формулах (11) и (12) погрешности 
акселерометров (5)
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;
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a K
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× ϑ δβ + ϑ γ δβ +

+ +
= + δ ×

× ϑ γ δβ − ϑ δβ +

+ +

Вычитая из первой системы уравнений вто-
рую и используя формулы для определения 
углов по ускорениям найдем погрешности опре-
деления углов крена и тангажа

0

0 180

0 180

tg tg tg
cos cos

sin sintg tg ;
2cos

sin sinsin tg sin .
2

y
az

ay

ax

a
K

g

K

K

δγ = γ + δ γ −
ϑ γ
δβ + δβ

− δ γ − ϑ
γ

δβ + δβ
δϑ = δ ϑ+ γ

 (13)

Таким образом, вращение устраняет влияние 
погрешностей смещения нуля акселерометров 
по осям OX  и OZ , однако вносит погрешность 
от неточного задания угла поворота. Сравнение 
выражений (13) и (8) показывает, что для того, 
чтобы модуляционное вращение имело смысл 
необходимо выполнение условия

                     0 180 0sin sin
2

za
g

δβ + δβ
<< ;

                     00 180sin sin
2

ya
g

δβ + δβ
<<  

или, приближенно,

                        0arcsin ia
g

δβ << .                   (14)

При 5 2
0 0 5 10 м/сx za a −= = ⋅ , 29,8 м/сg ≈  

получим требования к заданию угла поворо-
та 1′′δβ << . Если погрешность акселерометров 

3
0 0 5 10x za a −= = ⋅  м/с2, то требования к погреш-

ности задания углов поворота снижаются до 
1,7′δβ << , однако в этом случае доминирующими 

могут стать погрешности коэффициента передачи 
акселерометров. Следует отметить, что погреш-
ность δβ  является относительной, т.е. требуется 
обеспечить разворот на 180° относительно доста-
точно произвольного начального положения, что с 
конструктивной точки зрения можно реализовать 
достаточно просто. Также заметим, что выставка в 
плоскости горизонта существенно уменьшает вли-
яние погрешности δβ .

При измерении угловой скорости в двух поло-
жениях при 0β = °  и 180β = °  с учетом погрешно-
стей 0δβ  и 180δβ , а также погрешностей датчиков 
угловой скорости, получим

      

_ изм180 _ изм0

з

0 180

sin
2 cos cos sin

cos tg sin( ctg tg sin )
cos sin

sin sin .
2

x x
xKω

ω −ω
δψ ≈ δ +

Ω ϕ ϑ ψ
γ ϕ γ

+ + ψ ϑ γ − ×
ϑ ψ

δβ + δβ
×

       (15)

Отметим, что влияние погрешностей опре-
деления углов крена и тангажа в формуле (15) не 
учитывается, поскольку оно будет таким же, как 
и в формуле (10).

Как и в случае измерения углов крена и тан-
гажа, при измерении угла курса вращение изме-
рительного блока устраняет влияние смещения 
нуля, но вносит погрешность от неточного зада-
ния угла поворота. Из сопоставления (10) и (15) 
следует, что поворот имеет смысл лишь в том 
случае, если выполняется условие

                     0 180 0

з

.

(cos sin cos cos sin
sin cos sin sin cos )
sin sin

2
x

γ ψ ϕ+ ψ ϑ×
× γ ϕ − ϕ γ ϑ

δβ + δβ ω
×

×

<<
Ω

           (16)
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Полученная оценка показывает, что при 
использовании достаточно распространенных 
ДУС с уровнем дрейфа порядка 10°/час враще-
ние измерительного блока с погрешностью уста-
новки 1′δβ =  позволяет уменьшить погреш-
ность определения азимута до 1,3 угловой мину-
ты. Причем достижение указанной погрешности 
вращения вполне реально и не требует сложных 
конструкторских решений.

Таким образом, в НС комплексов артилле-
рийской разведки целесообразно использовать 
полуаналитическое гирокомпасирование.
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