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В данной работе собраны воедино формулы для высокоточного моделирования наблюдений 
различных глобальных навигационных спутниковых систем, принимаемых на низкой 
околоземной орбите. На основе разработанной модели наблюдений проведено уточнение орбиты 
космического аппарата. Результат сравнивался с синтетическими измерениями, полученными 
зарубежным программным обеспечением на основе реальных данных космического проекта 
GRACE. Среднее отклонение в определении местоположения космического аппарата составило 
18 мм, что подтверждает корректность описанной модели наблюдений.

DOI: 10.31857/S0023420624050016, EDN: IINYKM

ВВЕДЕНИЕ

В науке и технике с каждым годом растет ин-
терес к спутниковым системам глобального по-
зиционирования [1]. Данная технология находит 
свое применение во многих сферах жизнедея-
тельности человека, в том числе — в научно-тех-
нической. Особенно важную роль спутниковые 
навигационные системы играют в космических 
проектах, направленных на дистанционное зон-
дирование Земли. Например, опыт работ косми-
ческих геодезических проектов CHAMP, GRACE 
и GOCE показал, что для прецизионного опре-
деления параметров гравитационного поля Зем-
ли необходимо определять абсолютное местопо-
ложение космического аппарата (КА) на низкой 
околоземной орбите с точностью до нескольких 

сантиметров [2]. Такую точность на орбите мож-
но обеспечить с помощью глобальных навигаци-
онных спутниковых систем (ГНСС) [3, 4]. Они 
позволяют выполнять баллистические и нави-
гационные задачи с высокой надежностью, в 
том числе и для низкоорбитальных космических 
аппаратов. К таким системам относят системы 
GPS, ГЛОНАСС, Galileo и BeiDou. Их характе-
ристики представлены в табл. 1. С их помощью 
можно с высокой точностью решать задачу на-
вигации не только наземных приемников, но и 
космических аппаратов, находящихся на низкой 
околоземной орбите (НОО). С меньшей точно-
стью можно определять средние (СОО), геоста-
ционарные (ГСО), наклонные геосинхронные 
(НГСО), высокоэллиптические (ВЭО), и даже 
окололунные орбиты [5].

Таблица 1. Характеристики глобальных навигационных спутниковых систем

GPS GLONASS Galileo BeiDou
Тип орбиты СОО СОО СОО СОО ГСО НГСО
Кол-во спутников 31 24 24 27 5 3
Наклонение, град 55 64.8 56 55 0 55
Высота, тыс. км 20.2 19.1 23.2 21.5 35.8 35.8
Период орбиты 11 ч 58 мин 11 ч 16 мин 14 ч 04 мин 12 ч 53 мин 24 ч 00 мин 24 ч 00 мин



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

ЗАПЕВАЛИН404

Для того чтобы корректно обработать инфор-
мацию, приходящую с различных навигационных 
спутников, и получить устойчивое и высокоточ-
ное навигационное решение, необходимо пра-
вильным образом составить модель наблюдений 
ГНСС [6, 7]. Данная модель содержится во всех 
методах дифференциального уточнения орбиты и 
является ключевым фактором (наряду с моделью 
сил, действующих на движение КА), влияющим 
на точность определения абсолютных координат 
бортового приемника низкоорбитального косми-
ческого аппарата (НКА). В работах, посвящен-
ных данной проблематике, обычно приводится 
перечисление эффектов модели наблюдений, ко-
торые были учтены при ее составлении. Для того 
чтобы понять, какое именно влияние оказывает 
тот или иной эффект, необходимо провести до-
полнительные поиски литературы по каждому из 
них. В зарубежной литературе представлен ряд 
работ, в которых модель наблюдений ГНСС опи-
сана комплексно [8–10]. Однако в этих работах 
опускаются детали о некоторых эффектах модели 
наблюдений, приобретающих свою значимость 
только при высокоточных расчетах.

Кроме того, при выполнении комбинирован-
ных наблюдений ГНСС, т.е. с использованием 
различных навигационных спутниковых систем, 
возникает необходимость учитывать особенности 
каждой системы по отдельности. В частности, 
система ГЛОНАСС, в отличие от систем GPS и 
Galileo, основана на частотном распределении 
каналов, что необходимо учитывать при чтении 
и обработке измерений. В данной работе приво-
дится модель наблюдений ГНСС, учитывающая 
использование различных систем спутниковой 
навигации. Данная модель была опробована на 
имитационных и реальных измерениях низко-
орбитального космического аппарата и показала 
свою состоятельность для получения высокоточ-
ного баллистико-навигационного решения.

КООРДИНАТНО-ВРЕМЕННОЕ 
ОБЕСПЕЧЕНИЕ

Для рассмотрения движения КА и расчета 
возмущающих ускорений необходимо обозна-
чить системы координат и времени, а также свя-
зывающие их преобразования.

Системы времени
На сегодня, для высокоточного моделирова-

ния движения искусственных спутников Земли 
требуется использовать следующие основные 
шкалы времени.

Международное атомное время TAI (франц. 
Temps Atomique International) — представляет 
собой практическую реализацию равномерной 
шкалы времени, основанной на атомных часах. 
Отличается от земного времени на постоянное 
смещение в 32.184 с.

Всемирное координированное время UTC 
(англ. Coordinated Universal Time) — атомная 
равномерная шкала времени, отличающаяся от 
TAI на целое число секунд, называемых висо-
косными секундами.

Каждая навигационная система работает в 
собственной шкале времени, основанной на на-
циональном атомном стандарте. Шкалы време-
ни всех спутников одной системы синхронизи-
руются наземным пунктом управления, а вели-
чина смещения шкал относительно друг друга 
передается в навигационном сообщении.

