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摘　要：分析了单星观测模式下的天基测控系统的可行性，并针对该观测模式下轨道确定中法矩阵的特
点，提出了一种基于压缩估计的定轨方法，对法矩阵进行压缩变换，避免了法矩阵奇异造成的误差传递。证

明了当满足一定条件时，该压缩方法的估计精度要高于传统的定轨方法。结合单星观测的特殊性，提出了误

差传递因子，设计了单星观测下的压缩估计定轨算法。最后以单星模式下的天基测控系统作为仿真背景进

行了仿真试验。结果表明，该压缩估计可有效提高单星观测模式下轨道确定的精度。
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　　地基测控受地球曲率和国家地域的限制，测
控覆盖率低，多目标测控能力差，严重制约了地基

测控能力，因此天基测控是未来测控系统的必然

发展趋势。

天基测控是地面控制中心通过在轨运行的卫

星或卫星网络，利用星地、星星通信链路向其他航

天器传输遥测、遥控指令、图像及测控数据，并最

终实现脱离地面测控网管理其他卫星的过程。天

基测控的主要思想是以卫星管理、控制合作卫星，

搜索、识别、跟踪并编目非合作卫星。天基测控系

统包括跟踪与数据中继卫星系统、区域导航系统

等。美国、俄罗斯、日本和欧洲都建立有基于跟踪

与数据中继卫星的天基测控系统，２００８年９月，
我国“神舟７号”飞船、“天链１号”中继卫星和地
面中心的成功数据传输，也开启了我国天基测控

的时代。对于非合作卫星，天基测控系统主要包

括天基监视系统、天基预警系统等。如美国正在

筹建中的天基红外系统（ＳＢＩＲＳ）、天基空间目标
监视系统（ＳＢＳＳ）等。

单星观测模式是开展天基测控的基础性研

究，分析单星模式下的定轨方程、测量数据结构、

误差传播等问题对于构建多星观测的天基测控系

统具有重要意义。美国在１９９６年发射了ＭＳＸ卫
星，以此验证天基可见光相机（ＳＢＶ）的探测能力，

 收稿日期：２０１３－０１－１２
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６１００４０８１）；航天飞行动力学技术重点实验室开放基金资助项目（２０１２ａｆｄｌ００８）；湖南省

教育厅科研项目（１１Ｃ０７８７）
作者简介：潘晓刚（１９７９—），男，山东安丘人，副教授，博士，Ｅｍａｉｌ：ｐａｎｘｉａｏｇａｎｇ＿ｎｕｄｔ＠１６３．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第３５卷

并进行了单星对同步轨道目标的搜索、跟踪和定

轨试验［１－４］。文献［３］利用 ３０天的天基测量数
据进行同步轨道目标轨道确定，精度达到１ｋｍ以
内，但没有对其他低轨目标进行跟踪能力和定轨

能力的测试。文献［５］研究了基于同步卫星的低
轨卫星定轨方法，文献［６－７］研究了基于北斗一
号系统的天基测控系统实施方案，但都基于合作

目标，目标卫星上装有接收机，可以准确获得距离

信息。本文以单星光学观测的天基测控系统为背

景，系统研究单星光学观测模式和误差传播形式，

并提出一种适合于天基测控的压缩估计定轨算

法，能有效提高目标卫星轨道确定精度。

１　基于单星观测的天基测控系统设计

１．１　单一天基光学传感器观测模式分析

一颗天基卫星很难实现对所有目标的探测与

跟踪，因此，根据任务需求不同，可分为固定区域

和地球同步带两种搜索模式［８］。

（１）固定区域
固定区域搜索是指天基光学相机始终指向地

面控制中心设定的恒星，当目标经过相机视野时，

记录图像，并下传至地面控制中心，如果为感兴趣

目标，则采用闭环跟踪（图１）。固定区域搜索模
式可以避开天光背景过亮区域，容易捕获目标。

图１　天基光学相机固定区域模式示意图
Ｆｉｇ．１　ＴｈｅｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｆｉｘｅｄｓｃａｎａｒｅａｏｆＳＢＶ

