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一种天基测向初轨确定方法
X

刘  磊,郗晓宁,陈海萍
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:研究了测向数据下的天基初步轨道确定,提出了一种矢量投影法, 利用矢量投影建立了基本条件

方程组,把现有方法统一起来, 并易于扩展为其他类型观测数据下的初定轨。同时研究了迭代初值求解、平凡

解初值消除与迭代加速方法等相关问题。采用仿真算例检验本文提出的方法, 仿真结果证明了本文方法的有

效性。
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An Initial Orbi t Determi nation Meth od Using Space-based Angl e Data
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Abstr act: A space-based orbit determination method using angle data is discussed in this article, which proposes the method of

Vector Projection by unifing several present methods. It is convenient to be extended for other data types, and to build the based

condition equations. Meanwhile, the correlative issues are studied, such as evaluation of initial iteration values, elimination of uniform

solution and iteration acceleration. The numerical simulations in the end show that the new method is effective and swift in achieving a

satisfying result.
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对空间目标进行天基测向初步轨道确定具有重要的实际意义和应用价值
[ 1]
。当前,地基光学初定

轨研究较为成熟
[ 2- 5]

, 一般采用 Laplace 方法
[ 5]
和单位矢量法

[6]
, 而天基测向初定轨方面的研究较

少
[ 7- 8]

,虽然二者定轨方式并无大的差别,均利用目标的测向信息。然而,如果只是简单地把地基常用

的Laplace 方法
[ 5]
直接用于天基测向初定轨,将会出现迭代不收敛或者平凡解(收敛于天基平台自身轨

道)现象
[ 9]
,这一方面是因为迭代初值的选择不当, 另一方面主要是天基平台自身的运动特性引起的。

这种现象在天基平台高于或者近似空间目标的轨道时尤为严重。

因此,天基测向初定轨有其自身特点,不能简单视为测量站布设于空间的地基初定轨而直接使用地

图 1 初步轨道确定的空间关系
Fig . 1 Initial orbit determination

基方法。文献[ 9]基于单位矢量法, 优先确定轨道面参数对该问题进行

了研究。本文提出一种新的初定轨方法 ) ) ) 矢量投影法,并研究了初值

选择、平凡解消除和迭代加速等相关问题,采用仿真数据进行了验证。

1  天基测向初定轨模型

天基测向 初步轨道 确定如 图 1 所示, 测 量平台 S 在 t i

i= 1, ,, N 测量时刻的地心位置矢量为Ri ,其测量数据一般为A h 型

(方位角和高低角)或者 AD型(赤经和赤纬) , 不妨假设为后者, 易得地

心惯性系中空间目标 T 在S 视线方向上的单位矢量
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L i=

cosAi cosDi

sinAicosDi

sinDi

( 1)

设初始历元 t 0 时刻 T 的地心位置和速度矢量为 r 0 和 Ûr 0 , t i 时刻S 和T 之间的距离为Qi , T 对应的

fg 级数为F i 和Gi ,于是有基本观测方程

F ir 0+ G iÛr 0= Ri + QiL i ( 2)

利用三组以上的观测数据,由( 2)式列写条件方程组求解 r 0 和 Ûr 0 , 即 Laplace方法初定轨模型。在

测向观测下,条件方程组中含有无需求解的未知量 Qi ,采用不同手段进行消除便得到了相应的基本方

程组, 如改进Laplace 方法
[2]
( ILM)和单位矢量法

[ 10]
( PUVM)等。本文采用一种矢量投影方法, 该方法利

用矢量投影建立基本条件方程组, 也可以达到消除 Qi 的目的,同时可以把上述方法统一起来。

首先定义观测坐标系,原点在地心, y 轴沿L i 方向, 具体为由地心惯性系先按照 z 轴旋转 Ai- 90b,

再按 x 轴旋转Di 得到。设两次旋转矩阵依次为 M3 Ai- 90b 和 M1 Di , 观测坐标系 x 和 z 轴单位矢

量为 Ai 和 Di ,有

Ai

Li

Di

= M1 Di M3 Ai- 90b
i

j

k

( 3)

把基本观测方程( 2)式投影到该坐标系上,即得到矢量投影法( vector projection method, VPM)的基本

条件方程组:

