
Труды Института прикладной астрономии РАН, вып. 52, 2020

17
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Реферат

В статье описан астрономический метод автономной навигации и слежения за орбитальными объектами кос-
мического контроля. Цель исследования – разработка метода формирования высокоточных навигационных дан-
ных объектов наблюдения, к которым относятся космические аппараты различных классов, а также фрагменты 
космического мусора. Метод также должен быть дополнен алгоритмами, обеспечивающими оперативное выявле-
ние фактов изменения орбиты наблюдаемого объекта. 

Предложен метод слежения, основанный на визировании в оптико-электронном приборе (звездном датчике) 
объекта наблюдения и уточнении параметров его орбиты по результатам измерений углов «объект наблюдения – 
звезда». Выявление маневров визируемого объекта осуществляется на основе анализа динамики сумм поправок  
к орбите и сумм абсолютных значений невязок измерений, формируемых в процессе решения навигационной зада-
чи. Представлены два варианта алгоритма выявления фактов импульса. Проанализированы факторы, влияющие 
на точность метода. Проведено его имитационное моделирование и испытания для космических аппаратов с орби-
тами, которые менялись в широком диапазоне, в том числе для искусственных спутников Луны.

Результаты моделирования демонстрируют высокие точностные характеристики метода слежения. При сред-
них значениях погрешностей положения визирующего космического аппарата R'  [1.5 м, 15.0 м], при случайных 
приборных погрешностях измерений координат звезд в оптико-электронном приборе σ = 0.3ʺ апостериорные оценки 
орбиты объекта наблюдения таковы: средние отклонения по векторам положения и скорости dR < 7.5 м, dV < 8 мм/с, 
максимальные – dRmax < 11 м, dVmax < 11 мм/с, по крайней мере для представленных в статье классов орбит. Дан-
ный метод обеспечивает выявление маневров наблюдаемого объекта, в том числе и при слабых импульсах, от 1 м/c 
до 3 м/c. Результаты разработок могут быть применены в бортовых комплексах управления космическими аппара-
тами, в том числе в автономных системах контроля космического пространства. 

Ключевые слова: автономная навигация, распознавание звезд, звездные датчики, оптико-электронные 
приборы, бортовые комплексы управления, системы наблюдения, космический мусор. 
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Abstract

The paper describes the astronomical method of autonomous navigation and tracking of orbital objects of space 
control. The purpose of the study is to develop a method for the formation of high-precision navigation data of the objects 
observed, which include spacecraft of various classes, as well as fragments of space debris. The method should also be 
supplemented with the algorithms that ensure the prompt detection of facts of orbit changes of the object observed.

The tracking method proposed is based on the sighting of the observed object in an optical-electronic device (star 
sensor) and the refinement of its orbit parameters based on the results of the measurements of the angles “observed 
object – star”. The identification of the maneuvers of the sighted object is based on the analysis of the dynamics of the 
orbit corrections sums and the sums of the absolute values of the measurement errors formed in the process of solving 
the navigation problem. Two versions of the pulse fact detection algorithm are presented. The factors affecting the ac-
curacy of the method are analyzed. It was simulated and tested for spacecraft with orbits that varied over a wide range, 
including for the artificial satellites of the Moon.

The simulation results demonstrate the high accuracy characteristics of the tracking method. With average values 
of the positioning errors of the sighting spacecraft R' [1.5 m, 15.0 m], having random instrumental errors in measuring the 
coordinates of stars in an optical-electronic device σ = 0.3ʺ, the posterior estimates of the orbit of the observed object are 
as follows: average deviations by the position and velocity vectors dR < 7.5 m, dV < 8 mm/s, the maximum deviations  – 
dRmax  <  11  m, dVmax  <  11  mm/s, at least for the classes of orbits presented in the paper. This method provides the 
identification of the maneuvers of the object observed, including at weak impulses – from 1 m/s to 3 m/s. The development 
results can be applied to onboard spacecraft control systems, including autonomous space monitoring systems.
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Введение

Повышение уровня автономности функцио-
нирования систем управления КА – одна из важ-
нейших тенденций развития космических тех-
нологий. В этом плане наиболее перспективны 
астрономические системы автономной навигации. 
В современных условиях обстановки особую важ-
ность приобретают системы наблюдения за кос-
мическими объектами, которые наряду с форми-
рованием навигационных данных орбитальных 
объектов контроля позволяют оперативно выяв-
лять факты их маневров [1, 2].

