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Представлен метод предварительного решения задачи навигации космического робота по 
результатам измерений, проводимых с помощью его бортовых оптико-электронных средств. В 
качестве исходных данных навигационной задачи выступают направляющие косинусы вектора 
ориентации космического робота в абсолютной геоцентрической экваториальной системе 
координат с привязкой ко времени в течение одного витка. Получены аналитические 
выражения для определения неизвестных параметров движения центра масс космического 
робота в виде кеплеровских элементов орбиты. Показано, что для определения прямого 
восхождения восходящего узла, наклонения и большой полуоси орбиты космического робота 
используется информация об ориентации его радиуса-вектора в различные моменты времени, а 
для определения аргумента перигея, момента прохождения перигея и эксцентриситета орбиты 
используется угловая орбитальная скорость космического робота, которая определяется по 
результатам оценивания скорости изменения ориентации его радиуса-вектора во времени. 
Представленные результаты могут быть использованы при разработке программного 
обеспечения систем навигации, позволяющих автономно определять параметры орбиты 
космического робота с помощью бортовых оптико-электронных датчиков при отсутствии 
априорной информации о параметрах опорной орбиты или сигналов от спутниковых 
радионавигационных систем. 

Космический робот; методы автономной навигации; бортовые оптико-электронные 
средства; кеплеровские элементы орбиты; автономная система навигации; орбитальная 
угловая скорость; параметры движения. 
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Введение 

В настоящее время повышенный научный и практический интерес проявляется к 
разработке, созданию и последующей эксплуатации космических роботов (КР) различ-
ного назначения [1]. В течение срока своего существования в зависимости от заданных 
целевых функций КР способны активно маневрировать, переходить с одной орбиты на 
другую или осуществлять сближение с кооперируемыми или некооперируемыми кос-
мическими объектами. Для выполнения орбитальных манёвров и решения других 
функциональных задач в бортовой системе управления КР должна иметься информация 
о параметрах его истинной орбиты в текущий момент времени. Такая информация 
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формируется в результате решения бортовыми вычислительными средствами КР нави-
гационной задачи. В условиях воздействия на КР возмущающих факторов одной из ак-
туальных проблем является повышение автономности функционирования КР, в том 
числе повышение автономности функционирования системы навигации. 

Навигационная задача на борту КР может быть решена с помощью навигацион-
ной аппаратуры потребителей спутниковой навигационной системы, например 
ГЛОНАСС [2-5]. Обеспечивая высокую точность навигации, спутниковая навигацион-
ная система имеет, вместе с тем, ограниченную помехоустойчивость, что снижает сте-
пень автономности функционирования КР. Устранение указанного недостатка может 
быть в значительной степени достигнуто путём разработки, создания и установки на КР 
дополнительных автономных бортовых систем навигации, которые выполняют свои 
функции без информационной поддержки наземным комплексом управления. 

Анализ методов автономной космической навигации, приведённых, например, в 
работах [6-8], показывает, что для целого ряда типов КР предпочтительными бортовы-
ми системами навигации являются такие системы, которые базируются на астрономи-
ческих методах, основанных на сравнении измеренных первичных навигационных па-
раметров с опорными (априорными) параметрами и последующей статистической 
обработкой невязок измерений динамическими фильтрами. 

Однако при лётной эксплуатации КР могут возникнуть дестабилизирующие фак-
торы, обусловленные полной или частичной потерей априорной информации о пара-
метрах опорной орбиты КР. В этом случае процесс навигации КР целесообразно прово-
дить в два этапа [4; 8]. На первом этапе выполняется предварительное (начальное) 
определение параметров орбиты КР, при котором вводятся определённые допущения и 
используются сравнительно простые алгоритмы, позволяющие оперативно получить 
информацию, необходимую для уточнения элементов орбиты КР или координат и со-
ставляющих вектора его скорости на втором этапе.  

Методы предварительного решения задачи космической навигации основаны на 
использовании позиционных измерений первичных навигационных параметров [9], 
например, результатов бортовых измерений высоты полёта и зенитных расстояний 
двух навигационных звёзд [7], координат естественных навигационных ориентиров на 
фоне звёздного неба [6] и т.п. При этом на этапе предварительного (начального) опре-
деления параметров орбиты КР, как правило, полагается, что в результатах навигаци-
онных измерений отсутствуют случайные погрешности.  

