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1. Введение  

Особенностью тел Солнечной системы, которая отличает их близкое 

расположение к Солнцу (и, соответственно, к Земле). Расстояние от Солнца до объектов 

Солнечной системе, которые можно использовать для решения задач навигации, не 

превышает примерно 100 а.е. 

Для навигации по телам Солнечной системы подходят только объекты с хорошо 

известным движением, т.е. с точными эфемеридами. Для этих тел умеем определять их 

положение в инерциальной системе координат, в центре которой находится Земля, 

Солнце или барицентр Солнечной системы. На любой заданный момент времени t можем 

вычислить три координаты такого тела x(t), y(t) и z(t) или радиус-вектор 𝜀(𝑡). Эфемериды 

тел Солнечной системы известны нам априори из ранее сделанных наблюдений. 

2. Основная часть 

С борта космического аппарата (КА), положение которого необходимо 

определить, проводим позиционные наблюдения объекта Солнечной системы с 

известными эфемеридами, в результате чего определяем его положение на фоне звезд, 

т.е. определяем единичный вектор �⃗⃗� направления на видимое положение объекта с места 

расположения КА. 

В этом случае возможные места нахождения КА в пространстве находятся на 

луче, задаваемом следующим уравнением 

𝑟(𝑡) = 𝜀(𝑡) − ℓ ⋅ �⃗⃗�                                                        (1) 

где ℓ – неизвестное расстояние от тела Солнечной системы, используемого в качестве 

ориентира, до КА. 

Отметим, что формула (1) не включает в себя каких-либо ошибок. 

Погрешность определения положения КА в пространстве по формуле (1) имеют 

два источника: во-первых, могут быть неточны эфемериды объекта-ориентира 𝜀(𝑡); во-

вторых, видимое с борта КА положение объекта-ориентира �⃗⃗� измеряется с конечной 

точностью. 

Погрешность эфемериды x1 полностью переносится на положение КА, т.е. если 

мы знаем положение ориентира в момент наблюдения с погрешностью 100 км, то и 

погрешность положения КА не сможет быть меньше 100 км. Ошибка x1 не зависит от 

расстояния между КА и ориентиром. 
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Ошибка определения видимого направления на ориентир  дает вклад в ошибку 

положения КА равный 𝛥𝑥2 = ℓ ⋅ 𝛥𝜑, 0 < ℓ < ∞. Эта ошибка линейно растет с 

увеличением расстояния между ориентиром и КА. Характерное значение этой 

погрешности хорошо видно из следующей формулы 

𝛥𝑥2 = (730 км) (
𝑑𝜑

1 угл. с
) (

ℓ

1 а.е.
)                                            (2) 

Полная погрешность положения КА будет равна 𝛥𝑥 = √𝛥𝑥1
2 + 𝛥𝑥2

2. 

Заметим, что погрешности положения КА в рассмотренной ситуации имеют 

место только в направлениях перпендикулярных вектору �⃗⃗�, поскольку вдоль 

направления этого вектора положение КА не определено. 

Зная только эфемериду одного объекта ориентира 𝜀(𝑡) и его видимое положение 

на небе �⃗⃗�, мы не может определить положение КА в пространстве, поскольку расстояние 

ℓ между КА и ориентиром неизвестно. 

Для его определения нужны дополнительные сведения, например, априори 

известный линейный размер (диаметр) объекта-ориентира – d и измеренный с борта КА 

видимый угловой размер – 𝜃 этого объекта. В этом случае расстояние между КА и 

объектом оценивается по формуле 

ℓ =
𝑑

𝜃
                                                                (3) 

Обе величины, используемые для определения ℓ, содержат погрешности: 𝑑 ± 𝛥𝑑 

и 𝜃 ± 𝛥𝜃. Из-за этого расстояние ℓ тоже определяет с погрешностью 

𝛥ℓ = ℓ√(
𝛥𝑑

𝑑
)
2

+ (
𝛥𝜃

𝜃
)
2

                                               (4) 

Видимые угловые ориентиров определяются с большими погрешностями, чем 

направление на их центр, т.е. ∆𝜑 ≪ ∆𝜃. Отсюда вытекает, что ∆𝑥 ≪ ∆ℓ. Имеет место 

ситуация с неравноточными погрешностями. 

