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Рассматривается метод оценивания точности системы автономной навигации  
космического аппарата, заключающийся в определении аналитическим путем  
ковариационных матриц погрешностей навигации, полученных на основе изме-
рений, производимых адаптивным бортовым информационно-измерительным 
комплексом при наличии возмущающих факторов космического пространства.  
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Исследование процессов и принципов функционирования бортовых систем управле-
ния космических аппаратов (КА) связано с определением целесообразности использования 
новых технических решений по созданию перспективных систем автономной навигации.  
В ходе этих исследований решается комплекс задач, одной из которых является анализ по-
тенциальной (предельно достижимой) точности определения параметров движения центра 
масс КА при выбранных составах датчиков первичной навигационной информации (да-
лее — датчики). 

Для проведения аналитических исследований точности систем автономной навигации 
(САН) КА используются детерминированные и стохастические методы, разработанные в 
рамках научной школы под руководством проф. Л. Ф. Порфирьева и представленные в моно-
графии [1]. При этом объективная информация о характеристиках точности исследуемой 
САН КА формируется с помощью стохастического метода начального оценивания, который 
получил развитие в работах [2—5]. 

В результате применения этого метода можно аналитическим путем найти ковариаци-
онную матрицу погрешностей навигации КА, т.е. матрицу 0( ( ))K tQ , где 0( )tQ  — вектор па-

раметров движения центра масс КА в момент времени 0t , который соответствует началу мер-

ного интервала навигационного режима:  

0 0 0 0 0 0 0( ) ( ) ( ) ( )  ( ) ( ) ( ) Tt X t Y t Z t X t Y t Z t   Q    , (1) 

где 0 0 0( ), ( ), ( )X t Y t Z t  и 0 0 0( ), ( ), ( )X t Y t Z t    — составляющие радиус-вектора и вектора скоро-

сти КА в прямоугольной системе координат XYZ . 
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Искомая матрица 0( ( ))K tQ  определяется из выражения [1] 
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где N  — количество сеансов измерений при навигационном режиме;   — продолжитель-
ность мерного интервала навигационного режима;  n  — количество датчиков, используемых 

в каждом навигационном сеансе; 2
i  — дисперсия погрешностей измерений, производимых 

i -м датчиком; 0( , )iW t t  — матрица, определяемая в результате перемножения градиентной 

матрицы i -го первичного навигационного параметра, измеряемого соответствующим датчи-
ком в ходе каждого навигационного сеанса, и матрицы баллистических производных [1, 3, 4]. 

В настоящее время в теории аналитического оценивания точности САН КА полагается, 
что при навигационном режиме функционирования КА дисперсии погрешностей имеют по-

стоянные значения, т.е. 2 consti  , 1,i n . В соответствии с этим допущением в работах [1—5] 

получены ковариационные матрицы. 
Однако анализ результатов функционирования бортовых измерительных приборов САН 

КА показал, что во время летной эксплуатации существуют риски появления возмущающих 
факторов космического пространства [6], дестабилизирующих процесс навигационных изме-
рений и, как следствие, вызывающих снижение точности навигации. Причем с увеличением 
срока активного существования КА эти риски возрастают. 

Эффективный способ „парирования“ таких рисков при эксплуатации КА — применение 
адаптивного бортового информационно-измерительного комплекса (АБИИК), обобщенная 
структура которого приведена в работе [6]. При появлении возмущающих факторов такой 
комплекс способен обеспечить выполнение целевых задач КА, не прерывая процесса навига-
ционных измерений.  

Таким образом, дальнейшее развитие теории аналитического оценивания точности САН 
КА связано с использованием АБИИК. Это обусловлено тем, что при формировании анали-

тических выражений ковариационных матриц дисперсии погрешностей 2
i  не являются по-

стоянными величинами, а представляют собой функции, зависящие от вида и уровня воздей-
ствия возмущающего фактора. 

Предположим, что при навигационном режиме в моменты времени jt  на датчики по-

следовательно воздействуют m  факторов j . При этом зависимости дисперсий погрешно-

стей от возмущающего фактора являются известными функциями, т.е. 2 2 ( )ij i j    , 1,i n , 

0,j m , i j . Будем также полагать, что в начальный момент времени 0t  возмущающее 

воздействие отсутствует, т.е. для i -го датчика дисперсия 2 2
0 0( ) consti i     , 1,i n . 