（２）地球同步带
地球同步带是指光学传感器指向同步轨道方

向Ｐｉｎｃｈｐｏｉｎｔ，由于所有倾角在０°附近的同步轨
道目标和大部分倾角小于１５°的同步轨道目标都
会经过该区域，所以地球同步带搜索模式几乎可

以监视所有的同步轨道目标。

１．２　观测模型

虽然天基光学传感器的搜索模式不唯一，但

天基卫星对目标卫星的观测模型是一致的。设天

基卫星在Ｊ２０００坐标系下的坐标为（Ｘ（ｔ），Ｙ（ｔ），
Ｚ（ｔ），ＶＸ（ｔ），ＶＹ（ｔ），ＶＺ（ｔ））

Ｔ，目标卫星在 Ｊ２０００

坐标系下的坐标为：（ｘ（ｔ），ｙ（ｔ），ｚ（ｔ），ｖｘ（ｔ），
ｖｙ（ｔ），ｖｚ（ｔ））

Ｔ，目标卫星在天基卫星本体坐标系

下的坐标为（ｘｂ（ｔ），ｙｂ（ｔ），ｚｂ（ｔ），ｖｘｂ（ｔ），ｖｙｂ（ｔ），
ｖｚｂ（ｔ））

Ｔ，天基光学相机获得的图像经过处理可得

到目标卫星在天基卫星本体坐标系下的俯仰角和

方位角，ｔ时刻的观测方程可表示为

α（ｔ）＝ａｒｃｔａｎ
ｚｂ
ｘ２ｂ＋ｙ

２
槡

( )
ｂ

＋εα（ｔ） （１）

β（ｔ）＝ａｒｃｔａｎ
ｙｂ
ｘ( )
ｂ
＋εβ（ｔ） （２）

简记为

Ｈｂ＝Ｇｂ ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ，( )ｔ＋εｂ（ｔ） （３）
为简化推导过程，假设观测数据已经处理为

