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В данном материале рассматривается задача опреде-
ления (восстановления) параметров орбит космических 
аппаратов (КА) по результатам траекторных измерений. 
Описана известная [1, 2] методика решения данной за-
дачи для случая измерения угловых координат и дально-
сти до КА, даны конечные выражения для определения 
основных параметров орбиты, а также представлены не-
которые результаты численного моделирования.

Учитывается, что при проведении траекторных изме-
рений измеряемыми параметрами могут быть: угловые 
координаты (угол места и азимут), радиальная даль-
ность и их производные (угловая скорость, радиальная 
скорость и т.д.). При этом все указанные параметры со-
ответствуют местной, например, топоцентрической си-
стеме координат (ТСК).

Наиболее простой в вычислительном плане задачей 
является восстановление параметров орбиты, когда по 
результатам измерений из одного пункта наблюдения 
определены дискретные значения угловых координат 
спутника и дальности до него на некотором временном 
интервале. В этом случае однозначно определяются со-
ответствующие декартовые координаты положения 
спутника в ТСК на каждый момент времени измерения.

Так как параметры орбиты задаются в абсолютной 
геоцентрической системе координат (АГСК), а ТСК на 
пункте наблюдения «привязана» к АГСК, то, используя 
матрицу преобразования систем координат, можно по-
лучить декартовые координаты спутника на интервале 
измерения в АГСК. Эти координаты, привязанные ко 
времени, являются необходимыми исходными данными 
для восстановления параметров орбиты.

Можно показать, что теоретически для восстанов-
ления параметров орбиты достаточно трех точек. Дей-
ствительно, если предположить, что на интервале изме-
рений спутник движется по невозмущенной орбите (под 
действием только центрального гравитационного поля 
Земли), то движение спутника будет осуществляться в 
неподвижной относительно АГСК плоскости, более того 
– по эллипсу (для околоземных орбит) [3].

Основные параметры орбиты связаны с положени-
ем плоскости и положением и формой эллипса на этой 
плоскости. В связи с этим параметры орбиты можно 
условно разбить на три группы: наклонение i и долгота 
восходящего узла Ω (определяют положение плоско-
сти орбиты в пространстве); большая полуось a и экс-
центриситет e (определяют форму эллипса в плоскости 
орбиты); аргумент перигея w (определяет положение 
эллипса на плоскости). Конкретное положение спутника 
на эллипсе определяется истинной аномалией v. Ука-
занные шесть параметров называются кеплеровскими 
параметрами орбиты. Именно эти параметры подлежат 
восстановлению.
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Известно, что через три точки пространства можно 

провести только одну плоскость. Одна точка известна – 
центр АГСК. Следовательно, по двум точкам положения 
КА можно восстановить плоскость и определить первую 
пару параметров: долгота восходящего узла и наклоне-
ние орбиты. Можно также показать, что три точки на 
плоскости однозначно определяют только один эллипс, 
один из фокусов которого совмещен с центром АГСК. 
Следовательно, можно определить большую полуось, 
эксцентриситет и аргумент перигея. Если известно вре-
мя прохождения одной из трех точек, то по уже восста-
новленным параметрам орбиты можно найти значение 
истинной аномалии.

Предположим, в результате измерений определены 
три точки положения КА в АГСК. Точки однозначно за-
дают три вектора r1, r2 ,r3  (рис.1), лежащих в плоскости 
орбиты.

 
Для определения положения плоскости в простран-

стве и, соответственно, наклонения i и долготы восходя-
щего узла Ω, достаточно найти единичный вектор R, на-
правленный по нормали к данной плоскости [2].

Для этого введем единичный вектор k1, равный
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Найдем единичный вектор k0, лежащий в плоскости 
орбиты и направленный по нормали к вектору k1:
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где − ⋅ ⋅0 2 2 1 1= ( )r r r k k , причем ⋅ ⋅2 1 1( )r k k - скалярное 
произведение  векторов.

Тогда единичный вектор R будет определяться век-
торным произведением:

 ×= 1 0R k k .
Так как i и Ω связаны с компонентами вектора R со-

отношением [1]
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где Rx, Ry, Rz – проекции вектора R на соответствую-

щие оси АГСК, то можно получить в явном виде выраже-
ния для их вычисления:

 ( / )x yarctg R RΩ = − ,

 arccos( )zi R= .
Так как три точки определяют форму эллипса, то на 

следующем шаге можем определить его основные пара-
метры [1]:

- фокальный параметр:
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- большая полуось:
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Для определения аргумента перигея вводится орби-
тальная система координат, центр которой совмещен с 
центром АГСК, а орты осей описываются следующими 
выражениями:

 ,

 ,

 .

Причем,  является ортом линии апсид.
Так как положение плоскости орбиты известно, то 

известно и положение линии узлов (рис. 1), направляю-
щий орт которой определяется выражением:

 .

Зная орт линии узлов kΩ и орт линии апсид , мож-
но определить угол между ними – аргумент перигея w:

 
Аргумент широты (угол между направлениями из 

центра Земли на восходящий узел орбиты и на текущее 
положение спутника) можно найти «привязавшись» ко 
времени прохождения одной из точек, например первой 
[2]: 

 .
Значение истинной аномалии для этого же момен-

та времени может быть получено из преобразованного 
уравнения Кеплера [3]:
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Таким образом, все кеплеровские параметры орбиты 

определены.
Естественно, что в силу влияния различного рода 

ошибок (методических и инструментальных), восста-
новление параметров орбиты по результатам обработки 
только трех точек даст значительную погрешность. По-
этому необходимо провести статистическую обработку 
результатов на всем временном интервале измерений. 

Рассмотренный алгоритм был реализован на специ-
альном моделирующем стенде. В частности, была постав-
лена и решена задача оценки точности восстановления па-
раметров орбиты при использовании радиолокационной 
станции, обеспечивающей измерения углового положе-
ния КА с ошибкой около 20 угл. сек, а дальности – около 
5 м [4]. При этом были приняты следующие допущения: 
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ошибки измерения имеют нормальное распределение с 
нулевым математическим ожиданием и фиксированной 
дисперсией; методические ошибки не учитываются; обе-
спечена идеально точная привязка ТСК с АГСК. 

В качестве исходных данных выбирались параметры 
различных типов орбит. Затем осуществлялось модели-
рование движения спутника. Результаты работы модели 
радиолокационной станции записывались в виде набора 
данных на всем временном интервале измерений с шагом 
10 секунд. На основе полученных данных формировался 
массив координат положения КА в АГСК. Данный мас-
сив обрабатывался: последовательно выбирались тройки 
координат, решалась задача определения параметров ор-
биты, результаты сохранялись в массивах. Результирую-
щие восстановленные параметры орбиты получались пу-
тем статистической обработки всего набора данных. 

В качестве параметра, характеризующего точность 
восстановления параметров орбиты, была принята ли-
нейная дальность между положением спутника на истин-
ной орбите, и орбите с восстановленными параметрами. 

Результаты исследований по восстановлению па-
раметров орбит спутниковых систем Iridium и GPS по-

казали, что при рассмотренных выше исходных данных 
ошибки в оценке местоположения КА составили: для си-
стемы Iridium около 250 м; для системы GPS – примерно 
2,5 км.
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