Система времени GPST глобальной навига-
ционной спутниковой системы GPS берет нача-
ло своего отсчета с 6.I.1980 и представляет собой 
равномерную шкалу времени, т.е. не содержит 
скачков в виде високосных секунд. Эпоха опре-
деляется номером недели и номером секунды в 
неделе. Российская глобальная навигационная 
система ГЛОНАСС также имеет свою собствен-
ную шкалу времени. В пределах 100 нс она при-
вязана к московскому времени UTC+3 и поддер-
живает эту привязку с помощью водородных ма-
зеров в центральном синхронизаторе ГЛОНАСС. 
В связи с этим шкала подвержена влиянию висо-
косных секунд.

В эфемеридах навигационных спутников и 
массиве наблюдений сигналов ГНСС исполь-
зуются, как правило, собственные шкалы вре-
мени навигационных систем. Однако при обра-
ботке комбинированных измерений (с учетом 
нескольких ГНСС), эфемериды и наблюдения 
чаще всего описывают в единой системе време-
ни — шкале GPST.

Системы координат
Для определения местоположения КА в про-

странстве необходимо задать систему координат, 
в которой он движется. На сегодня для прило-
жений околоземной космонавтики используют-
ся две ключевые системы координат: земная и 
небесная.

Международная земная система отсчета (англ. 
International Terrestrial Reference System, ITRS) — 
это геоцентрическая система координат с нача-
лом отсчета в центре масс Земли. Ось Z системы 
ITRS в пределах 30 мс дуги совпадает с условным 
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международным началом (англ. Conventional 
International Origin, CIO), что является средним 
положением земного полюса по измерениям на 
интервале с 1900 по 1905 гг. [11]. Ось Х лежит в 
плоскости Гринвичского меридиана и экватора, 
ось Y лежит в плоскости меридиана с долготой 
90° и дополняет систему осей до правой тройки.

Также существует Геоцентрическая небес-
ная система отсчета (GCRS). Начало отсчета в 
системе координат GCRS находятся в центре 
масс Земли, однако ее оси не вращаются вместе 
с Землей. Они «закреплены» относительно уда-
ленных радиоисточников (квазаров), а сама си-
стема отсчета движется вокруг барицентра Сол-
нечной системы.

Помимо этих двух основных систем суще-
ствуют локальные системы координат, жестко 
связанные с космическим аппаратом. Речь об их 
преобразовании в инерциальную систему GCRS 
пойдет в следующем разделе.

МОДЕЛИРОВАНИЕ ИЗМЕРЕНИЙ 
ГЛОБАЛЬНЫХ НАВИГАЦИОННЫХ 

СПУТНИКОВЫХ СИСТЕМ
В настоящий момент существует два основ-

ных типа наблюдений с навигационных спутни-
ков (НС): кодовые и фазовые. Они различают-
ся способом получения измерений и величиной 
ошибки. Модель наблюдений для кодовых и фа-
зовых измерений, соответственно, выглядит сле-
дующим образом:
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где Pl
h — кодовое измерение (псевдодальность); 

Ll
h — фазовое измерение (псевдофаза); l

h — ге-
ометрическое расстояние между центрами масс 
НС в момент передачи сигнала и НКА в момент 
приема; ah — смещение фазового центра антен-
ны НС относительно центра масс; al  — смеще-
ние фазового центра антенны НКА относитель-
но центра масс; I  — влияние ионосферы; c  — 
скорость света в вакууме; δtl  — влияние ошибки 
часов НКА; δt h — влияние ошибки часов НС; 
δtrel  — влияние релятивизма; HCDl  — аппаратур-

ная кодовая задержка НКА (англ. Hardware Code 
Delay); HCDh — аппаратурная кодовая задержка 
НС; HPDl   — аппаратурная фазовая задержка 
НКА (Hardware Phase Delay); HPDh — аппара-
турная фазовая задержка НС; IFBh — смещение 
из-за расхождения частот различных НС (англ.
Inter-Frequency Bias); ISB   — смещение из-за 
расхождения шкал времени различных ГНСС 
(Inter-System Bias); N  — целочисленная неод-
нозначность псевдофазы; λ — длина волны не-
сущей сигнала; δwind up−  — поправка, связанная 
со взаимной ориентацией антенн НС и НКА 
(эффект набега фазы);  — прочие немоделиру-
емые ошибки, включая эффект многолучево-
сти. Все эти эффекты имеют разный вклад в мо-
дель наблюдений, от нескольких сантиметров 
до сотен километров. Поэтому для получения 
высокоточных координат приемника необходи-
мо учитывать даже самые незначительные из 
них. Далее приведены формулы и рекоменда-
ции для расчета каждого из этих эффектов.

Ошибка бортовых часов
Наблюдения ГНСС, доступные наземному 

пользователю, привязываются к шкале навига-
ционной системы, используемой в приемнике 
НКА. При этом ошибки часов НКА обычно оце-
ниваются заранее и приводятся вместе с масси-
вом наблюдений. В таком случае пользователю 
остается лишь учесть эту поправку при расче-
те модели наблюдений, как показано в форму-
ле (1). Если же ошибки часов НКА неизвестны, 
то следует включить их в число уточняемых па-
раметров, наряду с вектором состояния НКА. 
Моделирование ошибки часов НКА при  этом 
осуществляется по следующей формуле [12]:

	 δt a a t t a t tl i i m i
m

, ,= + −( ) + … + −( )0 1 0 0 	 (2)

где ti  — эпоха, на которую вычисляется поправ-
ка часов относительно эпохи t0 ; a  — полиноми-
альные коэффициенты. В данном выражении не 
учитывается периодическое изменение ошибки 
часов, «вызванное» Общей теорией относитель-
ности. Речь об этом пойдет в этом разделе ниже. 
Коэффициенты a0  и a1  называются отклонени-
ем фазы и частоты часов соответственно. Имен-
но эти коэффициенты чаще всего принято уточ-
нять, пренебрегая остальными порядками в вы-
ражении (2). Моделирование прогнозирования 
этих коэффициентов осуществляется с помощью 
белого гауссовского шума.
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Ошибки часов НС содержатся в специ-
альных каталогах, предоставляемых между-
народной службой ГНСС (англ. International 
GNSS Service — IGS, https://igs.org) и россий-
ским информационно-аналитическим центром 
ГЛОНАСС (https://glonass-iac.ru) в формате SP3 
и CLK. Получение ошибки часов из каталога мо-
жет осуществляться путем интерполирования. 
Для получения высокоточных результатов следу-
ет брать каталоги ошибок часов с наименьшим 
шагом по времени.

