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基于轨道根数的低轨卫星轨道预测算法

李　丹＊，于　洋
（中国科学院长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３）

摘要：光电设备因太阳夹角变化、轨道遮挡等原因无法对卫星进行自动跟踪时，需要对卫星 轨 道 进 行 预 测。本 文 针 对 利

用卫星轨道根数进行轨道预报时难以同时满足实时性和精度要求的问题，提出了一种新的基于轨道根数的卫星轨道预

测方法。分析了卫星轨道的运行规律，根据低轨卫星的运行特点，利用椭圆曲线对卫星轨道 进 行 预 测，并 对 卫 星 轨 道 的

轨道方程进行了近似处理。通过引入一些冗余变量简化了卫星轨道解算模型，在保证计算实时性的前提下，大大提高了

轨道预测精度。实验显示：采用线性外推方法对卫星轨 道 进 行 预 测 时，预 测５ｓ后，轨 道 预 测 的 偏 差 会 增 大 到１０″，而 采

用本文提出的基于轨道根数的卫星轨道预测算法，预测５０ｓ后 的 最 大 预 测 偏 差 均 不 超 过２″，极 大 地 提 高 了 卫 星 轨 道 预

测精度，实现了光电设备在无法对卫星进行自动跟踪时，能够对卫星进行" 盲跟踪" 。
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１　引　言