Целью работы является разработка метода предварительного решения задачи 
навигации бортовыми оптико-электронными средствами КР, содержащими случайные 
погрешности. 

 
Постановка задачи и принятые допущения 

При разработке метода предварительного решения задачи навигации будем пола-
гать, что задача ориентации КР, содержащего бортовые оптико-электронные средства, 
решена, например способом, изложенным в работе [6]. Угловое положение радиуса-
вектора КР относительно абсолютной геоцентрической экваториальной системы коор-
динат (АГЭСК) известно в любой момент времени t с некоторой случайной погрешно-
стью и определено вектором направляющих косинусов 

 

        T

x y zC t c t c t c t    ,                                             (1) 

 

где      ,  ,  x y zc t c t c t  – проекции вектора  C t  на оси АГЭСК  XYZ . 
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Отличительная особенность рассматриваемой навигационной задачи заключается, 
с одной стороны, в отсутствии априорных сведений о параметрах орбиты КР, а с дру-
гой стороны – в необходимости её решения с требуемой точностью. 

В связи с этим введём следующие допущения: 
– движение КР происходит в центральном гравитационном поле Земли по эллип-

тической орбите; 
– влияние атмосферы, притяжение Луны и давление солнечного ветра на движе-

ние центра масс КР не учитывается; 
– результаты измерений вектора (1) содержат случайные погрешности, которые 

распределены по нормальному закону с нулевым математическим ожиданием; 
– погрешность бортовых часов КР пренебрежимо мала. 
Задача состоит в необходимости определить параметры движения КР в виде 

кеплеровских элементов орбиты. Введённые ограничения на действующие на КР в 
процессе его полёта внешние силы позволяют разделить процесс предварительного 
решения задачи навигации КР на два этапа. На первом этапе определяются параметры, 
характеризующие положение плоскости орбиты КР в пространстве, а на втором этапе – 
параметры, характеризующие движение КР в плоскости его орбиты. 

В качестве источников первичной информации могут выступать оптико-
электронные приборы типа БОКЗ (разработчик институт космических исследований 
РАН) и построитель местной вертикали (ПМВ) серии ПМВ 8201-В (разработчик ОАО 
«Корпорация «ВНИИЭМ»). Предельная погрешность данных приборов составляет: для 
БОКЗ – порядка 8 угл. с, для ПМВ 8201-В – порядка 2,5 угл. мин [10; 11]. Как видно, 
основной вклад в погрешность определения ориентации КР вносит ПМВ, поэтому по-
грешностью БОКЗ можно пренебречь. В качестве исходных данных для исследований 
примем предельную погрешность определения ориентации радиуса-вектора КР  C t , 

равную 3 угл. мин, параметры орбиты КР: прямое восхождение восходящего узла 0°, 
наклонение орбиты 60°, аргумент перигея 0°, большая полуось 6650 км, эксцентриситет 
0,3, момент прохождения перигея 2500 с. При таких исходных данных, если не приме-
нять предлагаемый метод, погрешность определения параметров движения центра масс 
КР составит 5,8 км. 

 
Определение ориентации плоскости орбиты КР в пространстве 

Ориентация плоскости орбиты КР в пространстве может быть задана с помощью 
различных параметров. В теории полёта космических объектов [12] и в теории косми-
ческой навигации [9] при решении этой задачи наибольшее распространение получили 
два элемента орбиты: угол наклонения орбиты (i) и прямое восхождение восходящего 
узла орбиты ( ).  

Для определения этих элементов орбиты КР воспользуемся известными данными 
об ориентации радиуса-вектора КР в АГЭСК, т.е. вектором (1). 

Представим вектор о  средней угловой орбитальной скорости КР в виде  
 

T

o o o x y z           ,                                             (2) 
 

где o  – модуль вектора o ;  – орт вектора o ; ,  ,  x y z    – проекции единичного 

вектора  	на оси АГЭСК. 
Составляющие орта вектора (2) найдём путём решения системы уравнений: 
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,                                         (3) 

 

где      ,  ,  x j y j z jc t c t c t  – проекции вектора (1) в j-е моменты времени  1,  2j  . 