Если наблюдаем для объекта-ориентира с известными эфемеридами 𝜀1(𝑡) и 𝜀2(𝑡), 

и для каждого из них определяем видимые положения на небе, соответственно, �⃗⃗�1 и �⃗⃗�2, 

то по формуле (1) находим уравнения для двух лучей 

𝑟1(𝑡) = 𝜀1(𝑡) − ℓ1 ⋅ �⃗⃗�1
𝑟2(𝑡) = 𝜀2(𝑡) − ℓ2 ⋅ �⃗⃗�2

                                              (5) 
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В идеальном случае эти лучи должны пересекаться, а КА должен находиться в 

точке их пересечения. Из-за погрешностей эфемерид и измерений видимых положений 

лучи пересекаться не будут, КА будет находиться вблизи места максимального 

сближения лучей. Знание собственных размеров ориентиров и измерение из видимых 

диаметров в этом методе не требуются. 

Аналогичную процедуру можно проделать по 3 или более объектам-ориентирам. 

В этом случае расстояния максимального сближения лучей можно усреднить, что 

повысит точность определения положения КА. 

Похожий метод автономной навигации, известный под названием AutoNav, был 

испытан в космической миссии Deep Space 1 [1, 2]. 

Заметим, что если угловое расстояние между двумя объектами ориентирами 

близко к 90, то в отличие от случая, навигации по двум и более небесным телам, 

погрешности определения будут примерно одинаковыми во всех направлениях. 

Навигация в пределах системы Земля-Луна становится актуальной задачей в связи 

с началом выполнения космических программ освоения Луны, объявленных США, 

Китаем и Российской Федерацией [3-10]. 

Для навигации в системе Земля-Луна могут систематически использоваться 

следующие три небесных тела: Земля, Луна и Солнце. Эти объекты практически всегда 

видны из любой точки системы Земля-Луна, исключения составляют только небольшие 

области пространства, в котором одно из этих тел закрывает или перекрывает другое.  

Использование в качестве ориентиров других космических тел в системе Земля-

Луны возможно только эпизодически и не отличается от ситуации навигации в 

Солнечной системе. 

Пространственные положения Земли, Луны и Солнца известны с очень высокой 

точностью: положение Луны относительно Земли сегодня известно с точностью лучше 

1 см, а положение Земли относительно Солнца – с точностью лучше 1 м. Поскольку для 

проведения навигационных расчетов обычно используются инерциальные системы 

координат, в центрах которых находится Солнце или Земля, знания относительных 

положений этих небесных тел оказывается достаточно для высокоточного вычисления 

их эфемерид [11-14]. 

Таким образом, погрешность эфемериды x1, будет равна: 

 для Земли и Луны –    x1  1 см; 
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 для Солнца –    x1  1 м. 

Определение видимого положения этих объектов представляет достаточно 

сложную задачу. Угловые размеры Земли в системе Земля-Луна достаточно велики: на 

низких околоземных орбитах (НОО) они превышают 110, на геостационарной орбите 

около 20, с поверхности Луны – около 6. Доля освещенной Солнцем поверхности 

меняется от 0 до 100%. Атмосфера Земли и облачный покров существенным образом 

меняют вид планеты. Современные датчики определения направления на Землю (на 

центр Земли) имеют погрешности –  порядка нескольких минут дуги. 

Луна также является протяженным объектом. Фаза освещения Луны меняется в 

пределах от 0 до 100%. Из-за отсутствия атмосферы очень велик контраст освещенной 

поверхности как в видимом, так и в инфракрасном диапазоне. На поверхности Луны 

присутствуют довольно высокие горы (несколько километров), что делает видимый край 

диска Луны неровным и снижает точность определения направления на Луну по ее краю. 

