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ВВЕДЕНИЕ

Опыт работы проекта GRACE [1] показал, что
для прецизионного определения параметров грави-
тационного поля Земли (ГПЗ) методом космической
гравиметрии необходимо определять абсолютное ме-
стоположение космического аппарата (КА) на низкой
околоземной орбите с точностью до 1 см на основе
системы GPS и размещенных на борту аппаратов
GRACE приемников GPS. Эти приемники имели
возможность проводить фазовые измерения с разре-
шением 0.2 см, кодовые измерения с разрешением
30 см одновременно для 10 GPS спутников с времен-
ным интервалом 10 с. Параметры орбит КА GRACE
и поправки к их бортовым часам определялись по
отношению к орбитам и часам КА GPS. Послед-
ние определялись с помощью наземной системы
слежения, состоящей из станций сети GFZ1 и меж-
дународной сети обслуживания GPS2 (International
GPS Service (IGS) network) [2].

Высокоточное определение орбит КА GRACE бы-
ло возможно за счет одновременного наблюдения
спутников GPS с КА GRACE и наземных стан-
ций. Эта процедура называется расчетом вторых
разностей фазовых измерений, при которых полу-
чают разности первых разностей при наблюдении
в один момент времени двумя приемниками двух
спутников глобальной навигационной спутниковой
системы (ГНСС) [3], в результате чего достигает-
ся исключение погрешности показания часов как
на спутнике, так и в приемнике.

В настоящей работе приводится описание разра-
ботанного программного комплекса, позволяющего
проводить уточнение положения низкоорбитальных
КА по данным ГНСС в целях дальнейшей его
интеграции в задачу уточнения карты ГПЗ с по-
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мощью перспективной отечественной космической
геодезической системы.

1. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ И ОПИСАНИЕ

ПРОГРАММНОГО КОМПЛЕКСА

Задача уточнения орбиты космического аппарата
относится к более общей задаче небесной механи-
ки, известной как «Уточнение параметров движения
небесных тел с помощью наблюдений» [4]. В ка-
честве параметров движения космического аппарата
здесь выступают его координаты и компоненты
скорости, а к наблюдениям относятся измерения,
полученные с помощью ГНСС. Теория движения
КА дает нам модельное значение измеряемой ве-
личины. Как и сами наблюдения, это значение
имеет свою ошибку. Основной задачей всех алго-
ритмов нахождения приближенных оценок парамет-
ров движения (алгоритмов фильтрации) является
уменьшение влияния ошибок теории и ошибок на-
блюдений. Для работы этих алгоритмов необходимо
привлекать данные об эфемеридах ГНСС–спутников,
проведенных наблюдениях, а также вспомогатель-
ные данные: эфемериды планет, коэффициенты
разложения ГПЗ и т.п.

Для того чтобы объединить алгоритмы фильтра-
ции, данные наблюдений и эфемериды спутников
была создана программно-математическая модель.
Программа LOIS (Low Orbit Improvement Software)
реализована на языке С++/CLI и имеет графический
интерфейс для удобной работы (рис. 1). Програм-
ма использует сторонние библиотеки IAU SOFA
Release 14 [5] и NAIF SPICE V0066 [6]. Поми-
мо классов интерфейса, LOIS содержит отдельные
классы для работы с данными, классы математи-
ческих и физических объектов. При координатно–
временных преобразованиях все величины представ-
ляются в системе СИ и приводятся к системе коор-
динат GCRF (Geocentric Celestial Reference Frame)
и времени UTC (Coordinated Universal Time).

LOIS имеет окно ввода и вывода данных. В окне
ввода пользователь может задавать такие параметры
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Рис. 1. Рабочее окно программы LOIS

моделирования, как: интервал времени уточнения
орбиты, шаг по времени, начальное приближение
вектора состояния (кооринаты и компоненты ско-
ростей) КА, число гармоник в разложении грави-
тационного потенциала Земли, а также различные
статистические параметры вроде ошибок наблюдений
и автоковариаций ошибок уточняемых параметров.
Помимо этого, пользователь может самостоятельно
выбрать файлы наблюдений, опорных орбит, эфеме-
рид ГНСС–спутников, а также тип используемых
наблюдений. Окно вывода отображает информацию
о результатах моделирования в виде таблицы вы-
ходных данных и сообщений в окне лога. Таблица
содержит информацию о невязках между наблюде-
ниями и моделью наблюдений, количестве ГНСС–
спутников и о расхождениях уточненной орбиты
с некоторой опорной.