По известным значениям проекций орта вектора угловой орбитальной скорости 
КР, которые получены в результате решения системы уравнений (3), оценки искомых 
углов i и Ω рассчитываем по формулам [9]: 

 

 ˆ arccos ,

ˆ arctg .

z

x

y

i 






 
     

 

                                                        (4) 

 

Результаты расчётов значений оценок углов i и Ω в соответствии с (4) при средне-
квадратических погрешностях определения углового положения 3 угл. мин приведены 
на рис. 1, 2 соответственно. 

 

 
Рис. 1. Оценка прямого восхождения восходящего  

узла орбиты и его истинное значение 
 

 
Рис. 2. Оценка угла наклонения орбиты и его истинное значение 
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Анализ полученных результатов показывает, что случайные погрешности измере-
ний углового положения КР не оказывают существенного влияния на точность оценок 
углов i и Ω (погрешность определения местоположения центра масс составит около 
0,03 км). Поэтому нет необходимости выполнять статистическую обработку результа-
тов измерений при определении ориентации плоскости орбиты КР в пространстве. 
 

Определение параметров движения КР в плоскости орбиты 

Невозмущённое движение центра масс КР в плоскости орбиты характеризуется 
следующими элементами: большая полуось (а), аргумент перигея (ω), эксцентриситет 
(е) и время прохождения через перигей ( )П .  

Для определения большой полуоси (а) орбиты КР воспользуемся известным соот-
ношением, которое приведено в монографии [12] и однозначно связывает большую по-
луось орбиты КР с периодом его обращения вокруг Земли oT : 

 
2

3

2
oT

a



 
   
 

,                                                          (5) 

 
где   – гравитационный параметр Земли ( 3,98602·105 км3/с2). 

Период обращения КР вокруг Земли ( oT ) можно определить с помощью его бор-

товых часов и оптико-электронных средств способами, изложенными, например, в 
[7; 9]. Поскольку среднеквадратическая погрешность бортовых часов, установленных 
на современных космических аппаратах, составляет единицы мкс и менее, погрешно-
стью определения большой полуоси орбиты КР можно пренебречь и полагать, что 
оценка большой полуоси орбиты КР, рассчитанная по формуле (5), соответствует ис-
тинному значению.  

Для определения оценок трёх элементов орбиты КР: аргумента перигея (ω), экс-
центриситета (е) и времени прохождения через перигей ( П ) рассмотрим зависимость 

изменения модуля ( )o вектора орбитальной угловой скорости КР от времени его полё-

та. Для определения орбитальной угловой скорости КР в любой j-й точке его орбиты, 
которая соответствует моменту времени jt , воспользуемся формулой: 

 

   j

o j
j

t
t

t

 
 


.                                                        (6) 

 
Здесь  jt    – угол поворота радиуса-вектора КР в течение интервала времени jt : 

              1 1 1 1 1 1arccosj x j x j y j y j z j z jt c t c t c t c t c t c t          ; jt  – продолжитель-

ность определения орбитальной угловой скорости КР в j-й точке его орбиты: 

1 1j j jt t t     ;      1 1 1,  ,  x j y j z jc t c t c t    и      1 1 1,  ,  x j y j z jc t c t c t    – направляющие 

косинусы (1) радиуса-вектора КР в моменты времени 1jt   и 1jt   соответственно, т.е. в 

предыдущей и последующей точках мерного интервала относительно момента вре-
мени jt . 

Измеряемые бортовыми оптико-электронными средствами направляющие коси-
нусы радиуса-вектора КР содержат случайные погрешности. Предположим, что сред-
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неквадратическая погрешность результатов измерений компонентов вектора (1) равна 
45 10 .  
Фрагмент процесса определения вектора (1) приведён на рис. 3, где показаны за-

висимости от времени истинной и расчётной орбитальной угловой скорости КР.  
 

 
Рис. 3. Зависимость орбитальной угловой скорости КР от времени 

 
Анализ полученных данных показывает, что частота результатов оценивания ор-

битальной угловой скорости КР, обусловленных погрешностями измерений, на не-
сколько порядков выше частоты изменения угловой скорости КР, т.е. полезного сигна-
ла. В частности, частота полученных оценок составляет 1 Гц, а частота полезного 
сигнала - около 0,0001 Гц. При этом амплитуда оценок орбитальной угловой скорости 
КР в несколько раз меньше амплитуды полезного сигнала (амплитуда оценок составля-
ет 32 10 град/с, амплитуда полезного сигнала равна 35 10 град/с). 