Решение светового уравнения
Величина l

h  в формуле (1) представляет со-
бой геометрическое расстояние между центрами 
масс НС в момент времени передачи сигнала и 
НКА в момент времени приема сигнала. На 
практике известен только момент времени при-
ема, а момент передачи сигнала необходимо вы-
числять. Отсюда возникает следующее уравне-
ние, названное световым из-за задержки свето-
вого сигнала:

	   l
h

l h l
h

l l
h

t

t t t dt, ,( ) = ( ) + ∫ 
0

∆

	 (3)

где l
h

l ht t,( ) — геометрическое расстояние между 
центрами масс НС в момент передачи сигнала и 
НКА в момент приема; l

h
lt( ) — геометрическое 

расстояние между центрами масс НС и НКА в 
момент приема; l

h — производная по времени 
геометрического расстояния между центрами 
масс НС и НКА; Dt — время полета сигнала от 
НС к НКА. В левой части уравнения находится 
геометрическое расстояние, участвующее в мо-
дели наблюдений. Однако вычислить его затруд-
нительно, т.к. второе слагаемое правой части 
остается неизвестным. Поэтому существует 
специальная процедура, называемая определе-
нием световой задержки сигнала, которая позво-
ляет определить момент времени передачи сиг-
нала с НС и его координаты в этот момент. При 
этом время приема сигнала определяется в шка-
ле времени навигационной системы, так же, как 
и координаты НС.

Решение осуществляется с помощью итера-
тивного алгоритма, схема которого приведена 
на рис. 1. На вход алгоритма подается измере-
ние псевдодальности. Рассчитывается задержка 
сигнала по формуле:

	 δt
R

cdelay
start= , 	 (4)

где Rstart  — наблюдение; c — скорость света в 
вакууме.

Чтобы найти время передачи сигнала, задерж-
ка вычитается из времени приема сигнала. На 
момент передачи сигнала находятся координаты 
НС по его эфемеридам. После этого вычисляется 
геометрическое расстояние между НС в момент 
передачи и НКА в момент приема сигнала. Эта 
модельная величина сравнивается с измерением, 
поступившим на вход итеративного алгоритма 
Rstart . Если эти два расстояния совпадают в пре-
делах достаточно малой величины, то алгоритм 
завершается. Если же нет, то найденная модель-
ная псевдодальность поступает на вход алгорит-
ма, в уравнение (4), и процедура повторяется до 
тех пор, пока начальное и конечное геометриче-
ские расстояния не совпадут в пределах доста-
точно малой величины. После завершения алго-
ритма становится известен истинный момент пе-
редачи сигнала и координаты НС на эту эпоху.

Смещение фазового центра антенны спутника 
глобальной навигационной спутниковой системы

Поскольку центр масс навигационного спут-
ника отстоит от фазового центра антенны на 
несколько десятков сантиметров, необходимо 
учитывать этот эффект в модели наблюдений. 
Смещение фазового центра антенны из уравне-
ния (1) вычисляется по следующей формуле:
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где rl  и rh  — вектора положения НКА и НС в 
системе GCRF. Вектор PCO (англ. Phase Center 
Offset) обозначает смещение номинального цен-
тра антенны относительно центра масс космиче-
ского аппарата. Вектор PCV (англ. Phase Center 
Variation) представляет собой смещение факти-
ческого фазового центра антенны относительно 
номинального в зависимости от угла θ  — угла 
между вектором НС – НКА и надиром.

Вектора PCO для НС предоставляются Меж-
дународной службой ГНСС (IGS) в виде файла 
формата ANTEX с расширением «.atx». Вектор 
PCO приведен для каждого существовавшего 
когда-либо НС и находится в системе коорди-
нат, жестко связанной со спутником. В этой си-
стеме координат ось Z направлена в центр Зем-
ли, ось X находится в плоскости, проходящей че-
рез ось Z и Солнце, а ось Y дополняет правую 



	 Моделирование комбинированных наблюдений	 407

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

тройку векторов. В этом же файле находятся па-
раметры для расчета вектора PCV. Направление 
вектора PCV совпадает с направлением вектора 
НС – НКА, а длина вектора рассчитывается в за-
висимости от угла отклонения от надира.

Поскольку вектора PCO и PCV изначально 
предоставляются в системе координат спутни-
ка SRF (англ. Satellite Reference Frame) и зависят 
от его ориентации, необходимо преобразовать 
их в инерциальную систему координат GCRF. 
Сделать это не составляет труда, поскольку ори-
ентация НС относительно стабильна. Преоб-
разования производятся согласно следующим 
выражениям.

