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Настоящий цикл статей посвящен вопросам создания навигационных систем для пер-
спективных комплексов артиллерийской разведки малого и среднего радиуса действия, 
которые обладают рядом присущих только им особенностей. В данной статье рассма-
тривается математическая модель инерциально-спутниковой системы топопривязки, 
особенности ее построения и способы повышения точности.
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топопривязки, навигационная задача, ориентация, датчик угловой скорости, акселеро-
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This series of articles is devoted to the creation of navigation systems for promising artillery 
reconnaissance complexes of small and medium range, which have a number of unique 
features. This article discusses a mathematical model of an inertial satellite topography 
system, the features of its construction and ways to improve accuracy.
Keywords: artillery reconnaissance complex, navigation system, topography system, 
navigation task, orientation, angular velocity sensor, accelerometer, error, gyrocompassing.

Современные системы топопривязки перс
пективных комплексов артиллерийской развед-
ки малого и среднего радиуса действия должны 
обеспечивать малое время и высокую точность 
определения координат носителя и его углов 
ориентации. Основными режимами работы та-
ких систем топопривязки являются: режим вы-
ставки, когда в неподвижном состоянии система 
с высокой точностью определяет координаты и 
углы носителя; и режим навигации, когда коор-
динаты и углы носителя определяются в процес-
се его движения.

Для обеспечения надежной работы в любых 
условиях система топопривязки должна строить-

ся как комплексированная система, то есть вклю-
чать в свой состав несколько систем, решающих 
одни и те же задачи, но работающих на разных 
физических принципах [1, 2]. Поэтому система 
топопривязки перспективных комплексов артил-
лерийской разведки включает в себя аппарату-
ру спутниковой навигации, бесплатформенную 
инерциальную навигационную систему (БИНС) 
с возможностью ее вращения в азимутальной 
плоскости [3], и дополнительные источники ин-
формации — измерители скорости и пройденно-
го пути (рис. 1).

В режиме выставки текущая широта и дол-
гота комплекса артиллерийской разведки 
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Рис. 1. Общая структура системы топопривязки:  
1 — приемные антенны спутниковой 
радионавигационной системы; 2 — приемная 
аппаратура спутниковой радионавигационной 
системы; 3 — блок инерциальных чувствительных 
элементов; 4 — поворотная платформа; 5 — 
электродвигатель; 6 — датчик угла или узел 
ограничения поворота; 7 — микропроцессорный блок 
управления, обработки и отображения информации; 
8 — измеритель скорости; 9 — измеритель 

пройденного пути (одометр)

Рис. 2. Системы координат системы топопривязки: 
ось ON  направлена по меридиану на север, ось OH  

направлена по местной вертикали, а ось OE  
дополняет систему до правой

определяются спутниковой радионавигацион-
ной системой (СРНС), углы курса, крена и танга-
жа определяются БИНС. С ней связана система 
координат OXYZ , повернутая относительно 
местной географической системы координат 
ONHE  на углы Эйлера–Крылова (рис. 2).

Для повышения точности определения углов 
ориентации без увеличения требований к датчи-
кам угловой скорости инерциальный измери-
тельный блок установлен на поворотной плат-

форме и может поворачиваться вокруг оси OY , 
как показано на рис.  3, при помощи привода 
(рис. 1).

Проведение измерений в двух положениях 
0β = °  и 180β = °  позволяет устранить погреш-

ности смещения нуля [3, 4]. В вычислительном 
устройстве определяется разность измерений, 
полученных в двух положениях:
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где _ изм0xa , _ изм0za  — проекции ускорения на со-
ответствующие оси БИНС в исходном положе-
нии механизма поворота; _ изм180xa , _ изм180za  — 
проекции ускорения на соответствующие оси 
БИНС при повороте на 180°; _ изм0xω , _ изм0zω   — 
проекции угловой скорости на соответствующие 
оси БИНС в исходном положении механизма по-
ворота; _ изм180xω , _ изм180za  — проекции угловой 
скорости на соответствующие оси БИНС при по-
вороте на 180°; g  — ускорение свободного па-
дения; зΩ  — угловая скорость вращения Земли; 
ψ , ϑ , γ  — углы курса, крена и тангажа, соот-
ветственно; φ  — широта места.

Рис. 3. Система координат инерциального 
измерительного блока, вращающегося вокруг 

вертикальной оси
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На основе разностей (1) вычисляются углы 
курса, тангажа и крена:
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Значение широты, необходимое для вычис-
ления угла курса, определяется либо по измере-
ниям инерциального измерительного блока, в 
соответствии с [4], либо по данным спутниковой 
радионавигационной системы.