Тогда для определения ковариационной матрицы следует использовать выражение 
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где jN  и j — количество и продолжительность сеансов навигационных измерений, в тече-

ние которых возмущающие факторы j , 0,j m , воздействуют на навигационные датчики. 
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Параметры jN  и j  связаны с параметрами N  и   (количеством сеансов измерений 

при навигационном режиме и продолжительностью его мерного интервала) очевидными ра-

венствами 
0

m
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N N
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Таким образом, матрица (3) будет представлять собой функцию параметров возмущаю-

щего фактора: 2
0 0( ( )) ( , , , , ( , ), ( ), 1, , 0, )j j i jK t f m n N W t t i n j m      Q . 

Ковариационная матрица 0( ( ))K t Q  характеризует точность функционирования САН 

КА в условиях наличия возмущающих факторов; при этом ее диагональные элементы пред-
ставляют собой аналитические выражения, с помощью которых рассчитываются дисперсии 
оценок вектора 0( )tQ  с учетом адаптации бортовой аппаратуры КА к возмущающим факторам. 

При обнаружении возмущающего фактора посредством блока адаптации комплекса 
осуществляется перестроение измерительной аппаратуры в целях обеспечения непрерывности 
навигационного режима. В частности, в момент 1t  по команде блока адаптации отключается 

один состав датчиков и включается другой. Это приводит к тому, что значение дисперсии изме-

рений первичного навигационного параметра скачкообразно изменяется от 2
1  до 2

2 .

Как правило, указанное перестроение может привести к некоторому снижению точно-
сти измерения первичного навигационного параметра при адаптации аппаратуры к возму-
щающим воздействиям. Для определения этого факта введем коэффициент погрешностей из-

мерений 1 2/k    . Очевидно, что (0,1]k  ; если 1k  , это свидетельствует о достаточно 

высоком качестве адаптации (перестроения) измерительной аппаратуры и, в том числе, ее вы-
сокой точности; при идеальном же замещении равноточных датчиков 1k  . При технической 
невозможности провести перестроение или при возникновении метрологического отказа за-
мещающего состава датчиков, т.е. при 2 1   , 0k  . В связи с этим коэффициент погреш-

ностей измерений является относительной характеристикой точности включенных датчиков, 
которые используются при наличии возмущающего фактора.  

Для проведения сравнительного анализа результатов выполненных исследований с ре-
зультатами, полученными в работе [1], примем, что опорная орбита КА является круговой. 
Анализ точности навигации КА будем выполнять в геоцентрической системе отсчета XYZ , 
оси X  и Y которой находятся в плоскости орбиты КА, а ось Z  совмещена с нормалью к 
плоскости его орбиты. Ось X  совмещена с радиус-вектором КА, поэтому она называется ра-
диальной осью, а перпендикулярная ей ось Y  — трансверсальной. 

В этой системе отсчета параметры движения центра масс КА, находящегося на опорной 
орбите в некоторый начальный момент времени 0t , определяются вектором 

o 0( ) [ 0 0 0 0]Tt r VQ , где модуль скорости V  полета КА связан с радиусом r  его орбиты 

известным соотношением [1]  

V r r    , 

где   — угловая орбитальная скорость движения КА; 53,98 602 10    км3с–2 — гравитаци-
онный параметр Земли. 

Предположим, что навигационная звезда находится в плоскости орбиты КА. В этом слу-
чае элементы градиентной матрицы, содержащие частные производные от угла   (образован-
ного направлением на звезду и условный центр Земли — угол „звезда—вертикаль“) по пара-
метрам движения КА относительно плоскости орбиты, равны нулю. Поэтому найдем ковариа-

ционную матрицу погрешностей навигации для вектора 1 0 0 0 0 0( ) [ ( ) ( ) ( ) ( )]Tt X t Y t X t Y tQ   . 
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С учетом принятых допущений искомая ковариационная матрица принимает вид 
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где коэффициенты дисперсий и коэффициенты ковариаций погрешностей оценивания векто-
ра 1 0( )tQ  определяются с помощью следующих выражений: 
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6 4 2 8 2 6 4 4
2

4 6 4 2

2
( ) [( 8 96 768)( 1) 16 ( 6 192)( 1)

2 (15 88 96 2304)].

k k k k
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С помощью выражения (4) найдем СКО погрешностей оценок параметров движения 

центра масс КА в плоскости его орбиты: 

1 1 1 1( ) ( ) ;  ( ) ( ) ;  ( ) ( ) ;  ( ) ( )x x y y x yx y
r r V V

k k k k k k k k k k k k
N N N N

      
         

    ,  (5) 

где ( )qk k  — коэффициент погрешностей навигации для q -го элемента вектора 1 0( )tQ , кото-

рый связан с коэффициентом дисперсий ( )qK k  равенством

( ) ( )q qk k K k   .