Метод слежения

Метод слежения (МС) основан на визировании 
в бортовом оптико-электронном приборе (ОЭП) ор-
битального объекта и позволяет получить высоко-
точное решение задачи навигации для визируемо-
го объекта и выявить факт изменения его орбиты 
[3,  4]. Полагается, что орбита визирующего КА 
(КА-1) известна с некоторой достаточно высокой 
точностью (единицы – десятки метров по положе-
нию). Оценки орбиты КА-1 могут быть получены с 
применением одного из методов автономной нави-
гации [5, 6] или с использованием средств ГНСС.

Описание метода

МС является модификацией взаимного метода 
автономной навигации [5, 6], но, в отличие от пос- 
леднего, при его использовании навигационные 
определения формируются только для визируемо-
го объекта. В его основе – измерения углов «КА – 
звезда» без измерения дальности и радиальной 
скорости. Измерители – два ОЭП, один из которых 
(ОЭП-1) жестко закреплен на корпусе КА-1 и пред-
назначен для определения его ориентации, второй 
(ОЭП-2), помещенный в карданов подвес, осущест-
вляет визирование объекта наблюдения (КА-2), 
измерение координат звезд и звездных величин, 
распознавание звезд [5]. Схема измерений приве-
дена на рис. 1а. Здесь ϑi – угол между направлени-
ями «КА-1 – КА-2» и «КА-1 – звезда i», i = 1, 2... I, 
где I – размерность навигационной функции. 

Углы ϑi рассчитываются на основе результа-
тов измерений координат звезд в ОЭП-2. При ви-
зировании КА-2 направление оптической оси ζ 
приборной системы координат (ПСК) совпада-

ет с направлением «КА-1 – КА-2», а углы αi меж-
ду осью ζ и направлением на звезду, рассчитан-
ные в ПСК, в силу ортогональности приборной 
и геоцентрической экваториальной систем ко-
ординат, и есть требуемые навигационные па-
раметры: ϑi = αi (рис.  1б). Поэтому погрешности 
навигационной вектор-функции невысоки.

Навигационная задача решается с использо-
ванием классического метода наименьших квад- 
ратов. Величина q0 an – оценка орбиты КА-2 на на-
чало мерного интервала (МИ) – полагается апри-
ори известной, длительность МИ (T) составляет 
виток или часть витка КА-2. По окончанию МИ 
производится статистическая обработка результа-
тов измерений по методу наименьших квадратов, 
оценка параметров орбиты итерационно корректи-
руется: q0 m = q0 m–1+ Δq0 m, где m – номер итерации,  
m = 0, 1, 2,...; на нулевой итерации q00  = q0 an. 

Пусть q = {R, V}, q0 m = {ΔRm, ΔVm}, где R и V –
векторы положения и скорости КА, ΔRm и ΔVm – по-
правки к ним. Обозначим суммы поправок:

(1)
Частные производные от вектор-функции из-

меряемых параметров по уточняемым для МС со-
впадают с таковыми для взаимного метода [5, 6]. 

Возможность решения навигационной задачи 
определяется взаимным положением аппаратов в 
течение МИ, что позволяет осуществить прогноз 
наблюдаемости системы на основе априорных дан-
ных об орбитах путем формирования множества 
навигационных отрезков МИ, на которых возмож-
ны измерения. 

Точность навигационных определений метода 
зависит от приборных погрешностей измерений 
координат звезд в визирующем ОЭП – σ, числа на-
вигационных сеансов на МИ – N, размерности на-
вигационной функции – I, погрешностей оценок 
орбиты КА-1 – R′.

а) б)
Рис. 1. Схема бортовых измерений метода слежения
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Результаты моделирования
Предлагаются результаты вычислительных 

экспериментов для пар КА, параметры орбит ко-
торых (a – большая полуось, e – эксцентриситет, 
i – наклонение, Ω – аргумент восходящего узла, 
ω – аргумент перигея, Θ – истинная аномалия) 
представлены в табл. 1 [5, 6].  

В качестве показателей точности P анали-
зировались апостериорные отклонения орби-
ты КА-2 по векторам положения R и скорости V:  
средние – dR и dV, максимальные – dRmax и dVmax, 

отклонения в начальной и конечной точках МИ – 
dR0 и dV0, dRN и dVN:

P = {dR, dV, dRmax, dVmax, dR0, dV0, dRN,dVN}.

На рис. 2 представлены графики зависимости 
dR и dV от N при σ  [0.1ʺ; 5ʺ] для пары орбит 1 из 
табл. 1. При σ ≤ 0.5ʺ и N > 400 точностные характе-
ристики МС довольно высоки: dR < 5 м, dV < 4 мм/с.