Вначале вычисляются единичные векторы си-
стемы координат спутника в системе GCRF:
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Рис. 1. Процедура вычисления световой задержки ГНСС сигнала для НКА. Наверху изображен ГНСС-спутник в 
разные моменты времени. Положение НС определяется путем численного интегрирования дифференциальных урав-
нений движения (propagation) с известными начальными условиями в некоторый момент времени tpast. Внизу изобра-
жен низкоорбитальный космический аппарат в момент времени trec, где trec – время приема сигнала. Вычисляется 
расстояние R0, задержка сигнала δtdelay

1  и определяется положение НС на момент времени t t ttr
est

rec delay
,1 1   ,  

где ttr
est ,1 – потенциальное время отправки сигнала. Данная процедура повторяется итеративно, пока не будет со-

блюдено одно из условий. Либо две последние вычисленные задержки, либо два последних расстояния должны 
совпадать в пределах малой величины e. После этого можно считать, что последний вычисленный момент времени 
ttr
est есть оценка истинного момента времени отправки сигнала ttr

true.
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где rh  — вектор положения НС в системе GCRF, 
r


 — вектор положения Солнца в системе 
GCRF. Затем из них составляется матрица пово-
рота из системы SRF в систему GCRF:
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Смещение фазового центра антенны 
низкоорбитального космического аппарата 

и  эффекты многолучевости
Смещение фазового центра антенны НКА на-

ходится схожим образом:
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Однако в случае с НКА ориентация может 
изменяться непредсказуемым образом. Поэто-
му при обработке измерений ГНСС необходи-
мо также иметь файлы ориентации НКА. Чаще 
всего они представляются таблицей по времени 
кватернионов поворота локальной системы ко-
ординат НКА относительно системы GCRF. В 
случае спутников проекта GRACE система SRF 
определяется следующим образом. Ось  X на-
правлена на спутник-компаньон, ось Z направ-
лена в надир, ось Y дополняет систему до правой 
тройки векторов.

Преобразование из системы координат спут-
ника SRF в систему координат GCRF происхо-
дит с помощью файлов ориентации НКА. Пере-
вод в инерциальную систему координат вектора 
PCO осуществляется следующим образом:
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где Q Q Q Q Q Q= { } = { }0 1 2 3 0 123, , , ,Q  — кватернион 
ориентации; ⊗  — кватернионное умножение.

Данные о смещении фактического фазо-
вого центра антенны НКА (вектора PCV) не 
всегда бывают доступны. Для этого требуется 
проведение наземных предполетных техниче-
ских испытаний, в ходе которых оцениваются 

характеристики бортовой антенны и априорная 
величина PCV. Реальная величина PCV на орби-
те может отличаться из-за специфических кос-
мических условий. Ее оценка может быть осу-
ществлена только с помощью метода остаточных 
невязок, т.е. когда все другие эффекты модели 
наблюдений максимально учтены. В случае, если 
информации о величине PCV для НКА нет, сле-
дует относить ее к шуму измерений. Величина 
вектора PCV составляет примерно 2…3 мм.

Также к шуму измерений можно отнести эф-
фект многолучевости. Данный эффект вызван 
непрямым распространением сигнала между НС 
и НКА. В космическом пространстве это может 
происходить только из-за переотражения сигна-
ла от солнечных панелей КА или других его ча-
стей. При конструировании космического аппа-
рата, для принимающей антенны, как правило, 
исключаются такие эффекты.

Как видно, из уравнений (5)–(9), для опреде-
ления эффектов смещения фазовых центров ан-
тенн необходимо знать кватернионы ориентации 
КА. Поэтому для высокоточного определения 
параметров движения КА важно совершенство-
вать методы определения ориентации КА [13].

Задержка распространения сигнала 
в ионосфере

Ионосферу образуют верхние слои земной 
атмосферы, в которой газы частично ионизова-
ны под влиянием ультрафиолетового и рентге-
новского солнечного излучения. При высоких 
частотах основную роль в распространении ра-
диоволн играют свободные электроны. Число 
электронов в кубическом метре (т.е. плотность 
электронов) изменяется сложным образом с вы-
сотой над поверхностью Земли. Распределение 
плотности электронов зависит от времени суток, 
времени года, уровня солнечной активности. 
Ионосферной рефракцией называется разница 
между измеряемым и истинным расстоянием. 
Рефракция в ионосфере сводится к изменению 
длины пути луча в атмосфере. Незнание коли-
чества свободных электронов на пути волны в 
ионосфере определяет ошибки вычисления за-
держки сигнала. Поскольку орбиты НКА име-
ют высоты от 160 до 2000 км, а максимум плот-
ности ионосферы приходится на высоты от 250 
до 400 км, то для сигналов ГНСС, принимаемых 
НКА, особенно важно учитывать ионосферную 
поправку за рефракцию.

При определении орбиты с помощью ГНСС 
часто используется специальная комбинация 
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измерений, полученных на двух разных частотах. 
Составить ее можно следующим образом:
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где PIF— комбинация фазовых измерений L1  и 
L2  на частотах f1  и f2 , свободная от ионосферы 
(Phase Ionosphere Free); CIF— аналогичная ком-
бинация кодовых измерений (Code Ionosphere 
Free). Данная комбинация позволяет избавиться 
от влияния ионосферного члена первого поряд-
ка. Остаются лишь члены более высокого поряд-
ка, максимальная величина которых может со-
ставлять до 1 см. Если считать дисперсии по-
грешностей одиночных измерений на обеих 
частотах равными, то среднее квадратическое от-
клонение (СКО) погрешности безионосферной 
комбинации будет в три раза больше СКО по-
грешности исходных измерений. С учетом мало-
го шума фазовых измерений данное увеличение 
погрешности комбинации PIF не играет суще-
ственной роли. Именно поэтому эту комбина-
цию чаще всего используют для устранения вли-
яния ионосферы. Однако стоит учесть, что дан-
ная комбинация содержит в себе влияние 
фазовых неоднозначностей. Причем в этой ком-
бинации неоднозначности на двух частотах 