F i Ai#r 0 + G i Ai#Ûr 0 = Ai#Ri

F i Di#r 0 + Gi Di#Ûr 0 = Di#Ri

F i Li#r 0 + G i Li#Ûr 0 = L i#Ri+ Qi

( 4)

从上述过程可以看出,VPM法通过建立观测坐标系, 把基本观测方程投影到该坐标系上得到了基

本条件方程组, 其基本思想在于根据观测元素构造一组互相正交的基,然后在这组基形成的空间内表示

原始基本观测方程。

图 2  由矢量投影得到改进 Lapace法

Fig. 2  ILM derived from VPM

利用VPM法思想, 采取基的不同构造方式(即选取不同的观测

坐标系和投影方式) ,可以得到 ILM和 PUVM方法。如果选择地心惯

性系为观测坐标系, 定义 Ri 和L i 构成的平面为观测基本面 0, 定义

0 的法矢量为Fi= Li @ Ri , 如图 2所示。把 Fi 投影到地心惯性系中

便得到了 ILM 法。如果由地心惯性系先按照 z 轴旋转 Ai , 再按 y 轴

旋转- Di 得到观测坐标系,即转移矩阵为 M2 - Di M3 Ai ,然后把

基本观测方程投影到该坐标系上, 则得到 PUVM 法中的基本条件方

程组。由此可见, ILM和 PUVM 法可视为VPM法的特例。除此之外,

VPM 法完全可用于地基初定轨,并且可以根据观测数据类型的不同,

建立相应观测坐标系和选择不同的投影方式,很容易地获得这些观测数据类型下的基本条件方程组,从

而扩展为这些数据类型下的初定轨方法。

如上所述, 如果只选用( 4)式中的前两式, 则VPM法在形式上与测角数据的 PUVM法没有差别。因

为一组观测数据只有两个,所以( 4)式中只有两个方程独立。但是,在实际的应用中发现,如果增加了第

三个/冗余0方程作为约束, 有时可以改善条件方程组的收敛特性, 提高结果精度。所以, VPM 法采用
( 4)式作为条件方程组,即采用观测坐标系中各个观测时刻的各位置分量得以吻合作为求解的目标,其

中的未知量 Qi 采用上一次迭代的结果。本文 VPM 法通过选择不同矢量投影消除 ILM 中/条件方程两

两相减形式所带来的精度损失0问题,比 PUVM法多增加一个条件方程,因而精度略高于二者。

( 4)式中的 fg 级数为无摄情况,有摄情况下,
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&r= F0 r + FE r , Ûr , t ; E ( 5)

其中,第一项为中心体引力,第二项为各种摄动力,包括地球非球形、大气阻力、第三体引力和光压摄动

等,这些摄动均有满足一定精度的解析解可用。对于初轨确定而言, 并不需要考虑全部摄动力, 这里仅

从方法上给出考虑 J 2 项摄动的 fg 级数如( 6)式所示, 其中 A 2 = 3J 2P2, un = 1Pr0 n
, p = r#ÛrPr2 , q=

rÛr 2- 1 Pr3 , FG、F zG z 和F 0G0 分别为轨道面内和法向上及二体下的 fg 级数。将( 6)式代入( 4)式即得

天基测向的有摄 VPM 初轨确定模型。

在后面的仿真中,将会利用 ILM、PUVM和VPM分别对仿真算例进行求解,以对比这几种方法。

F= F0+
1
2
A 2 5u7z 0
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( 6)

2  迭代初值的求取

初值的选择对于初定轨模型的求解至关重要, 如果选择得不好, 会出现迭代发散或者平凡解的情

况,从而解算失败,多个文献中强调过该问题
[ 9- 10]

。本文从原始的 Laplace 法
[ 11]
推导, 采用多项式拟合

求取初始历元处的观测数据, 最后得到关于初值的 8阶多项式。

微分( 2)式两次可得:

&r = &R0+ Q0 &L0+ &Q0 L0+ 2ÛQ0ÛL0 ( 7)

在二体假设下考虑目标运动, 令 u = 1Pr 0
3
并结合( 2)式,可把( 7)式改写为:

L0 &Q0+ 2ÛL0ÛQ0+ &L0+ uL0 Q0= - &R 0- uR 0 ( 8)