LOIS имеет отдельный поток для вычислений,
независимый от графического интерфейса, это поз-
воляет продолжать работать с программой даже при
запущенных вычислениях. Благодаря этому поль-
зователь может настроить параметры следующего
эксперимента и поставить его в очередь на вы-
полнение. Такой подход представляется удобным,
когда необходимо подобрать априори неизвестные
значения автоковариаций уточняемых параметров
и наблюдений.

2. МЕТОДЫ, ИСПОЛЬЗУЕМЫЕ
В ПРОГРАММНОМ КОМПЛЕКСЕ LOIS

Можно выделить группу методов, основанную
на технике обработки всех имеющихся наблюдений
одновременно. К таким методам можно отнести, на-
пример, метод наименьших квадратов (МНК) [7–10],
методы минимизаций нормы и вариации [11, 12],
а также метод максимального правдоподобия [13,
14]. МНК был выбран в качестве основного метода

в программном комплексе LOIS, поскольку является
наиболее популярным, простым и эффективным ме-
тодом из этой группы.

Помимо этого, существует альтернативная группа
методов уточнения орбит, в которой наблюдения
обрабатываются по мере их поступления. В данном
случае методы имеют следующее вычислительное
преимущество. Если обозначить число наблюдений
как n, а m — число уточняемых параметров, то
квадратная матрица, требующая операции обраще-
ния, также называемая нормальной матрицей, имеет
размерность n ∗ n, а не m ∗ m, как в случае МНК.
Поэтому, например, если имеется только один источ-
ник наблюдений, то результат операции обращения
становится скалярной величиной. Такие способы
обработки информации получили свою популярность
благодаря работам Сверлинга [15] и Калмана [16].
А основной метод дифференциального уточнения
орбит стал называться фильтром Калмана.

Помимо обыкновенного фильтра Калмана [17, 18],
также выделяют обобщенный фильтр [19], фильтр
«без запаха» [20], метод, основанный на разделенной
разности [21], и фильтр, основанный на уравнении
Риккати, параметры которого зависят от состояния
объекта [22]. Так как монотонное расхождение опор-
ной и истинной орбит не позволяет обыкновенному
фильтру сходиться на длительном временном ин-
тервале, в данной работе мы сосредоточились на
внедрении именно обобщенного фильтра Калмана
(ОКФ) в проблему уточнения орбит. Его ключевое
преимущество состоит в том, что он использует оцен-
ку вектора состояния, вычисленную на предыдущей
эпохе в качестве априорной оценки для следующей
эпохи, иными словами, в роли опорной орбиты вы-
ступает уточненная по предыдущим эпохам орбита.

Как уже было отмечено выше, в программе LOIS
для уточнения орбит есть возможность использовать
один из двух методов: метод наименьших квадратов
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(МНК) или обобщенный фильтр Калмана (ОФК).
Ниже кратко описан алгоритм последнего.

Обыкновенный фильтр Калмана вычисляет по-
правки к вектору состояния, который на каждый
момент вычислен теоретическим образом. То есть
для всего интервала наблюдений сначала рассчиты-
вается приблизительная орбита спутника, а затем
алгоритм с учетом наблюдений выдает поправки
к вектору состояния и тем самым получается орбита,
близкая к реальной.

Основным отличием обобщенного фильтра Кал-
мана от обычного является тот факт, что для его
работы необходимо только начальное значение век-
тора состояния и ковариационная матрица ошибок
уточняемых параметров. На следующий момент на-
блюдения уточненный вектор состояния поступает
на вход фильтра, и так продолжается, пока не за-
кончатся наблюдения. После обработки наблюдений
на момент времени tk оценка вектора состояния на
этот момент используется в качестве нового опорного
вектора состояния:

(X∗

k)new = X̂k = X∗

k + x̂k, (1)

где x̂ — вычисленные поправки к вектору состояния,
X∗ — вектор состояния опорной орбиты, X̂ — оценка
вектора состояния.

Использование оценки вектора состояния X̂k в ка-
честве опорного вектора состояния даст нам x̂k = 0,
откуда следует, что априорные поправки на сле-
дующую эпоху x∗

k+1 = 0. Оценка x̂k+1 будет
вычисляться по формуле:

x̂k = Kk+1yk+1, (2)

где K — так называемая матрица усиления, а y —
вектор невязок между наблюдениями и моделью
наблюдений.