выражаются единым нецелочисленным членом. 
Опуская влияние других поправок, выражение 
для него можно записать следующим образом:
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Для работы в режиме одиночных измерений, 
а также для алгоритмов определения фазовых 
скачков может потребоваться вычисление ионос-
ферной поправки. Она рассчитывается соглас-
но ионосферным картам, полученным центром 
анализа Международной службы ГНСС. Данные 
карты представляют общее содержание электро-
нов в ионосфере (TEC, Total Electron Content) 
для сигнала, испускаемого в зенит из точки на 
поверхности Земли (ZTEC, Zenith TEC). Данный 
формат имеет название IOnosphere map Exchange 
format (IONEX). Описание данного формата по-
зволяет интерполировать значения TEC по сет-
ке карты и по времени для нахождения наиболее 
близкого значения ZTEC. Однако в реальности 
требуется находить общее содержание электро-
нов на пути НС – НКА (STEC, Slant TEC). Для 
этого применяется следующая формула:

	 STEC ZTEC= ( ) ×M z , 	 (12)

где M z( )  — картирующая функция, зависящая 
от зенитного угла  z  (рис. 2).

ZTEC

HC

Эффективный
ионосферный
слой

Орбита НКА

НКА

Z

O Центр Земли

Rl

RI

Рис. 2. Схема учета ионосферной задержки для системы НКА – НС.
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В работе [14] предлагается следующая схема 
по расчету картирующей функции для случая, 
при котором приемник находится на низкоорби-
тальном космическом аппарате. В ней использу-
ются две модели картирующих функций для 
z < 45  и z ≥ 45 . Модель тонкого ионосферного 
слоя, которая подходит для z ≥ 45 , описывается 
формулой:
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где Rl — расстояние от центра Земли до НКА;  
RI ,1 — расстояние от центра Земли до эффектив-
ной высоты ионосферы, согласно выраже-
нию (15). В случае z < 45 картирующая функция 
выглядит так:
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Эффективная высота ионосферы для этих 
двух моделей ( hI ,1  и hI ,2 ) рассчитывается так:
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	 (15)

где R⊕  — средний радиус Земли; hl  — высота ор-
биты НКА (разница радиус-вектора НКА и сред-
него радиуса Земли); F107  — индекс солнечной 
активности, который находится, например, из 
файла космической погоды Центра космических 
стандартов и инноваций (https://ai-solutions.
com/_help_Files/cssi_space_weather_file.htm).

Величина ZTEC  определяется с помощью 
ионосферных карт IONEX. Для ее расчета нахо-
дятся сферические координаты точки I , т.е. 
точки пересечения эффективного ионосферного 
слоя и линии НКА – НС. Стоит также учесть, 

что с помощью ионосферных карт можно найти 
общее содержание электронов для эффективной 
высоты ионосферы в 450 км. Однако на практи-
ке оказывается, что орбита НКА зачастую нахо-
дится выше пика ионосферной концентрации. 
Чтобы учесть данный эффект, необходимо оце-
нить поправочный коэффициент  α , который 
представляет из себя отношение вертикального 
содержания электронов, начиная с высоты эф-
фективного ионосферного слоя к общему верти-
кальному содержанию электронов, начиная с 
поверхности Земли. Такой коэффициент можно 
вычислить следующим образом:
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где h0  — высота пика ионосферной концентра-
ции электронов; hI  — эффективная высота ио-
носферы, которая определяется выражени-
ем (15); H  — масштабный фактор, характеризу-
ющий кривую зависимости концентрации от 
высоты. Данные величины можно определять из 
различных атмосферных моделей, например, из 
модели ионосферы IRI2016 [15]. Однако эти дан-
ные не обладают достаточно высокой точностью, 
и на практике коэффициент  α  чаще просто оце-
нивается в процессе уточнения орбиты наряду с 
другими параметрами.

Релятивистский эффект
Релятивистские эффекты можно разделить на 

слагаемые:
	 c trel h clock l clock gravδ δρ δρ δρ= − + +, , . 	 (17)

Первое слагаемое здесь описывает релятиви-
стские эффекты ухода бортовых часов на НС от-
носительно опорной шкалы времени, например, 
GPST. Общая теория относительности предска-
зывает эффект ускорения часов на высоте орбит 
ГНСС, а специальная теория относительности — 
эффект замедления часов. Оба этих эффекта уже 
учтены для часов ГНСС путем смещения часто-
ты часов. Однако из-за эллиптичности орбит НС 
необходимо вводить дополнительную поправку. 
Эта поправка может быть описана следующей 
формулой:

	 δρh clock c r v, , ,= ( )−2 1   	 (18)

где r  — радиус-вектор спутника; v  — вектор 
скорости спутника; c  — скорость света в вакуу-
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ме. Данное выражение было получено в рамках 
Кеплеровской модели сил [16].

Второе слагаемое формулы  (17) описывает 
поправку за уход бротовых часов НКА относи-
тельно опорной шкалы времени. Для часов на 
низкой околоземной орбите оказывается суще-
ственным влияние нецентральной части грави-
тационного поля Земли, поэтому выражение (18) 
оказалось бы неприменимым. В общем случае 
поправка для НКА представляется в следующем 
виде [13]:

	 δρl clock GL c
v

c
U
c

dt, ,= − −






⋅∫

2

2
	 (19)

где U  — гравитационный потенциал Земли в 
точке КА; v  — модуль скорости КА; LG  — без-
р а з м е р н ы й  к о э ф ф и ц и е н т ,  р а в н ы й 
6 969290134 10 10. ⋅ − , характеризующий масштаб 
шкалы времени. Численное интегрирование 
уравнения (19) можно проводить вместе с инте-
грированием уравнений движения НКА на за-
данный интервал времени. Размер релятивист-
ской поправки может достигать 2 нс. Данная по-
правка обладает периодическим характером 
изменения с главной гармоникой, равной пери-
оду орбиты КА, и вспомогательной — в полови-
ну периода орбиты.