Рис. 3 демонстрирует зависимости показате- 
лей dR, dV, dRmax и dVmax от I, для пар орбит 1 и 2 
при соответственно, σ = 3ʺ. Увеличение значения I 
от 1 до 5 способствует повышению точностных ха-

Т а б л и ц а  1
Параметры орбит

№ пары 
орбит

Центральное 
тело КА

Оскулирующие элементы
a, км e i, ° Ω, ° ω, ° Θ, °

1 Земля
КА1 6679 0.01 83.5 8.94 –42.8 18.2
КА2 10000 0.1 56 0 0 45

2 Земля
КА1 25478 0.01 63 0 60 40
КА2 42400 0.01 0 0 30 50

3 Земля
КА1 7378 0.01 86 0.003 0.01 0.008
КА2 21400 0.2 63 120 2 3

4 Земля
КА1 6678 0.01 86 0 0 0
КА2 7000 0.01 63 120 0 0

5 Земля
КА1 6678 0.01 86 0 0 0
КА2 7000 0.01 56 120 0 45

6 Земля
КА1 6680 0.01 86 0 –15 100
КА2 25478 0.01 63.5 0 –34 45

7 Земля
КА1 7000 0.01 56 120 –50 0
КА2 8258 0.001 104.1 209.78 51.4 0

8 Луна
КА1 6003.20 0.005 58.2 0.1 0 240
КА2 19950 0.1 60 180 230 90

9 Луна
КА1 2736.90 0.009 58.3 160 80 70
КА2 3237 0.005 90 72 45 30
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Рис. 2. Влияние числа измерений (N) на показатели точности
Рис. 3. Влияние размерности навигационной функции на по-
казатели точности
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рактеристик метода, иногда в разы. Однако в це-
лом это влияние определяется соотношением по-
грешностей R′ и σ; при возрастании первой до 
100 м и убывании последней до значений, мень-
ших 1″, зависимость p(I), где p  P, утрачивает свою 
регулярность. 

На рис. 4 представлена зависимость показа-
телей dRmax и dVmax от σ для пар орбит 1, 2 и 7 при 
N = 170, 210 и 200, I = 5. Зависимость, как видно 
из графиков, носит линейный характер, но пара- 
метры ее различны. При возрастании R′ влия-
ние σ на точностные характеристики ослабева-
ет (рис. 4, пара орбит 7). Характер зависимостей 
dRmax и dVmax  от погрешностей R′ отражен на рис. 5.

Создан вариант модели метода для искус-
ственных спутников Луны. В табл. 2 представле-
ны итоговые результаты моделирования МС при 
длительности МИ в виток КА-2, R′  [1.5, 15.0],  
σ = 0.3ʺ. Из таблицы видно, что dR < 7.5 м,  
dRmax < 11 м, dV < 8 мм/с, dVmax < 11 мм/с, в том чис-
ле и для искусственных спутников Луны (номера 
пар орбит 8 и 9 табл. 1 и 2).

Алгоритм выявления факта изменения 
орбиты визируемого КА

МС дополнен алгоритмом решения задачи 
оперативного выявления факта изменения орбиты 
КА-2. Задача решается при условии высокоточных 
навигационных определений метода: единицы – 
десятки метров по положению; единицы – десят-
ки миллиметров в секунду по модулю вектора ско-
рости. Разработанные два способа решения этой 
задачи основаны на анализе сумм (1) Δr = |ΔR|,  
Δν = |ΔV| и сумм абсолютных значений невязок  
измерений за МИ – µ, вырабатываемых в процессе 
решения навигационной задачи.

Первый способ состоит в том, что в процессе ре-
шения навигационной задачи на последователь-
ности МИ формируются массивы вышеуказанных 
сумм Δri, Δνi, µi, где i – номер МИ, и рассчитывают-
ся их отношения   
 
Предусмотрены два режима расчетов – совмест-
ный (А) и раздельный (Б). В режиме А флаг вы-
явления импульса f = (Kr,i > pr) ˄ (Kν,i > pν) ˄ (Kμ,i > pμ), 
в режиме Б – f = (Kr,i > pr) ˅ (Kν,i > pν) ˅ (Kμ,i > pμ), кон-
станты pr , pν  [2.0; 3.0], pμ  [1.25; 2.5]; их значения 
определяются в зависимости от пары орбит.