С целью борьбы с низкочастотной составляющей сигнала могут быть использова-
ны различные методы, в том числе методы, которые базируются на дискретных филь-
трах низких частот. При этом дискретный фильтр должен обеспечивать максимально 
плоскую амплитудно-частотную характеристику в полосе пропускания и достаточную 
крутизну затухания. Наиболее полно сформулированным требованиям отвечает фильтр 
Баттерворта [13].  

Выбор фильтра Баттерворта обусловлен следующими причинами. Амплитудно-
частотная характеристика данного фильтра является максимально гладкой на частотах 
полосы пропускания и снижается практически до нуля на частотах полосы подавления. 
Фильтр Баттерворта – единственный из фильтров, который сохраняет форму АЧХ для 
более высоких порядков (за исключением более крутого спада характеристики на поло-
се подавления), тогда как многие другие разновидности фильтров (фильтр Чебышева, 
фильтр Бесселя, эллиптический фильтр) имеют различные формы АЧХ при различных 
порядках. Фильтр Баттерворта характеризуется порядком фильтрации – параметром, 
определяющим крутизну передаточной функции фильтра. При малых значениях поряд-
ка фильтра передаточная функция имеет гладкую форму, близкую по форме к переда-
точной характеристике гауссова фильтра; при высоких значениях фильтр характеризу-
ется крутой передаточной функцией и приближается по форме к характеристикам 
идеального фильтра. К преимуществам низкочастотных фильтров Баттерворта отно-
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сится меньшее проявление нежелательных эффектов размытия и появления ложных 
контуров по сравнению с идеальными низкочастотными фильтрами [14]. 

Работа дискретного фильтра Баттерворта основана на суммировании (с весовыми 
коэффициентами) некоторого количества входных отсчетов (включая последний) и не-
которого количества предыдущих выходных отсчётов: 
 

       
     

0 1

1 2

1 ...

1 2 ... ,

m

n

y k b x k b x k b x k m

a y k a y k a y k n

      

      
 

 
где x – входные отсчёты;  y – выходные отсчёты; ja , jb  – вещественные коэффициен-

ты; m, n – количества входных (x) и выходных (y) отсчётов соответственно. 
Для решения задачи фильтрации низкочастотной составляющей сигнала при 

определении вектора (1) эмпирическим путём установлены порядок фильтра  
Баттерворта 5m n   и значения коэффициентов jb  и ja , где 0,5j  , приведённые в 

таблице. 
 

Таблица. Коэффициенты фильтра Баттерворта 

Номер коэффициента Значение коэффициента 
14

 10jb   
Значение коэффициента 

ja  

0 2,4 1 
1 11,8 –4,988 
2 23,7 9,951 
3 23,7 –9,927 
4 11,8 4,951 
5 2,4 –0,988 

 
Амплитудно-частотная характеристика созданного фильтра Баттерворта пред-

ставлена на рис. 4. 
 

 
 

Рис. 4. Амплитудно-частотная характеристика фильтра Баттерворта 
 
 

Разработанный дискретный фильтр низких частот позволяет с достаточно высо-
ким качеством отфильтровать помехи, вызванные погрешностями бортовых измерений. 
На рис. 5 приведена зависимость оценки орбитальной угловой скорости КР (6) от вре-
мени, полученная на основании отфильтрованных результатов измерений вектора (1) в 
интервале времени (10500 – 11055) с, и приведены значения истинной орбитальной уг-
ловой скорости КР. 
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Рис. 5. Зависимости истинной орбитальной угловой скорости КР  
и её оценки после фильтрации от времени 

 
 

С помощью отфильтрованных значений орбитальной угловой скорости КР 
найдём время прохождения через перигей ( )П , аргумент перигея (ω) и эксцентрисите-

та (е) орбиты КР. 
Известно, что в момент времени прохождения КР через перигей модуль его угло-

вой орбитальной скорости достигает максимального значения. Поэтому оценку ˆП  

времени прохождения КР через перигей ( )П  найдём при условии достижения макси-

мума рассчитанного значения модуля угловой орбитальной скорости КР: 
 

 ˆ maxo П  .                                                         (7) 