Из-за эффекта задержки распространения 
света при прохождении вблизи массивного тела, 
известного также как эффект Шапиро [17], воз-
никает третье слагаемое в формуле (17):

	 δρ µ ρ
ρgrav

h l

h lc
r r
r r

= + +
+ −







⊕2
2 ln , 	 (20)

где µ⊕  — гравитационный параметр Земли;  
2

2
µ⊕

c
 — гравитационный радиус Шваршильда;  

rh — геоцентрическое расстояние до НС; rl — ге-
оцентрическое расстояние до НКА; ρ — рассто-
яние между НКА и НС.

Эффект набега фазы
Фазовые измерения зависят от взаимной ори-

ентации антенн приемника и навигационного 
спутника и от положения в пространстве их ли-
нии видимости. Суть эффекта можно описать 
следующим образом. Если представить, что рас-
стояние между КА и НС зафиксировано, а НС 
поворачивается вокруг своей оси Z на 360°, то 
измерение фазы при этом изменится на один 

цикл, соответствующий 19  см для частоты L1. 
Это происходит из-за правосторонней поляри-
зации сигнала, который излучают НС. Данный 
эффект в иностранной литературе принято на-
зывать wind-up эффектом. Его можно рассчитать 
по следующим формулам:
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	 (21)

где rl  и rh  — радиус-векторы НКА и НС соответ-

ственно; x y zh h h, ,( )  — единичные вектора ло-
кальной системы координат НС, речь о которой 
шла в предыдущих разделах; x y zl l l, ,( )  — еди-
ничные вектора системы координат антенны 
НКА (ARF); λ  — длина волны несущего сигна-
ла; δρ prev  — поправка на предыдущий момент 
времени. На первую эпоху N  полагается равной 
нулю. Система координат ARF зависит от кон-
кретного проекта НКА. В данной работе, на при-
мере спутника GRACE-A, система координат 
НКА задается следующим образом:

	
X Y
Y X
Z Z

ARF SRF

ARF SRF

ARF SRF

= −
= −
= −


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


,
,
,

	 (22)

где SRF  — система координат, описанная в раз-
деле «Смещение фазового центра антенны низко-
орбитального КА и эффекты многолучевости».

Аппаратурные задержки
Поскольку передача и прием сигнала ГНСС 

ведутся на двух, трех частотах одновременно, ап-
паратура передающего и принимающего спутни-
ков должна обеспечивать абсолютную синхро-
низацию в обработке этих сигналов. Однако на 
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практике добиться такой синхронности очень 
сложно. Отсюда возникают аппаратурные за-
держки HCD (Hardware Code Delay), также име-
нуемые DCB (Differential Code Bias). Эти задерж-
ки исключаются при использовании безионос-
ферной комбинации измерений (10). В режиме 
одиночных измерений существует ряд методов 
по их определению [18]. Для навигационных 
спутников наиболее удобным методом нахож-
дения данных поправок представляется исполь-
зование модели ионосферы в формате IONEX, 
предоставляемой IGS. Величины поправок DCB 
определяются вместе с величинами TEC ионос-
феры и предоставляются для каждого НС в на-
носекундах. Значения аппаратурных задержек 
для двух рабочих частот НС вычисляются по 
формулам:
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	(23)

где L1 1= ν  и L2 2= ν  — две разные частоты из-
мерений; Db — величина поправки из файла 
IONEX в наносекундах. Аналогичные задерж-
ки возникают и для фазовых измерений, в этом 
случае они именуются как HPD (Hardware Phase 
Delay). В последнее время для обозначения 
всех  видов задержек для всех различных ти-
пов  наблюдений используется термин OSB 
(Observed Specific Bias), а служба IGS пре
доставляет специальные файлы для учета OSB- 
задержек.

Если аппаратурную задержку приемника тре-
буется оценить отдельно от шума, то это можно 
сделать по формулам из работы [19]:
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где Dbl — DCB-задержка приемника; Dbh,i — 
DCB-задержка НС; narc  — количество дуг види-
мости каждого НС (временной интервал, на ко-
тором НС находится в зоне видимости НКА без 
перерыва); nobs  — количество наблюдений в дуге 
видимости НС; L ij1,  и L ij2,  — фазовые наблюде-

ния на двух частотах (в метрах); P ij1,  и P ij2,  — ко-
довые наблюдения на двух частотах (в метрах); 
σTEC,ij  — стандартное отклонение величины 
TEC, которое находится в файле IONEX. Для 
спутника GRACE-A данная задержка составля-
ет — 19.224 нс [20].

Межчастотное смещение
Сигналы GPS основаны на методе мно-

жественного доступа с кодовым разделением 
(CDMA-сигналы). Каналы передачи в таком 
случае имеют общую полосу частот, но разные 
кодирующие последовательности. Однако на-
блюдения несущей фазы и псевдодальности 
ГЛОНАСС основаны на методе множествен-
ного доступа с разделением каналов по частоте 
(FDMA-сигналы). Каждый спутник ГЛОНАСС 
имеет одинаковые кодирующие последователь-
ности, но передает на разных частотах, соответ-
ствующих своему частотному каналу. Причем 
канал может быть одинаковым у двух НС, нахо-
дящихся с противоположных сторон Земли. Ча-
стоты несущих для конкретного спутника опре-
деляются следующими выражениями:
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где G1  и G2  — две основные частоты 
ГЛОНАСС, на которых излучает каждый спут-
ник; n  — номер частотного канала. Каналы с 
номерами –5, –6 и, в некоторых случаях 7, ис-
пользуются для НС, проходящих тестирование 
и отладку. На практике между измерениями от 
спутников с разделением каналов по частоте 
возникают IFB-смещения (Inter-Frequency 
Bias), связанные с аппаратурными задержками 
при обработке различных частот. Эти задержки 
могут достигать 4 нс [21], поэтому правильное 
моделирование поправок IFB — это критически 
важный этап при обработке ГЛОНАСС-измере-
ний. В работе [21] был проведен анализ методов 
оценки поправки IFB. Среди методов 
предлагалось:
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•  пренебрежение поправкой IFB и включе-
ние ее в оценку ошибки часов приемника;