　　在现 代 化 的 光 电 测 量 装 备 对 卫 星 进 行 跟 踪

时，一般都通过卫星轨道根数解算出卫星的轨道

预报数据，在卫星过境时利用引导数据将卫星引

入光学跟踪视场中，再利用跟踪传感器图像计算

卫星的脱靶量，最终完成对卫星的自动跟踪。目

前国内外采用的方法是对卫星进行轨道预报，轨

道预报是指在已知空间目标某一时刻状态的前提

下，根据轨道动力学建立的模型，预测目标在之后

一段时间内的轨道信息，其实质是求解描述空间

目标运动的微分方程的过程。
最早的模型是开普勒定律描述的一个简单又

抽象的力学模型，即一个质点以另一质点为中心

的运动，通常称之为二体模型。该理想模型下的

运行轨道称为二体轨道，但空间目标在轨运行始

终受到各种摄动力的作用。这些摄动力有：地球

形状非球形和质量不均匀产生的附加引力，高层

大气的气动力，太阳、月球的引力，太阳光辐射压

力，地球辐射压力，地球潮汐摄动，相对论效应等。
在摄动力的作用下，其轨道根数不断地变化，目标

轨道不再遵循二体轨道模型。
多年来，研究者们针对上述因素建立 了 多 种

模型。上世纪６０年代，美国Ｓｍｉｔｈ天文台建立了

第一 个 重 力 场 模 型。１９７２ 年，ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）开始建立

ＧＥＭ 系 列 模 型，并 于１９９４年 和 喷 气 推 进 实 验

室、德克萨斯 大 学 共 同 建 立 了ＪＧＭ 系 列 地 球 重

力场模型。其中ＪＧＭ－３已经是一个很精细的全

球重力场模型，但新的模型仍在不断开发中。
更进一步 的 有３６０×３６０阶 的ＥＧＭ９６模 型

等。在同一时代，人们也开始开发大气 模 型。自

１９６５年开始，人们相继发布了不同的大气密度模

型，第 一 个 称 作Ｊ－６５，随 后 又 出 现 了Ｊａｃｃｈｉａ－７１、

Ｊａｃｃｈｉａ－７７和 ＤＴＭ 等大气密度模型。虽然很多

研究机构发布了多种复杂的密度模型，但过去２０
年中，经验阻力模型的精度并没有明显提升，目前

广泛应用于轨道确定和预报的是Ｊ７１模型，该模

型能够相对合理地描述大气密度，且计算量适中。

此外，地球运动模型和时间、坐标系的精确计算对

轨道计算也有极大影响。
对于高轨卫星，其运行速度校慢，轨道漂移也

较慢，因此可以采用轨道根数对卫星轨道 进 行 预

测，完成高精度引导测量，但对于低轨卫星而言，其
特点是运行速度快，轨道漂移也较快，采用事前轨

道预报的方法无法保证引导精度，而采用实时解算

的方法，又由于以上各种模型力学方程非线性程度

太高，无法求出解析解，故只能通过迭代法求解，其
运算非常大，无法保证卫星跟踪的实时性要求。现

阶段光测设备采用的方法是事前对卫星的轨道进

行预测，当卫星进入跟踪视场时，切换成自动跟踪

模式完成对卫星的高精度引导。该方法也有其缺

点，在跟踪过程中，由于太阳夹角的变化，可能会出

现目标变暗或图像饱和的情况，因此无法对卫星进

行全程自动跟踪，此时的预报数据精度又无法满足

要求，因此需要对卫星的轨道进行预测［１］，即在初

始段对卫星进行自动跟踪，并测出卫星轨迹，在无

法闭环跟踪时对卫星轨道进行预测，对目 标 进 行

“肓跟踪”。基于上述思想，本文提出一种基于卫星

轨道根数的轨道预测算法，在保证实时性 的 前 提

下，能够对卫星进行高精度的轨道预测。

２　卫星轨道计算

２．１　卫星运动方程

如图１所 示，Ｏ－ＸＹＺ 为 协 议 天 球 坐 标 系［３］，