Вследствие монотонного расхождения опорной
и истинной орбит обычный фильтр Калмана не мо-
жет обеспечить сходимость процесса на длительных
интервалах времени. Преимущество обобщенного
фильтра Калмана состоит в том, что сходимость
к наилучшей оценке вектора состояния будет гораздо
быстрее, чем в обычном, поскольку в качестве опор-
ной орбиты используется результат предыдущего
вычисления.

Рассмотрим алгоритм работы обобщенного филь-
тра Калмана:

– экстраполяция вектора состояния на следующий
момент времени с помощью переходной матрицы
F [23]:

X̄k+1 = FkX̂k, X̂0 = X0; (3)
– вычисление матрицы ковариации:

P̄k+1 = FkPkFkT + Vk, (4)

где V — матрица ковариации ошибок модели
движения;

– вычисление матрицы усиления:

Kk+1 = P̄k+1Hk+1T [Hk+1P̄k+1H
T
k+1 +Qk+1]

−1, (5)
где H — матрица наблюдений, а Q — матрица
ковариации ошибок наблюдений;

– вычисление уточненной оценки вектора состояния
с учетом новых наблюдений 3:

X̂k+1 = X̄k+1 +Kk+1[Yk+1 −G(X̄∗

k+1, tk+1)], (6)

где Y — вектор наблюдений, G(X̄∗, t) — модель
наблюдений;

– вычисление матрицы ковариации уточненной оцен-
ки вектора состояния:

Pk+1 = P̄k+1 −Kk+1Hk+1P̄k+1. (7)

Затем индекс k заменяется на k + 1 и алгоритм
начинается заново.

3. ОБРАБОТКА НАБЛЮДЕНИЙ ГНСС

В настоящий момент существуют два основ-
ных типа наблюдений с навигационных спутников:
кодовые и фазовые. Эти измерения производятся
приемником на борту низкоорбитального КА, а за-
тем сохраняются и передаются в наземный центр
обработки и анализа наблюдений. Данные спут-
никовых навигационных приемников имеют свой
формат обмена, имеющий обозначение RINEX 4

(Receiver Independent Exchange Format). Последняя
версия формата позволяет поддерживать работу со
всеми современными спутниковыми навигационными
системами: GPS5, ГЛОНАСС6, Галилео7, Бэйдоу8,
QZSS9, IRNSS10.

Кодовые измерения представляют собой псевдо-
дальности — искаженные значения реальных рассто-
яний между ГНСС–спутником и приемником. Эти
измерений состоят из дальномерного кода, который
содержит импульсы, чередующиеся в определенной
последовательности. По факту код имеет псевдослу-
чайное распределение нулей и единиц. На спутнике
и в приемнике синхронно генерируются одинаковые
коды, при этом код в приемнике представляет со-
бой копию кода спутника. Два идентичных кода
коррелируют лишь тогда, когда при совмещении
они полностью совпадают друг с другом. Однако
принятый в приемнике код спутника запаздывает по
отношению к местному на время, пропорциональное
пройденному им расстоянию, поэтому пришедший
и местный коды не коррелируют. Время распро-
странения сигнала, следовательно, и дальность от
приемника до спутника определяют задержкой мест-
ного кода до обнаружения сильной его корреляции
с кодом, принятым со спутника. Искажения в ре-
альных дальностях возникают за счет рассинхрони-
зации часов спутника и приемника, что необходимо
учитывать при обработке таких измерений.

Другой тип наблюдений — измерения фазы несу-
щей. Фазовым методом выполняют наиболее точные
измерения, так как их инструментальная погреш-
ность в этом случае не превышает 1–2мм. Метод
основан на том, что фаза синусоидального колебания

3 G(X̄
k+1∗, tk+1) — модель наблюдений

4 https://cddis.nasa.gov/Data_and_Derived
_Products/GNSS/RINEX_Version_3.html

5 https://www.gps.gov
6 https://www.glonass-iac.ru/guide/gnss/glonass.php
7 https://galileognss.eu
8 http://en.beidou.gov.cn
9 https://qzss.go.jp/en/