•  оценка IFB для спутников с одинаковым 
частотным каналом;

•  ценка IFB для каждого спутника ГЛОНАСС.
Анализ показал, что поправки IFB могут не 

совпадать строго для одного и того же частотно-
го канала. Поэтому предпочтительным оказыва-
ется последний метод, в котором выбирается 
опорный спутник (желательно с нулевым частот-
ным каналом) и в список уточняемых параме-
тров дополнительно вводится n − 1  (где n  — 
число наблюдаемых ГЛОНАСС спутников) чис-
ло параметров DIFB, описывающих смещение 
сигнала во времени относительно опорного 
спутника. Поправка IFB при этом считается по-
стоянной на всем временном интервале для каж-
дого спутника.

Межсистемное смещение
При обработке данных, полученных с помо-

щью разных глобальных навигационных спут-
никовых систем, возникает необходимость 
в учете параметра межсистемного смещения 
(ISB). Это смещение связано с особенностями 
приемников различных типов навигационных 
систем. Но и для одного и того же типа прием-
ника ISB-параметр может незначительно от-
личаться из-за задержек, вызванных антенной, 
кабелем или тепловыми эффектами в бортовой 
аппаратуре. В настоящее время в большинстве 
ГНСС-приложений поправка ISB оценивается 
либо как постоянная величина, либо как кусоч-
но-непрерывная на интервале в 30 мин. Также 
можно моделировать данное смещение белым 
гауссовским шумом [22]. Поправка ISB для ка-
ждой пары спутниковых систем вносится в чис-
ло уточняемых параметров и оценивается вме-
сте с вектором состояния НКА.

УТОЧНЕНИЕ ОРБИТЫ 
ПО КОМБИНИРОВАННЫМ 

НАБЛЮДЕНИЯМ

Ниже приводятся результаты эксперимен-
та определения орбиты по совместным модель-
ным наблюдениям GPS/ГЛОНАСС с целью де-
монстрации разработанной модели наблюдений. 
Для этого было разработано специальное про-
граммное обеспечение (ПО) LOIS [23], позво-
ляющее уточнеть орбиту космического аппарата 
по данным глобальных навигационных спутни-
ковых систем. В основе данного ПО лежит метод 

дифференциального уточнения орбиты — обоб-
щенный фильтр Калмана. В этом методе изме-
рения ГНСС поступают на вход фильтра после-
довательно, со временем. Исходя из априорной 
оценки вектора состояния КА составляется мо-
дель наблюдений, как это описано в предыду-
щем разделе. Затем на основе сигнала рассогла-
сования между наблюдениями и моделью вычис-
ляется апостериорная оценка вектора состояния. 
Эта оценка используется в качестве априорной 
на следующую эпоху с измерениями ГНСС. За-
тем цикл повторяется заново, пока не закончат-
ся наблюдения.

Эксперимент по уточнению орбиты про-
водился на примере синтетических GPS/
ГЛОНАСС-измерений геодезического спутни-
ка GRACE-A. Проект GRACE 2002–2017 (англ. 
Gravity Recovery And Climate Experiment) — со-
вместная спутниковая миссия, целью которой 
было изучение гравитационного поля Земли и 
его временных вариаций, Национального управ-
ления по аэронавтике и исследованию космиче-
ского пространства (NASA) и Германского цен-
тра авиации и космонавтики. Проект состоял из 
двух спутников, расположенных на практиче-
ски одной и той же низкой околоземной орби-
те и разнесенных на ней на расстояние в 220 км. 
Околополярная орбита спутников GRACE-A и 
GRACE-B имела наклонение 89.6° и высоту, ко-
леблющуюся от 497 до 521 км. Модель движения 
НКА GRACE-A, использующаяся в данном экс-
перименте, представлена в табл. 2.

Поскольку разработанную модель измерений 
необходимо было проверить и сравнить с анало-
гами, а получение реальных комбинированных 
измерений GPS/ГЛОНАСС затруднительно, 
для моделирования наблюдений было примене-
но зарубежное ПО Bernese [24], которое исполь-
зует реальные данные космического проекта. 
Данное ПО позволяет создавать синтетические 
измерения с учетом различных эффектов моде-
ли движения и наблюдений, а также с исполь-
зованием различных навигационных спутни-
ковых систем. ПО Bernese создавалось группой 
докторов наук Бернского университета и прошло 
проверку временем, поэтому сравнение модели 
измерений из данной работы и метода модели-
рования наблюдений в ПО Bernese оказывается 
крайне полезным. При моделировании наблю-
дений в ПО Bernese использовалась модель дви-
жения КА, аналогичная описанной выше. Тем 
не менее допускается наличие рассогласования 
в численном интегрировании уравнений движе-
ния на уровне 1…2 мм на интервале в 10 с. Для 
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уточнения орбиты использовались фазовые из-
мерения, содержащие шум со среднеквадратиче-
ским отклонением 2 мм. Измерения моделиро-
вались с частотой 0.1 Гц. Также нужно уточнить, 

что ПО Bernese не способно моделировать эф-
фект начальных фазовых целочисленных неод-
нозначностей (только эффект пропуска циклов), 
поэтому с помощью ПО  LOIS в наблюдения 
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Рис. 3. Среднее невязок (O – C) эксперимента по определению орбиты спутника GRACE A по безионосферной 
комбинации синтетических фазовых измерений систем GPS/ГЛОНАСС.