其坐标原点于地球质心，Ｚ轴 指 向Ｊ２０００．０平 赤

道［４－５］的极点，Ｘ 轴指向Ｊ２０００．０平春分点［４－５］，Ｙ
轴与Ｘ、Ｚ轴成右手坐标系。该坐 标 系 可 视 为 惯

性坐标系。
在二体问题中，地球质量Ｍ 集中于地球质心

Ｏ，卫星为一质点Ｓ，其质量为ｍ。Ｏ点至Ｓ 点的

矢量ｒ称 为 卫 星 的 位 置 矢 量。鉴 于 卫 星 质 量ｍ
远小于地球质量Ｍ，因此忽略卫星对地球引力的

影响。根据万有引力定律，卫星的运动方程为：

ｒ̈＝－ＧＭｒ３ｒ
， （１）

简记为

ｒ̈＝－μｒ３ｒ．
（２）
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图１　卫星轨道面

Ｆｉｇ．１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｏｒｂｉｔ　ｐｌａｎｅ

式中ｒ̈为卫星 运 动 加 速 度 矢 量；μ为 地 球 引 力 常

数，即

μ＝ＧＭ， （３）

ｒ为位置矢 量ｒ的 模，称 其 为 地 心 距 或 地 心

向径，即

ｒ＝ Ｘ２＋Ｙ２＋Ｚ槡 ２， （４）

写成标量形式为：

ｄ２　Ｘ
ｄｔ２ ＝̈Ｘ＝－

μ
ｒ２Ｘ

ｄ２Ｙ
ｄｔ２ ＝̈Ｙ＝－

μ
ｒ２Ｙ

ｄ２　Ｚ
ｄｔ２ ＝̈Ｚ＝－

μ
ｒ２

烅

烄

烆
Ｚ

． （５）

由此可见，卫星的运动方程是三元二 阶 联 立

微分方程组，需要６个积分常数才能完全确定其

方程的解。

对卫星轨道极坐标方程进行积分得：

ｒ４θ２＝μａ（１－ｅ
２）， （６）

再由活力公式得到：

ｒ２θ２＝μ（
２
ｒ－

１
ａ
）－ｒ２， （７）

进而得到：

ｒ
ａ ａ２ｅ２－（ａ－ｒ）槡 ２

·ｄｒ
ｄｔ＝ｎ．

（８）

为了方便积分，引入辅助变量Ｅ，称为偏近点

角。Ｅ的几何意义如图２所示。

以卫星轨道椭圆中心为圆心作一辅 助 圆，过

卫星点Ｓ向近地点方向作一垂线，其反向延长线

与辅助圆交于 点Ｓ’，Ｓ’与 椭 圆 中 心 连 线 与 近 地

点方向的夹角即为偏近地角Ｅ。由此可得：

ａｃｏｓ　Ｅ＝ｒｃｏｓ　ｆ＋ａｅ． （９）

图２　偏近点角Ｅ与真近点角ｆ

Ｆｉｇ．２　Ｅｃｃｅｎｔｒｉｃ　ａｎｏｍａｌｙ　Ｅａｎｄ　ｔｒｕｅ　ａｎｏｍａｌｙ　ｆ

结合椭圆轨道方程可得：

ｒｃｏｓ　ｆ＝１ｅ
［ａ（１－ｅ２）－ｒ］， （１０）

进而导出的表达式为：

ａｅｃｏｓ　Ｅ＝ａ－ｒ， （１１）

即

ｒ＝ａ（１－ｅｃｏｓ　Ｅ）． （１２）

对上式微分，并代入位置微分方程，得：

ａ（１－ｅｃｏｓ　Ｅ）·ａｅｓｉｎ　Ｅ
ａ ａ２ｅ２－ａ２ｅ２ｃｏｓ２槡 Ｅ

·ｄＥ
ｄｔ＝ｎ

， （１３）

化简后为：

（１－ｅｃｏｓ　Ｅ）·ｄＥｄｔ＝ｎ
， （１４）

积分后得：

Ｅ－ｅｓｉｎ　Ｅ＝ｎｔ＋Ｔ０． （１５）

其中：Ｔ０ 为积分常数，通常用τ＝－Ｔ０／ｎ代替，则
积分式为：

Ｅ－ｅｓｉｎ　Ｅ＝ｎ（ｔ－τ）． （１６）

这就是开普勒积分，也称开 普 勒 方 程。它 导

出了二体问题 的 第６个 积 分 常 数τ，可 以 表 述 偏

近地角Ｅ随时间变化的规律。

当Ｅ＝０时，ｔ＝τ，即τ的 意 义 为 卫 星 过 近 地

点的时刻，在一些计 算 中，常 采 用 平 近 地 角 Ｍ 代

替τ：

Ｍ＝ｎ（ｔ－τ）＝ｎｔ＋Ｍ０
　　Ｍ０＝－ｎ烅
烄

烆 τ
． （１７）

平近地角Ｍ 的意义如下：从近地点起算，卫