原始的 Laplace法利用拉格朗日插值多项式求得( 8)式中的参数 L0、ÛL0 和 &L0 , 这里对观测数据 Ai

和Di 采用多项式拟合

J= J0 + E
n

i= 1

1
i !

t - t 0
i

J0
( i)

( 9)

其中 J即A和D, n为多项式拟合次数。由( 9)式求得 A0、ÛA0 和 &A0以及 D0、ÛD0 和 &D0 ,则利用( 1)式及其微

分式可以得到 L0、ÛL0 和 &L0。n 的取值很重要,将会直接影响 L0、ÛL0 和 &L0 与真实值的逼近程度,从而

影响初值的求解。一般情况下, n 可以取大一些的值, 但是在观测数据稀疏和误差较大的情况下, n 应

适当小些。否则,最终可能得不到合适的初值。

将 L0、ÛL0 和 &L0 代入( 8)式可得 Q0 和 ÛQ0 :

Q0= A
*
+

B
*

r0
3

ÛQ0= C
*
+

D
*

r 0
3

( 10)

其中,

A
*
= -

L0  ÛL 0  &R0

L0  ÛL0  &L0
,  B

*
= -

L0  ÛL 0  R0

L0  ÛL0  &L0

C
*
= -

L0  &R 0  &L0

2 L0  ÛL0  &L0
,  D

*
= -

L0  R 0  &L0

2 L0  ÛL0  &L0
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将( 2)式与自身点乘并代入( 10)式中的 Q0 ,设 C 7 0= L0#R 0 ,可得关于 r0 初值的 8阶方程:

r
8
0- A

* 2
+ 2A

*
C 7 0+ R0

2
r0

6
- 2 A

*
B
*
+ B

*
C 7 0 r0

3
- B

* 2
= 0 ( 11)

( 11)式为二体假设下的 r0 初值方程,但是完全可以作为有摄初轨确定的初值。

3  平凡解初值的消除及加速迭代

在天基初步轨道确定中, 如果按照( 11)式求解 r0 , 一般会在解中出现 R 0 ,即平台在此时刻的地心

距,按照该解进行求解,则会出现收敛于平台轨道的现象。文献[ 9]也从观测方程解的分析上给出了该

平凡解现象的原因, 提出了/通常地面站也会有这样的解0的观点。但是, 从上述推导过程可以看出,
( 11)式源于( 8)式,如果( 8)式出现了平凡解即 QS 0,那么必须有 &R 0= - uR0 ,这对于天基平台的轨道运

动成立。然而, 地基测站的运动并不满足该关系式,所以地基测站下求解( 11)式不会得到 R0。这一点

是天基测定轨与地基测定轨极为不同之处。

基于上述分析,对于天基初定轨情况,考虑从( 11)式中消去平凡解 R0。由平凡解条件可得( 10)式

中

Q0=
B

*

r
3
0 R

3
0

R
3
0- r

3
0 ( 12)

于是,按照( 11)式相同的求解过程并消去平凡解 R0 ,可得关于 r 0 初值的如下方程:

R
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5
= 0 ( 13)

用Newton迭代求解( 13)式得到 r0 初值,代入( 10)式后得到 Q0 和 ÛQ0 ,再由( 2)式及其微分式即可得

到初始历元 t 0 时的 r 0 和 Ûr 0。

利用以上过程求取的初值迭代求解基本条件方程组, 一般可以较快得到结果, 但是在某些情况下,

收敛速度比较慢,需要使用加速迭代方法。本文采用连续三组迭代变量进行一次加速的方法,即

X
*
3k+ 2= X 3k+ 2-

X 3k + 2- X 3k+ 1
2

X 3k+ 2- 2X 3k+ 1+ X 3k
 k= 0, 1, , ( 14)