Таблица 2. Описание модели движения и уточняемых параметров

Модель Параметры / необходимые действия
Модель гравитационного поля EGM2008, до степени и порядка 360
Эфемериды третьих тел JPL DE430
Твердые и полярные приливы IERS2010
Океанические приливы IERS2010, FES2004
Океанические полярные 
приливы IERSE2010, Desai

Релятивизм IERS2010,
ОТО, эффект Лензе – Тирринга, прецессия де Ситтера

Давление солнечного излучения
Разбиение поверхности НКА на участки с заданной площадью, ори-
ентацией, а также постоянными коэффициентами отражения и 
зеркальности

Атмосферное торможение С заданным постоянным баллистическим коэффициентом.
Расчет плотности атмосферы по модели NRLMSISE-00

Метод численного 
интегрирования Метод Рунге – Кутты 4-го порядка

Уточняемые параметры Три компоненты радиус-вектора НКА, три компоненты вектора скоро-
сти НКА, параметры фазовых неоднозначностей
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были дополнительно введены случайные цело-
численные параметры, постоянные для каждой 
дуги видимости НС. Таким образом, вектор 
уточняемых параметров в данном эксперимен-
те содержал трехмерные координаты и скорости 
КА, а также параметры фазовых неоднозначно-
стей. Поправки IFB / ISB считались нулевыми. 
Вместо определения ионосферного коэффици-
ента использовалась безионосферная комбина-
ция фазовых наблюдений. Ошибка часов НКА 
GRACE-A считалась нулевой, поскольку доступ-
ные пользователю измерения уровня  1B уже 
скорректированы за эту поправку.

В качестве критерия для сравнения двух моде-
лей измерений можно использовать оценку невя-
зок между синтетическими наблюдениями и не-
посредственно моделью измерений, так называ-
емых (O – C) невязок. Однако их минимизация 
не гарантирует получения надежного баллисти-
ко-навигационного решения, поскольку одной 
и той же псевдодальности могут соответствовать 
разные наборы координат НКА. В связи с этим, 
следует также обратить внимание на расхожде-
ние уточняемых параметров с истинными. В ка-
честве истинной орбиты спутника GRACE-A в 
настоящем исследовании использовалась оценка 

орбиты Германского центра авиации и космо-
навтики. Кроме того, на основе данной оценки 
моделировались измерения в ПО Bernese.

На рис. 3 изображен график средних невязок 
(O – C). Под средней невязкой здесь понимается 
невязка, усредненная на каждую эпоху по всем 
НС. Таким образом одной эпохе соответствует 
одно число, характеризующее сигнал рассогла-
сования модели измерений и наблюдений. По-
скольку невязки могут иметь и положительные, 
и отрицательные значения, может случиться 
так, что отдельные невязки (O – C) будут иметь 
значительные величины, в то время как сред-
няя невязка будет близка к нулю. Поэтому важ-
но следить и за стандартным отклонением невя-
зок на каждую отдельную эпоху. Средняя вели-
чина стандартного отклонения невязок (O – C) 
на временном интервале 1 сут. составляет 1 см. 
В некоторые эпохи невязки могут резко возрас-
тать из-за появления новых НС с неизвестными 
параметрами фазовых неоднозначностей.

На рис. 4 приведен график трехмерного от-
клонения от эталонного местоположения НКА 
(модуль вектора невязки положения). Средняя 
невязка местоположения составляет 18 мм. Вели-
чина невязок (O – C) и трехмерного положения 
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Рис. 4. Невязка трехмерного положения НКА эксперимента по определению орбиты спутника GRACE A по бези-
оносферной комбинации синтетических фазовых измерений систем GPS/ГЛОНАСС.



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

ЗАПЕВАЛИН416

может объясняться ошибками эфемерид НС и 
шумом измерений. Также не исключается рассо-
гласование в моделях измерений ПО LOIS (об-
работка измерений), ПО Bernese (создание син-
тетических наблюдений) и Германского центра 
авиации и космонавтики, который предоставлял 
эталонную орбиту. Таким образом, сравнение 
разработанной модели с зарубежным программ-
ным обеспечением и реальной орбитой НКА по-
казывает совпадение в пределах 1…2 см. Такая 
точность согласуется с другими зарубежными 
работами по уточнению орбит НКА с помощью 
ГНСС [25, 26].

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
В настоящей работе описан процесс построе-

ния расчетных значений комбинированных на-
блюдений глобальных навигационных спутни-
ковых систем. Приводится описание основных 
формул и выражений для учета всевозможных 
эффектов модели наблюдений ГНСС. Описан-
ная модель прошла тестирование в разработан-
ном отечественном программном обеспечении 
для уточнения орбит космических аппаратов. 
Моделирование наблюдений прошло сравне-
ние с зарубежным программным обеспечением 
в процессе эксперимента по уточнению орбиты 
космического аппарата GRACE-A. Среднее трех-
мерное отклонение местоположения НКА соста-
вило 18 мм.

Зарубежные работы по уточнению орбит НКА 
с помощью данных ГНСС опираются на одни и 
те же готовые программные обеспечения, не вда-
ваясь в подробности расчета тех или иных эф-
фектов модели наблюдений. Описанная в дан-
ной работе модель позволяет исследователю 
самому включать или выключать различные эф-
фекты, изучать их вклад в конкретном экспери-
менте, проводить высокоточное позиционирова-
ние космических аппаратов и валидацию резуль-
татов. Она будет крайне полезна для различных 
приложений, экспериментов, научных миссий и 
программных обеспечений, связанных с навига-
ционными сигналами ГНСС.
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