星以平均角速度ｎ运行，在一定时间内扫过的角

度；因此在初始时刻，即ｔ＝０时，Ｍ＝Ｍ０，此时称

Ｍ０ 为卫星的平近点角。
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２．２　卫星星历计算

根据卫星的轨道根数，求解卫星在任 一 时 刻

的位置及速度，称为卫星星历计算。开普勒方程

为：

Ｅ－ｅｓｉｎ　Ｅ＝Ｍ， （１８）
其是一 个 超 越 方 程，对Ｅ 的 求 解 采 用 迭 代

法。对方程两边进行微分，写成如下格式：

ｄＥ＝ ｄ　Ｍ
１－ｅｃｏｓ　Ｅ．

（１９）

赋初始值Ｅ０＝Ｍ，按下式迭代：

ｄ　Ｍｉ＝Ｍ－Ｅｉ＋ｅｓｉｎ　Ｅｉ

Ｅｉ＋１＝Ｅｉ＋
ｄ　Ｍｉ

１－ｅｃｏｓＥ
烅
烄

烆 ｉ

， （２０）

依次进行迭代，直至满足终止条件：

ｄ　Ｍｉ
１－ｅｃｏｓ　Ｅｉ ≤ε

． （２１）

同时根据椭圆的圆锥曲线方程，可得 到 真 近

地角ｆ与偏近地角Ｅ 的关系：

ｃｏｓ　ｆ＝ｃｏｓ　Ｅ－ｅ１－ｅｃｏｓ　Ｅ

ｓｉｎ　ｆ＝ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　Ｅ
１－ｅｃｏｓ

烅

烄

烆 Ｅ

． （２２）

２．３　卫星位置和速度计算

卫星Ｓ在轨道平面上沿椭圆轨道运行，设其

在ｔ时刻的位置矢量为ｒ。引入近地点方向的单

位矢量Ｐ和与Ｐ垂直的单位矢量Ｑ，如图３所示。

图３　轨道面上的Ｐ、Ｑ单位矢量

Ｆｉｇ．３　Ｕｎｉｔ　ｖｅｃｔｏｒｓ　Ｐ，Ｑｏｎ　ｏｒｂｉｔ　ｐｌａｎｅ

则卫星的位置矢量可表示为：

ｒ＝ｒｃｏｓ　ｆ·Ｐ＋ｒｓｉｎ　ｆ·Ｑ， （２３）
代入ｃｏｓ　ｆ、ｓｉｎ　ｆ，得到：

ｒ＝ａ（ｃｏｓ　Ｅ－ｅ）·Ｐ＋ａ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　Ｅ·Ｑ．
（２４）

Ｐ、Ｑ的表 达 式 可 根 据 球 面 三 角 的 边 余 弦 定

理［６］得到：

Ｐ＝
ＰＸ
ＰＹ
Ｐ

熿

燀

燄

燅Ｚ

＝
ｃｏｓ（Ｐ，Ｘ）

ｃｏｓ（Ｐ，Ｙ）

ｃｏｓ（Ｐ，Ｚ

熿

燀

燄

燅）
＝
ｃｏｓωｃｏｓΩ－ｓｉｎωｓｉｎΩｃｏｓ　ｉ
ｃｏｓωｓｉｎΩ－ｓｉｎωｃｏｓΩｃｏｓ　ｉ

ｓｉｎωｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ｉ

Ｑ＝
ＱＸ
ＱＹ
Ｑ

熿

燀

燄

燅Ｚ

＝
ｃｏｓ（Ｑ，Ｘ）

ｃｏｓ（Ｑ，Ｙ）

ｃｏｓ（Ｑ，Ｚ

熿

燀

燄

燅）
＝
－ｓｉｎωｃｏｓΩ－ｃｏｓωｓｉｎΩｃｏｓ　ｉ
－ｓｉｎωｓｉｎΩ－ｃｏｓωｃｏｓΩｃｏｓ　ｉ

ｃｏｓωｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ｉ
．

（２５）

　　卫星的速度可由位置微分得到：

ｒ＝槡μ
－ｓｉｎ　Ｅ

槡ａ（１－ｅｃｏｓ　Ｅ）
·Ｐ＋ １－ｅ槡 ２ｃｏｓ　Ｅ

槡ａ（１－ｅｃｏｓ　Ｅ）
·［ ］Ｑ ．

（２６）
通过以上计算便可得到二体问题中卫星的位

置与速度。在卫星的精确运行模型中，还应考虑

地球引力势、日月引力摄动、太阳辐射压、上层大

气阻力等 因 素［７～１０］，但 在 短 期 卫 星 预 测 模 型 中，
可忽略这些因素的影响。

３　卫星轨道预测

　　卫星轨道预测的主要思想是在发现卫星的起

始段对卫星进行自动跟踪，同时记录光电设备的

编码器值，并将其作为卫星轨道的测量值，当卫星