其中, X 为 r 0 和 Ûr 0 的任一分量。加速后以 X
*
3k+ 2代替 X 3k+ 2生成下三组迭代变量。上述加速方法类似

于Aitken加速方法,不同之处在于每次加速前比后者多计算一组迭代变量。大量实际计算表明,对于

VPM 基本条件方程组, ( 14)式的加速方法总体迭代次数远小于Aitken加速方法,尤其是迭代稳定性明显

优于后者。

4  仿真算例

本部分给出两个具体的仿真算例:算例一将 ILM、PUVM和 VPM 三种方法对比, 以验证 VPM 的有效

性;算例二考虑文献[ 9]中的算例在摄动情况下的初定轨。算例中的目标与平台在初始时刻的轨道根数

如表 1所示。R1 表示算例一中的经典轨道根数, R2 表示算例二中的无奇点轨道根数。

表 1  目标和平台在初始时刻的轨道根数

Tab. 1 Orbit elements of target satellites and observation satellites

R1 a( km) e i(b) X(b) 8 (b) M (b)
S1 71781137 01 001 5 0 0 2001039220
T1 101281 137 01123419 50 250 0 3281475032
R2 a( km) i(b) 8 (b) F(b) G(b) K(b)
S2 71281139 981 3766 17417 010221728 - 010221728 112

T2 71781255 811 99689 21319376 0100014 - 01 00138 162128636

  仿真中,观测间隔为 10s,观测值误差为10d的随机差,平台和目标轨道考虑地球遮挡和各种摄动影
响。迭代收敛标准为相邻两次迭代得到的位置差小于 1m,速度差小于 011mPs。对于算例一, 从初始时
刻起, 平台与目标之间的可见弧段长达 1 个多小时,仿真中选取 30min的弧段进行初定轨, 分别采用
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ILM、PUVM 和VPM法进行初定轨,定轨结果为与精确数值法结果的误差, 如表 2所示。由表 2可以看

出, VPM 的结果精度稍优于前两种方法。

表 2 不同方法的初定轨结果

Tab. 2  Results of orbit determination

$a( km) $ e $ i(. ) $8 (. ) $X(. ) $M 0( . )
ILM 901882 01 0067 01 3039 - 010351 - 01 2293 011952
PUVM 831769 01 0062 01 2806 - 010319 - 01 2119 011809
VPM 541248 01 0040 01 1845 - 010206 - 01 1405 011204

  算例二仿真平台与目标轨道高度相近的天基测定轨情况,选择不同长度的测量弧段和测量误差,用
VPM 进行定轨,结果如表 3所示。

表 3  不同弧段和误差的初定轨结果

Tab. 3 Results of orbit determination of different arcs and errors

弧长( min) 误差(d) $a( km) $ i(. ) $8 (. ) $N $G $K( . )
5 5 151 0362 - 010390 - 010226 - 010007 010017 010001
10 10 - 1212573 01 0718 - 010881 010010 - 01 0010 - 011621
10 25 221 3873 - 011049 010982 010009 010022 011985
15 10 - 2412068 01 1372 - 011196 - 010015 - 01 0021 - 012460
15 25 - 613620 - 012453 013414 010038 - 01 0039 016266

  从以上仿真结果可以看出,在没有任何先验信息的情况下, VPM法的结果精度不低于现有方法,对

于一般的精度要求, VPM 法完全可以满足初定轨要求。还须指出, 对于算例二, 如果采用 ILM 和 PUVM

方法,则会出现迭代发散或平凡解现象。

从实际仿真来看,初定轨的精度取决于定轨弧长与观测数据的精度和采样间隔。一般而言,弧段较

长、数据精度较高、采样间隔较短时的定轨误差较小。不过如果 fg 级数考虑的摄动因素较少、截取阶数

较小,则短弧定轨精度较高。另外,采样间隔也不能太小, 否则会导致观测方程相关而无法解算或者结

果精度太差。

对于平凡解初值消去的必要性,经过研究认为也并非必须。一则平凡解轨道结果容易判断;再则,

除非对于严格的二体轨道且数据点比较密集的情况,消去平凡解后可以得到目标轨道初值 r0 , 否则,由

于摄动情况下的观测视线偏离理想二体情况,或者数据点较稀疏及误差较大,都会导致 L0、ÛL0 和 &L0 拟

合较差,消去平凡解后的初值求取公式将可能得不到结果,或者得到的结果严重偏离目标轨道, 导致最

终迭代发散。如果不消去平凡解初值, 对得到的每个初值(最多三个)都进行求解,将最终结果与平台轨

道简单比对即可。

5  结束语

在没有任何先验信息并考虑摄动及观测数据误差的情况下,本文方法的定轨精度稍优于现有方法,

可以满足一般初定轨的要求。本文基本条件方程组在不同观测条件下、利用不同方法求解时的收敛域

不同,对初值的要求也不同。
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