Необходимо отметить, что определение ши-
роты по данным СРНС обеспечивает большую 
точность и поэтому является предпочтительным. 
Возможность определения широты по данным 
инерциальной навигационной системы обеспе-
чивает резервный способ измерения в случае не-
доступности сигналов СРНС.

В режиме навигации определение координат 
осуществляется инерциальной навигационной 
системой с коррекцией от спутниковой навига-
ционной системы и дополнительных источников 
информации. Коррекция от спутниковой навига-
ционной системы осуществляется по координа-
там, скоростям и углам ориентации.

Для повышения точности в режиме навига-
ции используется коррекция угловых скоростей 
крена и тангажа по сигналам акселероме-
тров [5, 6]. Такая коррекция обеспечивает устра-
нение уходов по углам крена и тангажа. Угловые 
скорости коррекции вычисляются в системе ко-
ординат OHNE :
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где kγ , Ikγ  — коэффициенты пропорциональной 
и интегральной коррекции по оси ON ; kϑ , 

Ikϑ  — коэффициенты пропорциональной и ин-
тегральной коррекции по оси OE ; Ea , Na  — 
проекции ускорения на восточную и северную 
оси системы координат ONHE , соответственно.

Угловые скорости коррекции добавляются 
к расчетным значениям проекций угловой ско

рости, обусловленной вращением Земли и дви-
жением по ее поверхности:
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где зΩ  — угловая скорость вращения Земли; 
φ  — астрономическая широта; NΩ , HΩ , EΩ  — 
проекции угловой скорости Земли и угловой ско-
рости, обусловленной и движением по ее по-
верхности Земли, на соответствующие оси 

системы координат ONHE ; 
2
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; 6378136,0a =  м — боль-

шая полуось общеземного эллипсоида; 
1 298 25784e / ,=  — коэффициент сжатия обще-

земного эллипсоида (эксцентриситет).
Поправки к скорости, вычисленные по урав-

нениям (4), преобразуются в связанную с БИНС 
систему координат через компоненты кватернио
на ориентации (параметры Родрига–Гамильтона) 
вычисленные в БИНС [7, 8]:
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где 0 1 2 3i j kΛ = λ + λ + λ + λ  — кватернион ориен
тации.

Угловые скорости коррекции в связанной 
системе координат вычитаются из угловых ско
ростей, получаемых с датчика угловых ско
ростей (ДУС) БИНС, полученные разности ис-
пользуются при интегрировании уравнений 
ориентации в кватернионах [6–8]:
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Полученный в результате интегрирования 
(7) кватернион ориентации используется для пе-
ресчета показаний акселерометров из связанной 
системы координат OXYZ в географическую си-
стему координат ONHE , в которой из их показа-
ний исключается ускорение силы тяжести и осу-
ществляется интегрирование для счисления 
пути. В векторной форме уравнение вычисления 
параметров навигации имеет вид [9]:

	 0 0
0

( ) ( ( ) ( ))
t

t t d= + + + τ τ∫ ∫r r r g r a ,	 (8)

где ( )g r  — вектор ускорения силы тяжести в те-
кущей точке положения БИНС; ( )τa  — вектор 
ускорения, измеряемого БИНС; 0r  — вектор на-
чальной скорости БИНС (в случае, если БИНС 
начинает работу на неподвижном основании, 
этот вектор равен нулю); 0r  — вектор начальных 
координат БИНС.

Для повышения точности и надежности си-
стемы топопривязки осуществляется коррекция 
входящей в ее состав БИНС по координатам, 
скоростям и параметрам ориентации.

Коррекция по координатам и скоростям 
осуществляется следующим образом. На осно-
вании результатов измерений БИНС и данных о 
координатах и скоростях навигационных спут-
ников определяется расчетное значение даль
ности [10]:

2 2 2
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где iD  — значение псевдодальности до i-го спут-
ника, измеренное СРНС; cix , ciy , ciz  — коорди-
наты i-го спутника по данным, передаваемым 
СРНС; x , y , z  — координаты, определяемые 

инерциальной навигационной системой; иxδ , 
иyδ  , иzδ  — погрешности определения координат 

инерциальной навигационной системой, кото-
рые необходимо определить; Dδ  — погреш-
ность определения псевдодальности, обуслов-
ленная смещением шкалы времени приемника.