10 https://www.isro.gov.in/irnss-programme
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изменяется пропорционально времени. По истечении
каждого периода фаза колебаний меняется на один
цикл. В приемнике фаза принятой со спутника
волны отличается от фазы местных колебаний на
величину, пропорциональную расстоянию от спут-
ника до приемника. Однако при фазовом методе
измерений возникает сложная проблема разрешения
целочисленной неоднозначности. На пути от спут-
ника к приемнику изменению расстояния в одну
длину волны соответствует изменение фазы волны
в один цикл (период). Поэтому результат измерения
разности фаз пришедшего и местного колебаний
должен состоять из некоторого целого числа циклов
и дробной их части. В действительности измерения-
ми фиксируется только дробная часть. Это означает,
что при длине волны 19 см расстояние, каким бы
оно не было большим, фиксируется только в преде-
лах этого отрезка. Иными словами, неоднозначность
фазовых измерений обусловлена тем, что отсутствует
возможность счета целого числа уложений длины
волны в измеряемом расстоянии, и поэтому нужны
дополнительные усилия, чтобы получить истинные
значения дальностей.

Помимо целочисленных неоднозначностей, фазо-
вые измерения подвержены еще одному вредному
эффекту — «проскальзыванию» циклов. При данном
эффекте сигнал спонтанно меняется на неопределен-
ное целое число циклов по сравнению с предыдущим
наблюдением и возникает необходимость дополни-
тельно уточнять эту неоднозначность. Возможными
причинами для возникновения эффекта «проскальзы-
вания» циклов являются: эффекты многолучевости,
малое отношение сигнал–шум, ошибки в приемной
аппаратуре, ошибки в опорном генераторе частоты
навигационного спутника.

Помимо инструментальных погрешностей измере-
ний существует еще ряд источников ошибок, кото-
рые влияют на точность определения абсолютных
координат приемника:

– нестабильность работы генератора,
– задержка в бортовой аппаратуре,

– неопределенность пространственного положения
спутника,

– другие погрешности космического сегмента,
– неточность эфемерид,
– другие погрешности наземного сегмента,
– ионосферная задержка,

– тропосферная задержка,
– шумовая ошибка приемника,
– многолучевость,

– другие ошибки сегмента пользователя.

В среднем суммарная погрешность от всех этих
источников может составлять ≈ 13 м.

Программа LOIS способна считывать данные фор-
мата RINEX и выделять нужные типы измерений.
Поскольку в некоторых случаях, например для раз-
решения проблемы неоднозначностей или для оценки
влияния ионосферы, необходимо составлять линей-
ные комбинации измерений [24], программа делает
это автоматически на этапе чтения каталога с наблю-
дениями. После загрузки каталогов пользователю
предоставляется выбор, с помощью каких измерений

или их комбинаций производить уточнение орбиты.
Помимо этого, существует возможность отсеива-
ния наблюдений по уровню отношения сигнал–шум,
чтобы для уточнения орбиты выбирать только до-
стоверные данные. При этом значение сигнал–шум
считывается из файла наблюдений RINEX.

Для уточнения орбит существуют 4 режима ра-
боты программы. Первый — это режим моделиро-
вания наблюдений, используется для тестирования
алгоритмов, а также для моделирования процесса
уточнения орбиты в будущих космических миссиях.
Остальные три режима относятся к обработке ре-
альных ГНСС–данных для уточнения орбиты. В них
составляются так называемые нулевые, одинарные
и двойные разности измерений соответственно. Ну-
левые разности подразумевают собой стандартные
траекторные измерения, получаемые одним прием-
ником с нескольких ГНСС–спутников. В одинар-
ных разностях используются два приемника ГНСС–
сигналов, наблюдающих одну и ту же группировку
спутников. Они составляются путем вычитания из-
мерений первого приемника из измерений второго.
Причем оба измерения проводятся от одного и того
же ГНСС–спутника. Двойные же разности получа-
ются путем вычитания друг из друга одинарных раз-
ностей. Составление одинарных разностей позволяет
избежать процедуру учета рассинхронизации часов
на спутнике с опорной шкалой времени. Составление
двойных разностей избавляет от необходимости вы-
полнения подобной процедуры для часов приемника.
Однако в этих двух режимах уменьшается точность
разностного измерения по сравнению со стандарт-
ным. В данной работе для апробации программы
используется первый режим, режим моделирования
наблюдений.