惯性空间的角度，即

Ｈ＝Ｇ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）＋ε（ｔ） （４）

１．３　动力学模型

在Ｊ２０００惯性坐标系下，卫星动力学模型可
描述为

ｒ＝Ｆ（ｒ，ｔ）
ｒｔ( )０ ＝ｒ{

０

（５）

其中 ｒ＝ ｘ，ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ，ｂ１，…，ｂｐ( )－６
Ｔ为卫星的

状态向量，ｂ１，…ｂｐ－６为待估计的动力学模型参数。
假定ｔ时刻状态矢量的初始值ｒ与实际轨道

足够接近，则实际轨道就可以在ｒ处进行泰勒展
开，得

　Ｆ（ｒ，ｔ）＝Ｆ（ｒ，ｔ）＋
Ｆ
( )ｒ ｒ＝ｒ

Δｒ（ｔ）＋… （６）

Δｒ（ｔ）＝ｒ（ｔ）－ｒ（ｔ），令Ａ（ｔ）＝ Ｆ( )ｒ ｒ＝ｒ

则式（６）可写为
Δｒ（ｔ）＝Ａ（ｔ）Δｒ（ｔ） （７）

则根据微分方程理论，式（７）的解为
Δｒ（ｔ）＝Φ（ｔ，ｔ０）Δｒ（ｔ０） （８）

其中Φ（ｔ，ｔ０）为状态转移矩阵。

２　定轨算法及精度分析

２．１　定轨算法

根据式（８）状态转移矩阵，ｔ时刻轨道状态可
表示为

ｒ（ｔ）＝Φ（ｔ，ｔ０）·ｒ（ｔ０）
观测方程可写为

Ｈ＝Ｇ（ｒ，ｔ）＋ε（ｔ）＝珘Ｇｒ０，ｔ，ｔ( )０ ＋ε（ｔ） （９）
对方程（９）在近似轨道ｒ附近泰勒展开得

Ｈ＝珘Ｇｒ０，ｔ，ｔ( )０ ＋
珘Ｇ
ｒ０ ｒ０＝ｒ０

Δｒ０＋ε（ｔ）

·２３·
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令

ｈ＝Ｈ－珘Ｇｒ０，ｔ，ｔ( )０

Ｂ＝
珘Ｇ
ｒ０ ｒ０＝ｒ

{
０

观测方程简记为

ｈ＝Ｂ·Δｒ０＋ε（ｔ） （１０）

其中Ｂ＝
珘Ｇ
ｒ０ ｒ０＝ｒ０

＝Ｇｒ
ｒ
ｒ０ ｒ０＝ｒ０

由最小二乘法，得到

Δｒ０＝ Ｂ
Ｔ( )ＷＢ －１ＢＷＴｈ （１１）

其中，Ｗ是权矩阵。
上式得到的是初始轨道的改进值，可以通过

高斯牛顿法迭代得到精确解。

２．２　误差分析

天基测控环境下，天基卫星对目标卫星的光

学测量不需要进行蒙气差修正，而且天光背景可

以事先进行计算，图像提取不易受到噪声污染，但

天基测量平台误差、姿态误差、设备标校误差等难

以达到地基测量的精度，因此，天基测量的主要测

量误差是系统误差，分析系统误差对定轨精度的

影响对于提高定轨精度具有重要意义。

式（９）是卫星初始状态向量的函数，即
Ｈ＝珘Ｇ（ｒ０，ｔ，ｔ０）

测量误差对初始历元轨道确定精度的影响因

子定义为

σδ０＝Ｋσε＝
１
ｇｒａｄ珘( )Ｇ σε

方位角影响函数可描述为

Ｊα（ｔ）＝
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０

ｘ( )
０

２

＋ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｙ( )
０

２

＋ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｚ( )
０

２

＋ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｘ( )

０

２

＋ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｙ( )

０

２

＋ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

２

＝ 
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｘ０

，…，
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

·
珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０

ｘ０
，…，

珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

Ｔ

其中

珘Ｇα ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｒ０

＝
Ｇα（ｒ，ｔ）
ｒ

ｒ
ｒ０

＝ －ｙ
ｘ２＋ｙ２

，
ｘ

ｘ２＋ｙ２
，０，０，０，( )０·ｒｒ０

（１２）
同理，俯仰角影响函数描述为

Ｊβ（ｔ）＝
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０

ｘ( )
０

２

＋ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｙ( )
０

２

＋ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｚ( )
０

２

＋ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｘ( )

０

２

＋ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｙ( )