 
Аргумент перигея КР (ω) представляет собой геоцентрический угол между 

направлениями на перигей и восходящий узел его орбиты. Для расчёта значения оцен-
ки угла ω воспользуемся формулой 

 

        ˆ arccos x x П y y Пc t c c t c     ,                                     (8) 

 
где  xc t  и  yc t  – проекции вектора (1) на оси X и Y АГЭСК в момент времени  

прохождения КР восходящего узла орбиты, т.е. в момент, при котором выполняется 
равенство:   0zc t  ;  x Пc   и  y Пc   – соответственно проекции вектора (1) на оси X 

и Y АГЭСК в момент времени прохождения КР через перигей. 
Расчёт оценки эксцентриситета орбиты КР ˆ( )e  выполним с помощью полученно-

го в результате фильтрации максимального значения модуля угловой орбитальной ско-
рости КР:   maxo П  . 

В  области  перигея орбиты КР справедливым является следующее соотноше- 
ние [9]: 
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1

1

e
E

e
 



,                                                            (9)  

 
где   – истинная аномалия орбиты КР; E  – эксцентрическая аномалия орбиты КР, ко-
торая определяется в результате решения уравнения Кеплера: E eE M  ; M  – сред-
няя аномалия орбиты КР. 

Из соотношения (9) находим орбитальную угловую скорость КР в точке перигея: 
 

 
 3

1 1

1 1 1
o П

e M e
M

e e e
  

  
  

  ,                                       (10) 

 
где M  – производная от средней аномалии орбиты КР, которая имеет функциональную 

связь с большой полуосью орбиты КР: 
3

M
a


 . 

Обозначим 
 o П k
M


  и из выражения (10) найдём оценку эксцентриситета ор-

биты КР: 
 

1 1
ˆ 1

3
e d

k kd
   ,                                                     (11) 

 
где d  – параметр, функционально связанный с коэффициентом k:  
 

 
1

3227 3 3 1 27 .d k k     

 
Таким образом, в результате обработки результатов бортовых измерений вектора 

(1) с помощью фильтра Баттерворта и вычислений, выполненных по формулам (4), (5), 
(7), (8), (11), получены все параметры, определяющие орбиту КР. 

Можно показать, что при использовании предложенного метода предварительно-
го решения задачи навигации среднеквадратическая погрешность определения коорди-
нат КР не превышает 0,9 км при среднеквадратических погрешностях определения уг-
лового положения КР, равных 3 угл. мин. 

 
Заключение 

При отсутствии сведений о начальных (опорных) параметрах движения центра 
масс КР решается предварительная задача навигации, цель которой состоит в получе-
нии или восполнении недостающей или утраченной навигационной информации.  

В качестве исходных данных для решения предварительной задачи навигации КР 
могут выступать результаты угловых измерений бортовых оптико-электронных прибо-
ров – построителя местной вертикали, звёздного датчика и т.п.  

Для борьбы с неизбежными погрешностями результатов бортовых измерений 
предложено использовать дискретный фильтр низких частот Баттерворта, параметры 
которого определены экспериментальным путём.  

Результаты работы могут быть использованы при обосновании программного 
обеспечения системы автономной навигации КР, а также при построении интегриро-
ванных навигационных систем [15] перспективных космических аппаратов. 
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A method of preliminary solution of the problem of space robot navigation based on the results of 
measurements carried out using its onboard optronic equipment is presented. The initial data of the 
navigation problem are the directional cosines of the space robot orientation vector in the absolute 
geocentric equatorial coordinate system with reference to time during one revolution. Analytical 
expressions are obtained for determining unknown parameters of the motion of the space robot center 
of mass in the form of Kepler’s elements of the orbit. It is shown that to determine the right ascension 
of the ascending node, the inclination and the semi-major axis of the orbit of the space robot, 
information about the orientation of its radius vector at various times is used, and to determine the 
perigee argument, the moment of passing the perigee and the eccentricity of the orbit, the angular 
orbital speed of the space robot is used, which is determined by the results of evaluating the speed of 
change in the orientation of its radius vector over time. The presented results can be used in the 
development of software for navigation systems that allow autonomous determination of the 
parameters of the space robot’s orbit using onboard electro-optical sensors in the absence of a priori 
information about the parameters of the reference orbit or signals from satellite radio navigation 
systems. 
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elements of the orbit; autonomous navigation system; orbital angular velocity; motion parameters. 
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