Второй способ разработан на основе двух па-
раллельно работающих программ  – полетной  
и модельной. Полетная программа на первом МИ 
осуществляет расчет параметров уточненной опор-
ной орбиты КА-2 методом слежения на основе бор-
товых измерений. Модельная реализует исклю-
чительно модельный алгоритм, в ней параметры 
опорной и фактической орбит представляются та-
ковыми выработанной уточненной опорной орби-
ты, импульсы отсутствуют. На дальнейших МИ 
программы функционируют параллельно. При за-
вершении каждого МИ рассчитываются значения 
критериев и флагов фиксации импульса:
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Рис. 5. Влияние погрешностей оценок вектора положения КА-1 
на показатели точности

Рис. 4. Влияние приборных погрешностей измерений на пока-
затели точности
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Т а б л и ц а  2

Итоговые результаты моделирования метода слежения

№ пары 
орбит

Кол-во 
сеансов dR, м dV, мм/с dRmax, м dVmax, мм/с dR0, м dV0, мм/с dRN, м dVN, мм/с

1 210 4.8 3.2 6.91 4.72 6.37 4.72 3.13 2.35
2 400 3.92 3.02 6.20 0.52 4.49 0.52 4.79 0.50
3 300 3.03 0.48 4.20 0.63 2.63 0.62 2.40 0.59
4 330 2.41 1.65 5.23 4.15 1.84 0.78 5.16 4.15
5 335 7.18 7.78 10.3 10.8 10.3 9.10 7.99 4.98
6 275 2.57 0.33 4.68 0.57 3.43 0.37 4.68 0.57
7 225 2.41 1.81 3.62 3.28 3.62 3.24 1.53 1.58
8 145 6.04 2.25 7.84 2.97 4.14 2.18 5.97 2.77
9 400 3.04 0.71 8.17 1.61 3.44 0.78 8.17 1.61

Т а б л и ц а  3

Выявление фактов изменения орбиты КА-2. Способ 1

Номер 
пары 
орбит

Наблюдаемость
Импульс Выявление Количество 

ложных 
выявлений

Момент
Величина, м/с Режим Результат

МИ сеанс

4 частичная

8
33

10
13 50 Б +

+ 0

20
33

12
13 40 Б +

+ 2

8
20

10
12 40 А +

+ 0

6 полная

11
31

10
10 50 Б +

+ 0

21
31

10
10 40 Б +

+ 0

11
21

10
10 30 Б +

+ 0

7 полная

6
34

10
100 50 А +

+ 1

26
34

15
100 30 А +

– 0

4
26

10
15 20 А +

+ 0

Т а б л и ц а  4

Выявление фактов изменения орбиты КА-2. Способ 2

№
Номер 
пары 
орбит

МИ,  
витки  
КА-2

Импульс Выявление
Номер 

МИ
Номер 
сеанса

Направ- 
ление

Величина,
м/c K 'r K 'v K 'μ

Режим 
А

Режим 
Б

1 1 0.5 2 450 T 5 1.48 2.67 1.28 – +
2 1 0.5 2 100 T 3 5.61 8.19 1.66 + +
3 1 0.5 2 15 T 1 4.33 0.62 1.18 – –
4 1 0.5 2 100 S 5 18.08 24.48 7.76 + +
5 1 0.5 2 400 S 3 4.45 5.62 1.17 – +
6 1 0.5 2 100 S 1 4.49 5.48 2.06 + +
7 1 0.5 2 200 W 5 5.29 5.76 1.36 + +
8 1 0.5 2 225 W 3 3.54 2.71 1.22 – +
9 1 0.5 2 15 W 1 3.21 1.62 1.19 – +

10 1 1.0 2 100 Т 3 5.61 8.19 1.67 + +
11 5 1.0 2 15 T 3 0.79 0.53 1.16 – –
12 5 1.0 2 15 Т 5 1.50 0.93 1.43 – +
13 5 1.0 7 25 Т 5 1.61 1.41 1.34 – +
14 1 0.5 2 50 T 3 2.68 2.17 1.26 – +
15 1 0.5 2 50 T 1 0.72 0.58 1.29 – +
16 5 0.5 2 50 T 3 2.56 0.66 275.0 – +
17 5 0.5 2 8 T 3 4.42 1.39 3.99 – +
18 5 0.5 2 8 T 5 0.96 0.65 2.85 – +
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или 

в зависимости от режима А или Б; индексы П и М 
означают соответственно полетную и модельную 
программы; 

Результаты выявления маневра КА-2 пред-
ставлены в табл. 3 и 4. 

В графе наблюдаемости (табл.  3) значения 
«полная» («частичная») означают отсутствие (на-
личие) баллистического прогноза КА-2 на множе-
стве 35-мерных интервалов; N = 500. Знаком «+» 
отмечен положительный результат выявления 
импульса.

Анализ табл. 3 и 4 показывает, что первый 
способ позволяет уверенно определять изменение 
орбиты КА-2 лишь при относительно больших 
импульсах (20 м/c и более); второй способ гораздо 
чувствительнее к величине импульса (1–3  м/с)  
и максимально защищен от ложных сигналов. 

Заключение
Результаты моделирования демонстрируют 

высокие точностные характеристики МС, его при-
менимость в автономных системах контроля кос-

мического пространства для различных классов 
КА. Объектами наблюдения могут выступать так-
же фрагменты космического мусора. 
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