4. МОДЕЛИРОВАНИЕ УТОЧНЕНИЯ ОРБИТЫ

В данной статье представлен результат работы
программного комплекса LOIS в режиме моделиро-
вания измерений. В этом режиме у пользователя нет
реальных наблюдений, вместо этого они моделиру-
ются на основе выбранной орбиты КА с приемником.
Орбита задается путем введения начального вектора
состояния КА. А для моделирования дальнейшего
движения космического аппарата в программе LOIS
используется метод численного интегрирования диф-
ференциальных уравнений движения и определенная
модель сил, действующих на аппарат. При численном
интегрировании используется метод Рунге–Кутта
4-го порядка, оптимальный для подобных задач. В
модель сил входит учет влияния Луны, Юпитера
и Солнца, а также возможен учет гравитационного
поля Земли вплоть до 360-го порядка гармоник,
согласно модели EGM-9611. Поэтому модель сил
можно описать следующей формулой, представляю-
щей собой дифференциальное уравнение движения
второго порядка:

r̈ = −
µr

r3
+ aL + ah + aJ + aA, (8)

11 https://cddis.nasa.gov/926/egm96/
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где r — геоцентрический радиус-вектор КА, µ —
гравитационный параметр Земли 12 км3с−2, ah —
возмущающее ускорение от ГПЗ, обусловленное
несферичностью Земли, aL,aJ ,aA — возмущающие
ускорения, возникающие под влиянием Луны, Юпи-
тера и Солнца на движение КА.

Формулы для вычисления возмущающего ускоре-
ния, обусловленного несферичностью Земли можно
найти в литературе [23]. А для учета воздействия
Луны, Юпитера и Солнца можно использовать сле-
дующее выражение [23]:

abody = µ

(

rb − r

|rb − r|
3
−

rb

|rb|
3

)

, (9)

где индекс body подразумевает Луну, Юпитер или
Солнце, а rb — соответственно радиус–вектор вы-
бранного тела, который вычисляется на основе эфе-
мерид DE42113.

В процессе уточнения орбит возникает необхо-
димость составления модели наблюдений. В на-
стоящем программном комплексе учитывается све-
товая задержка сигнала, смещения фазовых цен-
тров антенн спутников и приемника, а также
релятивистские эффекты, связанные с распростра-
нением сигнала. Модель измерений описывается
следующей формулой:

R
j
B(t2) = ̺

j
B(t1, t2) + c · δB(t2) + c · δj(t1)+

+∆ρBapc(t2) + ∆ρjapc(t1) + c · dtjrel(t1), (10)

где t1, t2 — моменты испускания и приема сигна-
ла, R

j
B — вычисляемая модель наблюдения, δB —

ошибка часов низкого спутника B, δj — ошибка
часов высокого спутника j, ∆ρBapc,∆ρjapc — поправки
за счет смещения фазового центра антенны низкого
и высокого спутников, dt

j
rel — релятивистская по-

правка часов высокого спутника.
В качестве спутниковой навигационной системы

была выбрана система GPS. Ее спутники находят-
ся на высоте порядка 20 000 км, и, благодаря
глобальному покрытию, в каждый момент времени
низкоорбитальный аппарат может наблюдать от 6 до
12 спутников одновременно.

Для оценки эффективности работы программы
и проверки используемых алгоритмов и моделей было
проведено несколько экспериментов. Вместо реаль-
ных измерений в них использовались модельные,
которые получались следующем образом. Вначале
моделировалась низкая околоземная орбита с диапа-
зоном высот 300–500 км и наклонением 89◦, подоб-
ная орбите, используемой в космической программе
GRACE. На основе данной орбиты составляются
траекторные измерения путем вычисления дальности
между GPS-спутником и приемником. Поскольку
в реальности измерения подвержены ошибкам, свя-
занным с прохождением сигнала в ионосфере и его
процессом регистрации в приемнике, для моде-
лирования измерений к дальностям прибавляется
аддитивный белый гауссовский шум. Таким образом,

12 398600.4415(8)
13 https://pypi.org/project/de421/

модель наблюдений приобретает более упрощенный
вид:

R
j
B(t2) = ̺

j
B(t1, t2) + δnoise, (11)

где δnoise — гауссовский шум.
Уровень шума пользователь может выбирать

в окне ввода параметров, а модельные дальности
вычисляются автоматически в программе, поэтому
предварительно также необходимо загрузить файлы
эфемерид GPS–спутников в формате SP3.