０

２

＋ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

２

＝ 
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｘ０

，…，
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

　· 珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｘ０

，…，
珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｖｚ( )
０

Ｔ

珘Ｇβ ｒ０，ｔ，ｔ( )０
ｒ０

＝
Ｇβ（ｒ，ｔ）
ｒ

ｒ
ｘ０

＝
－ｘｚ

ｘ２＋ｙ( )２ ３／２
，

－ｙｚ
ｘ２＋ｙ( )２ ３／２

，
１
ｘ２＋ｙ( )槡

２
，０，０，( )０·ｒｒ０

（１３）
则观测误差对初始值的误差传播因子为

Ｋ＝ ∑
ｔｎ

ｔ＝ｔ０

１
Ｊα（ｔ

( )）
２
＋ １
Ｊβ（ｔ

( )）( )
槡

２
（１４）

３　压缩估计

３．１　压缩估计的提出

ＪａｍｅｓＳｔｅｉｎ提出当随机向量维数大于２时，
ＭＳＥ准则下，最小二乘估计不是容许估计，也即
一定存在一种估计要优于最小二乘估计［９］。我

们在轨道改进值上乘一个压缩因子Ｌ。记

Δｒ～＝Ｌ·Δ^ｒ＝Ｌ·（ＢＴＷＢ）－１ＢＴｈ，
ＭＳＥ（ＬΔ^ｒ）＝Ｅ Ｌ（Δ^ｒ－Δｒ）－（１－Ｌ）Δｒ( )２

＝Ｌ２Ｅ Δ^ｒ－Δｒ( )２ ＋（１－Ｌ）２ Δｒ２

可以证明一定存在点Ｌ，使得
ＭＳＥ（ＬΔ^ｒ）≤ＭＳＥ（１·Δ^ｒ）

令
ＭＳＥ（ＬΔ^ｒ）

Ｌ
＝０，可求得

Ｌ ＝ Δｒ２

σ２∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ ＋ Δｒ２

（１５）

以 Δｒ，σ２的估计值代替，构造压缩估计
如下［９］：

Δｒ～＝ Δ^ｒ２·Δ^ｒ

ｈ－ｈ( )^Ｔ ｈ－ｈ( )^

ｎ－ｐ ∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ·φ＋ Δ^ｒ２

（１６）
φ为调节因子。
定义式（１６）压缩估计为ＳＬＳＥ估计。
下面的定理证明了 ＳＬＳＥ估计所满足的条

件。我们仿照重Ｋ类估计的证明思路［９］，得到定

理如下：

定理　ＳＬＳＥ估计当０＜φ≤２－４ｄ时，且 ｄ≤
１／２时，ＭＳＥ（Δ珓ｒ）≤ＭＳＥ（Δ^ｒ），ｄ＝λ１／ｔｒ（Λ

－１）

·３３·
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证明

对观测矩阵 Ｂ进行奇异值分解为 Ｂ＝ＨΛ１／２

ＧＴ，Ｚ＝ＨΛ１／２，α＝ＧＴΔｒ，
Δｒ＝ ＢＴ( )Ｂ －１ＢＴｈ＝ＧΛ１／２ＨＴ( )ｈ≡Ｇａ（１７）

ｈ＝Ｂ·Δｒ＋ε
将ＳＬＳＥ估计形式改写为

Δｒ～＝ １－

ｈ－ｈ( )^Ｔ ｈ－ｈ( )^
ｎ－ｐ ∑

ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ ·φ

ｈ－ｈ( )^Ｔ ｈ－ｈ( )^
ｎ－ｐ ∑

ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ ·φ＋ Δ^ｒ












２
·

Δ^ｒ （１８）

令ｓ＝∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ

ｈ－ｈ( )^Ｔ ｈ－ｈ( )^

ｎ－ｐ ，将式（１７）代

入式（１８），得到

Δｒ～＝ １－ ｓ·φ
ｓ·φ＋ａＴ( )ａ·Ｇａ （１９）

令

α^＝ １－ｓ·φＷ( )
２
·ａ （２０）

其中，Ｗ２ ＝ｓ·φ＋ａ
Ｔａ

可以证明Ｅ（ａ）＝α，Ｖａｒ（ａ）＝σ２Λ－１，
Ｅ（（Δ^ｒ－Δｒ）Ｔ（Δ^ｒ－Δｒ））＝Ｅ（（ａ－α）Ｔ（ａ－α））

Ｅ（（Δｒ～－Δｒ）Ｔ（Δｒ～－Δｒ））＝Ｅ（（^α－α）Ｔ（^α－α））
要证明

Ｅ（（Δｒ～－Δｒ）Ｔ（Δｒ～－Δｒ））≤Ｅ（（Δ^ｒ－Δｒ））Ｔ（（Δ^ｒ－Δｒ））
只需要证明

Ｅ（（^α－α））Ｔ（（^α－α））≤Ｅ（（ａ－α））Ｔ（ａ－α））
记 α^ｉ为 α^的第ｉ个分量，由式（２０）得到

α^ｉ＝ １－ｓ·φＷ( )
２
·ａｉ

而 α^ｉ－αｉ＝（ａｉ－αｉ）－
ｓ·φ
Ｗ２
ａｉ，因此，

Ｅ（^αｉ－αｉ）
２ ＝Ｅ（ａｉ－αｉ）

２＋φ２Ｅ ｓ
２

Ｗ２２
ａ２( )ｉ

　 －２φＥ ｓ
Ｗ２
ａｉ（ａｉ－αｉ( )）

因为ａｉ～Ｎαｉ，
σ２

λ( )
ｉ
，且ａ，ｓ独立，则

Ｅ １
Ｗ２
ａｉ（ａｉ－αｉ( )）

　 ＝∫１Ｗ２ｘｉ（ｘｉ－αｉ）
１

２·槡 π σ
λ１／２ｉ

ｅ
－
（ｘ－αｉ）２

２σ
２
λｉ ｄｘ

由分步积分法得到

Ｅ ｓ
Ｗ２
ａｉ ａｉ－α( )( )ｉ

＝σ
２

λｉ
Ｅ ｓ
Ｗ２
－２ａ２ｉ

ｓ
Ｗ( )２
２

因此

Ｅ（^αｉ－αｉ）
２＝σ

２

λｉ
＋φ２Ｅ ｓ２

Ｗ２２
ａ２( )ｉ －２φσ

２

λｉ
Ｅ ｓ
Ｗ２
－２ａ２ｉ

ｓ
Ｗ( )２
２

＝σ
２

λｉ
＋φＥ ｓ

Ｗ２
φｓ
Ｗ２
ａ２ｉ－２

σ２

λｉ
＋４σ

２

λｉ
ａ２ｉ
１
Ｗ( )( )
２

（２１）
由式（２１）可得

Ｅ（^α－α）Ｔ（^α－α）

＝∑
ｐ

ｉ＝１

σ２

λｉ
＋φ２Ｅ ｓ

２

Ｗ２２
ａ２( )ｉ －２φσ

２

λｉ
Ｅ ｓ
Ｗ２
－２ａ２ｉ

ｓ
Ｗ( )２
２

＝∑
ｐ

ｉ＝１

σ２

λｉ
＋φＥ ｓ

Ｗ２
φｓ
Ｗ２∑

ｐ

ｉ－１
ａ２ｉ－２∑

ｐ

ｉ－１

σ２

λ((
ｉ

　 ＋４∑
ｐ

ｉ－１

σ２

λｉ
ａ２ｉ
１
Ｗ ) )
２

＝σ２ｔｒΛ＋φＥ ｓ
Ｗ２
φｓ
Ｗ２
ａＴａ－２σ２ｔｒΛ－(( １＋４σ

２

Ｗ２
ａＴΛ ) )ａ

Ｅ（^α－α）Ｔ（^α－α）－Ｅ（ａ－α）Ｔ（ａ－α）

＝φＥ ｓ
Ｗ２
φｓ
Ｗ２
ａＴａ－２σ２ｔｒΛ－１＋４σ

２

Ｗ２
ａＴΛ( )( )ａ

≤φＥ ｓ
Ｗ２
（φｓ－２σ２ｔｒΛ－１＋４σ２λ１( )）

≤φＥ １
Ｗ( )
２
Ｅ（φｓ２－２ｓσ２ｔｒΛ－１＋４ｓσ２λ１） （２２）

由于

Ｅｓ＝∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ
Ｅ（ｈ－ｈ^）Ｔ（ｈ－ｈ^）