Для случая когда орт навигационной звезды совпадает с нормалью ( 0n ) к плоскости ор-

биты КА, элементы градиентной матрицы, содержащие частные производные от угла 
0

n  по 

параметрам движения КА в плоскости орбиты, равны нулю. Тогда вектор параметров движения 

КА в направлении нормали к плоскости его орбиты определяется как 2 0 0 0( ) [ ( ) ( )]Tt Z t Z tQ  . 

Проведя матричное интегрирование и обращение матрицы в соответствии с выраже- 
нием (3), получаем ковариационную матрицу погрешностей оценивания вектора 2 0( )tQ :  
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Дисперсии погрешностей оценок вектора 2 0( )tQ  определяются как 
2 2 2 2

2 21 1( ) ( ) ,  ( ) ( )z z z z
r V

k K k k K k
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  ,  (7) 

где коэффициенты дисперсий оценок параметров бокового движения КА определяются из 
соотношения 

2( ) ( ) 4 / (1 )z zK k K k k   
  . 

Сравнительный анализ выражений (4)—(7) с результатами исследований, приведенны-
ми в работе [1, с. 133], показывает их полное совпадение при отсутствии возмущающего фак-
тора, способного изменить СКО погрешностей навигационных измерений, т.е. при выполне-
нии условия 1k  . 

Результаты расчета коэффициентов 
погрешностей оценок вектора 0( )tQ  при 

использовании АБИИК в зависимости от 
значений коэффициента погрешностей 
измерений угла „звезда—вертикаль“ при-
ведены на рисунке и в таблице; на рисунке 
приняты следующие обозначения: 1 — ра-
диальная координата, 2 — радиальная 
скорость, 3 — параметры бокового движе-
ния, 4 — трансверсальная координата,  
5 — трансверсальная скорость.  

Анализ полученных результатов показывает, что с уменьшением коэффициента k , т.е.  
с увеличением СКО погрешностей замещающего состава датчиков, используемых при воз-
никновении возмущающего фактора, точность навигации снижается. Наибольшая чувстви-
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тельность коэффициентов K  к изменению коэффициента k  наблюдается в случаях, когда 
СКО погрешностей измерений углов „звезда—вертикаль“ различаются более чем в десять раз 
( 0,1k  ). При этом существенное снижение точности оценивания происходит по радиальным 
координатам и скорости КА. Погрешности оценок трансверсальной координаты и радиаль-
ной составляющей скорости в диапазоне 0,1 1k   превышают погрешности оценок других 

составляющих вектора 0( )tQ .  

K  при k   Параметр 
оценивания 1,0 0,9 0,8 0,7 0,6 0,5 0,4 0,3 0,2 0,1 0,01 

0( )X t  1,15 1,22 1,29 1,38 1,49 1,63 1,79 2,00 2,27 2,81 6,43 

0( )Y t  2,31 2,34 2,38 2,43 2,49 2,56 2,64 2,75 2,86 3,02 3,88 

0( )X t  2,14 2,20 2,27 2,36 2,47 2,61 2,79 3,02 3,34 4,05 9,04 

0( )Y t  0,97 1,02 1,08 1,16 1,25 1,36 1,50 1,65 1,83 2,08 3,52 

0 0( ), ( )Z t Z t  1,41 1,49 1,56 1,64 1,71 1,79 1,86 1,92 1,96 1,99 2,00 

Таким образом, для проведения исследований предельно достижимой точности систем 
автономной навигации с использованием адаптивного бортового информационно-измери-
тельного комплекса может быть использован предложенный метод. С помощью этого метода, 
в развитие теории аналитического оценивания точности космической навигации, могут быть 
получены выражения для расчета искомых дисперсий и ковариационных моментов в случае 
появления возмущающих факторов при навигационном режиме функционирования КА. 
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A method of estimating the accuracy of spacecraft autonomous navigation system is proposed. 

The method involves analytical determination of covariance matrices of navigation errors derived from 
adaptive on-board information-measuring complex data obtained under the effect of outer space 
disturbing factors. 
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