Считая, что и иx xδ << , и иy yδ << , и иz zδ << , 
линеаризуем выражение (9), разложив его в сте-
пенной ряд и сохраняя только линейные члены:
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— рассчитанное по данным инерциальной нави-
гационной системы и координатам спутника зна-
чение псевдодальности до i-го спутника; 

и

и

( )ci
xi

i

x xK
D
−

= , и

и

( )ci
yi

i

y yK
D
−

= , 

и

и

( )ci
zi

i

z zK
D
−

= ; 1...i n= ; 4n ≥  

— количество видимых спутников.

Считая, что координаты и скорости ПО из-
вестны из показаний БИНС, а координаты и ско-
рости спутника известны из данных, формиру-
емых приемной аппаратурой СРНС, запишем 
уравнение для вычисления радиальной скорости 
[10] в виде:
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— проекции скорости подвижного объекта 
(ПО), измеряемые БИНС; иxδ , иyδ , иzδ  — по-
грешности определения проекций скорости ПО 
посредством БИНС; cix , ciy , ciz  — проекции 
скорости ПО, измеряемые СРНС; Dδ   — 
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погрешность определения радиальной скоро-
сти, обусловленная смещением частоты генера-
тора приемника.

Объединим уравнения (10) и (11), и запишем 
получившуюся систему в матричном виде:

	 cH d = b ,	  (12)

где Td = [δx,δy,δz,δD,δx,δy,δz,δD]    — вектор  
погрешностей определения координат, скоростей, 
поправок псевдодальности и псевдоскорости (век-
тор поправок); 1 1[ ,..., , ,..., ]T

n nb D D D D= ∆ ∆ ∆ ∆    — 
вектор разностей измеренных и вычисленных 
дальностей и радиальных скоростей; матрица cH  
определяется следующим образом:
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где n  — число видимых спутников.
Решение системы (12) определяется на ос-

нове метода наименьших квадратов:

	 T -1 T
c c cd = (H H ) H b . 	 (13)

Матрица # T -1 T
c c c cH = (H H ) H  называется 

псевдообратной матрицей к матрице cH .
Определение углов ориентации по данным 

СРНС осуществляется следующим образом. 
Обозначим продольную и поперечную оси ПО 

как AB и CD. Расположим антенны A , B , C  и  D  
таким образом, чтобы вектора AB  и CD  были 
взаимно перпендикулярны и совпадали с на-
правлением осей связанной с ПО системы коор-
динат (рис. 4).

Углы 1 2 1 2, , ,α α β β  между направлениями на 
спутники S1 и S2, и отрезками AB и CD опреде-
ляются, например, фазовым интерферометричес

ким способом [11–16].
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где 1λ , 2λ  — длины волн сигналов, излучаемых 
спутниками 1S  и 2S  соответственно; 11∆φ , 

21∆φ  — разности фаз между сигналами, прини-
маемыми антеннами А и В от спутников 1S  и 2S  
соответственно; 12∆φ , 22∆φ  — разности фаз 
между сигналами, принимаемыми антеннами  
C и D от спутников 1S  и 2S  соответственно; 

1d  — расстояние между антеннами А и В; 2d  — 
расстояние между антеннами С и D.

Зная координаты 1 1 1, ,c c cx y z  спутника 1S  и 
2 2 2, ,c c cx y z  спутника 2S  и координаты x , y , z  ба-

зовой точки O системы топопривязки, по проекци-
ям векторов AB  и BC  определяются направления 
на спутники, т.е. вектора OS1  1 1 1{ , , }c c cx x y y z z− − −  
и OS2 2 2 2{ , , }c c cx x y y z z− − − . Предположим,  
что вектора AB  и CD  заданы: 1 1 1( , , );l m nAB  

2 2 2( , , )l m nCD . В этом случае для углов можно 
записать:

1 1 1 1 1 1
1 2 2 2 2 2 2

1 1 1 1 1 1

( ) ( ) ( )cos ;
( ) ( ) ( )

c c c

c c c

x x l y y m z z n
x x y y z z l m n

− ⋅ + − ⋅ + − ⋅
α =

− + − + − ⋅ + +
                           (15)

2 1 2 1 2 1
2 2 2 2 2 2 2

2 2 2 1 1 1

( ) ( ) ( )cos ;
( ) ( ) ( )

c c c

c c c

x x l y y m z z n
x x y y z z l m n

− ⋅ + − ⋅ + − ⋅
α =

− + − + − ⋅ + +
                               (16)

1 2 1 2 1 2
1 2 2 2 2 2 2

1 1 1 2 2 2

( ) ( ) ( )cos ;
( ) ( ) ( )

c c c

c c c

x x l y y m z z n
x x y y z z l m n

− ⋅ + − ⋅ + − ⋅
β =

− + − + − ⋅ + +
                               (17)