ｎ－ｐ ＝∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉσ

２

式（２２）≤０的必要条件是

φＥ １
Ｗ( )
２
Ｅ（φｓ－２σ２ｔｒΛ－１＋４σ２λ１）≤０

φｔｒΛ－１σ２－２σ２ｔｒΛ－１＋４σ２λ１≤０
即

０＜φ≤２－４ｄ
ｄ≤１／{ ２

（２３）

其中，ｄ＝λ１／ｔｒΛ－( )１

证毕。

该定理说明当最小二乘法矩阵满足条件

（２３）时，在ＭＳＥ准则下，ＳＬＳＥ估计要优于最小二
乘估计。

３．２　基于ＳＬＳＥ估计的定轨迭代算法

由于实际应用中，得不到Δｒ，σ２的真实值，首
次迭代时可以用最小二乘估计值代替。基于压缩

估计的轨道确定算法可设计如下：

Ｓｔｅｐ１：选择轨道动力学模型，并以 ｔ０时刻的
概略轨道根数ｒ０为初始值，按ＡｄａｍｓＣｏｗｅｌｌ积分
算法积分轨道，得到轨道ｒ；

Ｓｔｅｐ２：在轨道概略初值上每一方向加一小扰
动δｉ（ｉ＝１，…，６），按Ｓｔｅｐ１计算轨道ｒｉ，按照式
（１３）计算卫星状态转移矩阵。并按照式（１１）组
成最小二乘轨道确定模型。

Ｓｔｅｐ３：计算天基卫星和目标卫星的相对距

·４３·
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离，剔除Δｘ≈Δｙ，Δｘ≈Δｙ≈Δｚ时的观测资料，
计算误差传播因子，设定阈值，当 Ｋ（ｔ）≥ Ｋσ时，
剔出ｔ时刻观测数据；同时按照最小二乘法求解
轨道初值改进值 Δ^ｒ０，最小二乘计算的轨道初值
为：^ｒ０ ＝ｒ０ ＋Δ^ｒ０，计算观测残差的方差，

ｓ２ ＝
ｈ－ＢΔ^ｒ０
ｎ－ｐ ；

Ｓｔｅｐ４：计算ｄ＝λ１／ｔｒΛ－( )１ ，ｉｆｄ＞１／２，令ｒ０
＝ｒ^０，转向Ｓｔｅｐ１；ｉｆｄ≤１／２，转向Ｓｔｅｐ５；
Ｓｔｅｐ５：

Δｒ～（１） ＝ Δ^ｒ２·Δ^ｒ

ｈ－ｈ( )^Ｔ ｈ－ｈ( )^

ｎ－ｐ ∑
ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ·φ＋ Δ^ｒ２

Δｒ～（ｊ＋１）＝ Δｒ～（ｊ） ２·Δｒ～（ｊ）

ｈ－珘( )ｈＴ ｈ－珘( )ｈ
ｎ－ｐ ∑

ｐ

ｉ＝１
λ－１ｉ·φ＋ Δｒ～（ｊ） ２

ＩｆΔＯＣ（ｊ＋１）＝（ｈ－珘ｈ（ｊ＋１））－（ｈ－珘ｈ（ｊ））≤σＡ，
输出轨道改进值，计算卫星轨道。否则转向Ｓｔｅｐ１。

４　仿真实验

４．１　仿真条件

仿照美国ＳＢＶ监视卫星设计，将天基卫星设
为极地轨道，为验证本文提出的误差传播因子以

及ＳＬＳＥ估计算法，目标卫星分别设为不同的轨道
高度。观测方式采用光学相机固定区域观测，具体

仿真星历见表１，其中仿真标准星历采用的动力
学模型取引力场ＪＧＭ３模型（１０×１０）、大气阻力
摄动、Ｎ体引力摄动；观测时间为１天、采样频率
０．０３３Ｈｚ；仿真计算中初始概略轨道取 ５０ｋｍ的
误差。

表１　天基卫星和目标卫星星历表
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｅｐｈｅｍｅｒｉｓｔａｂｌｅｏｆｓｐａｃｅｂａｓｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｕｓｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ

类型
轨道高度

（ｋｍ）
偏心率

轨道倾角

（°）
升交点赤径

（°）
近地点幅角

（°）
平近点角

（°）

天基卫星 ８２９ ０．００１０１ ９０ ２０ ７０ １０
低轨卫星１ ７９１．９８ ４．２６２Ｅ－４ ９８．５４９６ １３．０１２１ １２３．２９６６ １５
低轨卫星２ ５２９ ０．００１４ ７３．８８ １０．３１ ２０．７４ １５
低轨卫星３ ６１０ ０．００１０１ ９０ ２０ ７０ １０
中轨卫星 １５６２９ ０．００１ ６３ １０ ２０ １５
同步卫星 ３６０００ ０ ０ ９０ ９０ １８０

４．２　定轨结果及分析

为验证本文的 ＳＬＳＥ估计方法，同时为验证
单星观测模式下的天基测控定轨能力，分别按传

统最小二乘法和 ＳＬＳＥ估计法对不同高度的目标
卫星进行统计定轨，定轨误差结果见表２和图２。

表２　不同定轨方法下的定轨结果
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈｏｄｓ

卫星 方法
定轨位置误差（ｍ）

Δｘ Δｙ Δｚ 总误差

低轨

卫星１

ＬＳＥ ８．３８Ｅ１ ７．５９Ｅ１ ２．２Ｅ２ ２４７．３５２５

ＳＬＳＥ ６．５８Ｅ１ ４．４５Ｅ１ ９．１Ｅ１ １２０．７９２８

低轨

卫星２

ＬＳＥ ６．７９Ｅ１ １．５８Ｅ２ ７．２６Ｅ１ １８６．６６８６

ＳＬＳＥ ４．９２Ｅ１ ７．８４Ｅ１ ６．１１Ｅ１ １１０．９０７２

低轨

卫星３

ＬＳＥ １．１７Ｅ２ １．５４Ｅ２ ５．２３Ｅ１ ２００．３５０４

ＳＬＳＥ ６．０２Ｅ１ ３．０５Ｅ１ ６．５４Ｅ１ ９３．９７５７９

中轨

卫星

ＬＳＥ ２．４６Ｅ２ ３．３５Ｅ２ ２．１２Ｅ２ ４６６．５６７３

ＳＬＳＥ ９．３９Ｅ１ １．４２Ｅ２ １．９６Ｅ２ ２５９．６０９７

高轨

卫星

ＬＳＥ ７．３９Ｅ２ ８．８３Ｅ２ １．０８Ｅ２ １１５６．４９２

ＳＬＳＥ ２．３９Ｅ２ ４．４３Ｅ２ １．１２Ｅ２ ５１５．６６８５

·５３·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３５卷

图２　不同定轨方法的定轨精度比较图
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｍａｐｏｆｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ

ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

　　分析：在初始概略轨道误差５０ｋｍ时，低轨卫
星３不能完成轨道确定，定轨过程发散，但是在初
始概略误差达到５０米时，可以收敛，说明低轨卫
星３对初始误差的依赖性比较大。对于不同高度
的卫星都能达到有效的定轨精度，但由于单星观

测的特殊性，误差传播受几何结构影响较大，因

此，对于单星观测的天基测控系统而言，采用压缩

估计的定轨精度要优于传统定轨方法。

５　结论

天基测控系统是未来卫星管理监视的主要发

展方向，单星观测作为天基测控系统的根本和基

础，在天基星座设计等方面起着重要的作用，本文

分析了单星观测条件下的目标定轨情况，推导了

光学观测的误差传播因子，提出了适应于单星观

测的压缩估计定轨算法，证明了在一定条件下，该

算法优于传统最小二乘定轨方法。仿真试验证

明，单星观测可以确定不同高度的目标卫星轨道，

定轨精度随着目标高度的增加而降低。

值得说明的是，天基测控条件下目标卫星的

定轨精度不仅与星间相对几何位置有关，还与天

基卫星的自身定轨精度、测量模式、采样频率等相

关，本文仅考虑了星间相对几何位置的传播系数。
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