Современная точность определения направления на центр Луны  также составляет 

минуты дуги. 

Есть перспективные разработки датчиков направления на центр Земли и Луны, 

имеющих погрешность   1". 

Солнце из системы Земля-Луны имеет вид светящегося диска с угловым размером 

около 0,5. Направление на центр Солнца сегодня определяется с точностью порядка 

угловой секунды с помощью оптоэлектронных приборов с узким полем зрения. 

В таблице 1 приведены значения погрешности x2, для Земли, Луны и Солнца. 

Таблица 1. Погрешность  x2, связанная с определением видимого положения. 

Объект Расстояния от КА до 

центра небесного тела, 

км 

Погрешность 

видимого положения 

 для Земли/Луны и 

Солнца, угл. с 

Погрешность 

положения КА 

x2 для 
Земли/Луны и 

Солнца, км 

Земля, НОО 8000 60/1 2,3/0,04 

Земля, из 

окрестностей Луны 
400 000 60/1 120/1,9 

Луна, низкие орбиты 3000 60/1 0,88/0,015 

Луна из окрестностей 

Земли 
400 000 60/1 120/1,9 

Солнце 150 000 000 1 730 
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Как видно из таблицы 1, ∆𝑥1 ≪ ∆𝑥2, соответственно, погрешностью эфемериды 

можно полностью пренебречь. 

Если с борта КА одновременно видны Земля и Луны (такая ситуация реализуется 

почти в любом месте системы Земля-Луна), то определив видимые положения Земли и 

Луны на небе КА может найти мгновенное положение КА в пространстве. Из таблицы 1 

видно, что при использовании датчиков направлений на центры Земли и Луны с 

секундными точностями положение КА будет определяться с километровой 

погрешностью. Возникает потребность в датчиках направлений на центры Земли и Луны 

с соответствующими характеристиками. 

Вероятно, имеет смысл разделить эти датчики Луны на две группы: 

 для лунных высокоорбитальных КА и при перелётах к Луне; 

 для КА на низких лунных орбитах. 

В первом случае наблюдениям доступно практически все обращенное к КА 

полушарие Луны, на ее поверхности видны только достаточно крупные детали рельефа 

(в зависимости от разрешения прибора). При этом освещена только часть поверхности 

Луны, в зависимости от фазы. 

Во втором случае видна небольшая часть поверхности Луны, зато хорошо видны 

детали рельефа и тени от них. 

В обоих случаях для осуществления высокоточной навигации необходима карта 

высот и альбедо поверхности Луны, которая позволит рассчитать форму и положение 

теней на поверхности, а также распределения яркости на освещенной поверхности. 

Для лунных миссий желателен также новый тип датчика направления на центр 

Земли, который работает в условиях наблюдения. Земли «издали». На его 

функционировании не должно сказываться изменение облачного покрова Земли. 

3. Выводы  

За пределами системы Земля-Луна в качестве навигационных объектов могут 

использоваться: 

 Солнце (как и в системе Земля-Луна); 

 планеты; 

 спутники планет; 

 астероиды. 

Погрешности эфемерид x1 планет и спутников имеют следующие величины: 
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 Венера, Земля, Марс – метры; 

 Меркурий – лучше 100 км; 

 Юпитер – 150 км; 

 Сатурн – 300 км; 

 Уран, Нептун, Плутон – более 1000 км; 

 спутники Юпитера (галилеевы) – 230 км; 

 спутники Сатурна (Мимас, Энцелад, Тефия, Диона и Рея) – 240 км. 

 астероиды – 300 / 150 км. 

Средняя погрешность эфемерид астероидов составляет x1  300 км, но среди них 

можно выделить небольшую часть (менее 10%) для которых погрешность эфемерид 

меньше  x1  150 км. 
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