В первом эксперименте моделировались зашум-
ленные наблюдения со стандартным отклонением
порядка нескольких метров, имитируя кодовые из-
мерения. На рис. 2 представлен результат работы
программы с такими наблюдениями в виде зависимо-
сти невязок от времени. Невязки представляют собой
сигнал рассогласования между наблюдением и моде-
лью. Они вычисляются для каждого наблюдаемого
ГНСС–спутника и затем находится их среднее зна-
чение, а разброс этих невязок от среднего отражает
величина их стандартного отклонения. В данном
эксперименте в начальный вектор состояния закла-
дывалась ошибка на уровне 1 км.
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Рис. 2. Зависимость невязок от времени. Шум измерений
3–5 м
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Рис. 3. Зависимость отклонений координат от истинной
орбиты от времени. Шум измерений 3–5 м

Из рис. 2 видно, что невязки сходятся к закла-
дываемому уровню шума в несколько метров уже
спустя 15 мин. В то время, как рис. 2 являет-
ся косвенным доказательство успешности работы
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Рис. 4. Зависимость отклонений скоростей от истинной
орбиты от времени. Шум измерений 3–5м

программы, рис. 3 и 4 напрямую отображают откло-
нения компонент оцененного вектора состояния от
истинной орбиты.

Поскольку в качестве наблюдений используются
псевдодальности, в которых явным образом нет зави-
симости от компонент вектора скорости, отклонения
по координатам КА сходятся к нулю гораздо быстрее,
чем отклонения по скоростям.

Во втором эксперименте уровень шума моделиру-
емых наблюдений для тех же входных данных был
уменьшен до нескольких мм. Результаты приведены
на рис. 5, 6 и 7. В данном случае зависимости
становятся заметно более гладкие, а расхождения
координат КА с истинной орбитой становятся на
уровне нескольких миллиметров. На рис. 5 скачки
в зависимостях объясняются сменой наблюдаемой
группировки спутников.
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Рис. 5. Зависимость невязок от времени. Шум измерений
1–2 мм

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Данная работа проводилась в целях создания
надежного инструмента по уточнению орбит низко-
орбитальных искусственных спутников Земли. Эта
задача имеет крайнюю важность в области косми-
ческой геодезии, поскольку знание точных абсолют-
ных координат КА в пространстве необходимо для
использования методов космической гравиметрии
и градиентометрии в задаче по определению пара-
метров ГПЗ. В этой задаче спутник или группировка
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Рис. 6. Зависимость отклонений координат от истинной
орбиты от времени. Шум измерений 1–2 мм

Рис. 7. Зависимость отклонений скоростей от истинной
орбиты от времени. Шум измерений 1–2 мм

спутников выполняют роль высокочувствительного
инструмента гравитационного потенциала. Соответ-
ственно возникает необходимость знания положения
КА на орбите с высокой точностью. Такую точность
могут обеспечить глобальные навигационные спут-
никовые системы, в частности GPS и ГЛОНАСС.
Навигация низкого КА происходит с помощью при-
ема и обработки ГНСС–сигналов. Для их обработки
используются методы дифференциального уточнения
орбиты.

Были изучены фундаментальные основы линейной
теории уточнения орбит и реализован метод филь-
тра Калмана для обработки траекторных измерений.
Была разработана программа LOIS, позволяющая
уточнять абсолютные координаты приемника сигна-
лов ГНСС, находящегося на околоземном низкоор-
битальном космическом аппарате. Для иллюстрации
эффективности работы данной программы были со-
зданы модельные GPS-измерения и модельная орбита
низкоорбитального КА. Программа тестировалась
на наблюдениях, имитирующих кодовые, с шумом
в несколько метров (стандартное отклонение), и фа-
зовые, с шумом в несколько миллиметров, измере-
ния. В обоих случаях, внедряя в начальный вектора
состояния КА ошибку местоположения в 1 км, ал-
горитму удалось сойтись до закладываемого уровня
шума. Точность порядка 1 см была достигнута при
использовании фазовых измерений и модели сил,
включающей воздействие от Луны, Солнца и Юпи-
тера. Этот результат подтверждает правильность
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работы алгоритма фильтрации Калмана и программ-
ного комплекса LOIS.

В дальнейшем данная программа будет использо-
ваться как для уточнения орбит низких околоземных
КА уже существующих космических миссий, так
и для моделирования будущих проектов, направ-
ленных на изучение ГПЗ. Для обработки реальных
наблюдений потребуется более полная модель сил.
Поскольку данная программа предназначена для
уточнения орбит КА, находящихся в непосредствен-
ной близости к Земле, то для более точных резуль-
татов в модели движения КА следует учесть возму-
щающее влияние твердых, океанических и полярных
приливов, атмосферного сопротивления и давления
солнечного излучения. В перспективе по результатам
апробации программного комплекса на реальных
данных космических миссий возможно добавление
этих возмущающих факторов в модель движения.
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