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Цель работы

Исследовать точность определения коэффициентов
перед гармониками гравитационного поля астероида в
зависимости от:

o области видимости  материнского аппарата 

o ошибок траекторных измерений 
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Постановка задачи

Рассматривается групповой полет аппаратов вокруг астероида.
Примем следующие предположения:

• Известны размер, гравитационный параметр и угловая скорость
вращения астероида

• Группа состоит из материнского и дочерних космических аппаратов
(КА)

• На аппараты действует только сила гравитационного притяжения
астероида

• Управления аппаратами отсутствует
• Материнский аппарат имеет ограничения на дальность

детектирования дочерних аппаратов.

В качестве примера выбран астероид Эрос с известными
коэффициентами разложения силовой функции до 4 порядка
включительно1.

1Miller J.K, Konopliv A.S. [et al.] Determination of Shape, Gravity, and Rotational State of Asteroid 433 

Eros Icarus. // 2002 № 155, 3–17 P. 16 4/11



Уравнения движения каждого аппарата в 
группе имеет вид:

Движение аппаратов вокруг астероида

𝐫 – радиус-вектор аппарата в ИСК, 
𝐯 - скорость аппарата в ИСК

ИСК – инерциальная система координат,
ВСК – вращающаяся с угловой скоростью 
астероида система координат.

где 𝜇 – гравитационный параметр, 
𝑅 – радиус сферы притягивающего тела,
 𝑃𝑛𝑚 - нормированная присоединенная 
функция Лежандра, 
𝑛,𝑚 – степень и порядок полинома,

𝜃, 𝜙 – зенитный и азимутальный углы,
 𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚 - коэффициенты разложения 

гравитационного поля (определяемые 
параметры)

Kaula W.M. Theory of Satellite Geodesy. Blaisdell Puplishing Company, Waltham, Massachusetts, Toronto, 

Republished 2000 by Dover Puplications, P. 121
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Задача оптимизации

Коэффициенты  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚 определяется с помощью задачи оптимизации:

где 𝐩 =  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚 - вектор коэффициентов,
𝜌,  𝜌 - расстояние и радиальная скорость между КА
k - количество дочерних аппаратов в группе,
𝑁𝑡 - количество измерений на орбите.

где 𝐫𝑐ℎ𝑖𝑒𝑓,  𝐫𝑐ℎ𝑖𝑒𝑓 - радиус-вектор и скорость материнского аппарата,

𝐫𝑖,  𝐫𝑖 - радиус-вектор и скорость 𝑖-го дочернего аппарата.

Для решения задачи рассмотрим якобиан целевой функции 6/11



Якобиан целевой функции

Производные траекторных измерений для 𝑖-го аппарата в заданный момент 
времени:

Якобиан имеет вид:
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Зависимость абсолютной погрешности 
определения коэффициентов  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚 от
области видимости и ошибок измерения

𝜎2(𝜌) = 0.1 ∙ 𝐾 мм

𝜎2(  𝜌) = 10 ∙ 𝐾 мм/с

𝛿𝑝𝑎𝑏𝑠 = 1.5 ∙ 10−12
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Зависимость относительной погрешности 
определения коэффициентов  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚 от
области видимости и ошибок измерения
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𝜎2(𝜌) = 0.1 ∙ 𝐾 мм

𝜎2(  𝜌) = 10 ∙ 𝐾 мм/с

𝛿𝑝𝑟𝑒𝑙 = 2.75 ∙ 10−8



Заключение

• Минимальное значение абсолютной погрешности 
коэффициентов  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚: 10

−12

• Минимальное значение относительной погрешности 
коэффициентов  𝐶𝑛𝑚,  𝑆𝑛𝑚: 10

−

• Можно найти радиус области видимости и значения ошибок 
траекторных измерений, при которых коэффициенты перед 
гармониками будут определяться с желаемой точностью
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Спасибо за внимание!