2 2 2 2 2 2
2 2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2

( ) ( ) ( )cos .
( ) ( ) ( )

c c c

c c c

x x l y y m z z n
x x y y z z l m n

− ⋅ + − ⋅ + − ⋅
β =

− + − + − ⋅ + +
                              (18)
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Из условия перпендикулярности AB  и CD
запишем:

	 1 2 1 2 1 2 0l l m m n n⋅ + ⋅ + ⋅ = .	 (19)

Поскольку длины 1d  и 2d  векторов AB  и 
CD  известны, можно записать:

	 2 2 2
1 1 1 1

2 2 2
2 2 2 2

;
.

l m n d
l m n d
+ + =

+ + =

 	 (20)

Решая систему уравнений (15)–(20) с учетом 
того, что входящие в эти уравнения косинусы 
углов 1 2 1 2, , ,α α β β  известны из (14), определя-
ются параметры 1 1 1, ,l m n  и 2 2 2, ,l m n  векторов 

1 1 1( , , )l m nAB  и 2 2 2( , , )l m nCD , связанных с под-
вижным объектом. Положение третьей оси свя-
занной системы координат (СК) a  можно найти 
как векторное произведение векторов CD  и AB :

 (21)

2 1 2 1 2 1 2 1 2 1 2 1{( ), ( ), ( )}.m n n m l n n l l m m l
= × =

= ⋅ − ⋅ ⋅ − ⋅ ⋅ − ⋅
a CD AB

Таким образом, определяется ориентация 
связанной с подвижным объектом системы ко-
ординат относительно геоцентрической системы 
координат ПЗ-90.

По координатам полученной триады взаим-
но ортогональных векторов составляется матри-
ца направляющих косинусов C0, характеризую-
щая положение связанной с ПО СК OXYZ (при-
чем положительное направление оси OX 
совпадает с направлением CD , положительное 
направление оси OY — с направлением  AB , а 
положительное направление оси OZ — с направ-
лением a ) относительно геоцентрической СК 
OПЗ XПЗ YПЗ ZПЗ:

	
0 0 0
11 12 13
0 0 0

0 21 22 23
0 0 0
31 32 33

c c c
C = c c c

c c c
, 	 (22)

где

 0 2
11 2 2 2

2 2 2

lc
l m n

=
+ +

; 0 2
21 2 2 2

2 2 2

mc
l m n

=
+ +

; 

0 2
31 2 2 2

2 2 2

nc
l m n

=
+ +

; 0 1
12 2 2 2

1 1 1

lc
l m n

=
+ +

; 

0 1
22 2 2 2

1 1 1

mc
l m n

=
+ +

; 0 1
32 2 2 2

1 1 1

nc
l m n

=
+ +

;

0 2 1 2 1
13 2 2

2 1 2 1 2 1 2 1
2

2 1 2 1

( ) ;
( ) ( )

( )

m n n mc
m n n m l n n l

l m m l

⋅ − ⋅
=

⋅ − ⋅ + ⋅ − ⋅ +

+ ⋅ − ⋅

0 2 1 2 1
23 2 2

2 1 2 1 2 1 2 1
2

2 1 2 1

( ) ;
( ) ( )

( )

l n n lc
m n n m l n n l

l m m l

⋅ − ⋅
=

⋅ − ⋅ + ⋅ − ⋅ +

+ ⋅ − ⋅

0 2 1 2 1
33 2 2

2 1 2 1 2 1 2 1
2

2 1 2 1

( ) .
( ) ( )

( )

l m m lc
m n n m l n n l

l m m l

⋅ − ⋅
=

⋅ − ⋅ + ⋅ − ⋅ +

+ ⋅ − ⋅

Угловое положение ПО относительно систе-
мы координат ПЗ-90 определяется углами курса 
ψ , тангажа γ и крена ϑ, которые через направля-
ющие косинусы можно представить в виде:

31

11

arctg c
c
−

ψ = ; 21arcsin( )cϑ = ; 23

22

arctg c
c
−

γ = .

Рис. 4. К пояснению способа определения угловой 
ориентации ПО с помощью двух спутников 
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Комплексирование углов ориентации, опреде-
ляемых по данным БИНС и СРНС, осуществляется 
методом наименьших квадратов, аналогично тому, 
как это делается для координат и скоростей.

Таким образом, уравнения (1)–(22) представ-
ляют собой математическую модель системы 
инерциально-спутниковой системы топопривязки. 
Рассмотренная система может работать и в случае 
отсутствия спутникового сигнала, однако в этом 
случае долготу необходимо определять астрономи-
ческими методами или по карте местности.
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