进入无法自动跟踪区域时，结合卫星的测量数据

和卫星的轨道根数对卫星位置进行预测，将预测

值作为引导值，用以引导光电设备进行跟踪，以保

证卫星始终处于跟踪点。
在卫星轨道预测时，若对卫星的测量 数 据 只

是简单地进行线性插值外推，则无法满足精度要

求，此时需根据卫星轨道的运行特点进行外推，以
得到较高的卫星预测精度。

由卫星的位置矢量方程复杂度可知，若 要 根

据卫星的实测位置解算轨道根数，再由轨道根数

对卫星位置进行预测，则需要进行迭代计算，计算

量非常巨大，无法满足实时性要求。因此需要对

卫星的位置矢量方程进行简化，以寻求一种简单

的方法对卫星的运行轨迹进行预测。
首先将卫星的位置矢量写成标量形式：

Ｘ
Ｙ
熿

燀

燄

燅Ｚ
＝ａ（ｃｏｓ　Ｅ－ｅ）·

ＰＸ
ＰＹ
Ｐ

熿

燀

燄

燅Ｚ

＋ａ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　Ｅ·
ＱＸ
ＱＹ
Ｑ

熿

燀

燄

燅Ｚ

，

（２７）
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以Ｘ方向为例：

Ｘ＝ａ（ｃｏｓ　Ｅ－ｅ）·ＰＸ＋ａ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　Ｅ·ＱＸ．
（２８）

用卫星的平近地角Ｍ 近似代替偏近地角Ｅ，
则上式化为：

Ｘ＝ａ（ｃｏｓ　Ｍ－ｅ）·ＰＸ＋ａ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　Ｍ·ＱＸ
即：

Ｘ＝ａ（ｃｏｓ（ｎｔ－ｎτ）－ｅ）·ＰＸ＋ａ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ（ｎｔ－ｎτ）·ＱＸ
将上式展开得：

Ｘ＝Ａｘｃｏｓ　ｎｔ＋Ｂｘｓｉｎ　ｎｔ＋Ｃｘ， （２９）
式中

Ａｘ＝ａ（ＰＸｃｏｓ　ｎτ－ＱＸ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　ｎτ）

Ｂｘ＝ａ（ＰＸｓｉｎ　ｎτ－ＱＸ １－ｅ槡 ２ｃｏｓ　ｎτ）

Ｃｘ＝－ａｅＰ
烅

烄

烆 Ｘ

．（３０）

同理：

Ｙ＝Ａｙｃｏｓ　ｎｔ＋Ｂｙｓｉｎ　ｎｔ＋Ｃｙ
Ｚ＝Ａｚｃｏｓ　ｎｔ＋Ｂｚｓｉｎ　ｎｔ＋Ｃｚ

， （３１）

式中

Ａｙ＝ａ（ＰＹｃｏｓ　ｎτ－ＱＹ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　ｎτ）

Ｂｙ＝ａ（ＰＹｓｉｎ　ｎτ－ＱＹ １－ｅ槡 ２ｃｏｓ　ｎτ）

Ｃｙ＝－ａｅＰ
烅

烄

烆 Ｙ

Ａｚ＝ａ（ＰＺｃｏｓ　ｎτ－ＱＺ １－ｅ槡 ２ｓｉｎ　ｎτ）

Ｂｚ＝ａ（ＰＺｓｉｎ　ｎτ－ＱＺ １－ｅ槡 ２ｃｏｓ　ｎτ）

Ｃｚ＝－ａｅＰ
烅

烄

烆 Ｚ

．

（３２）
上式说明卫星位置可表示为平均角速度的正

余弦函数的组合。
假设光电设备在自动跟踪过程中对卫星角度

（方位Ａ、俯仰Ｅ）和距离（Ｒ）测量了ｎ组数据（若

光电设备不具备测距功能，则用卫星轨道预报数

据中的距离值代替），结果为：

Ａｉ∈｛Ａ１，Ａ２，Ａ３，…，Ａｎ｝

Ｅｉ∈｛Ｅ１，Ｅ２，Ｅ３，…，Ｅｎ｝．
Ｒｉ∈｛Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３，…，Ｒｎ｝

则问题变为如何根据测量值拟合出卫星位置

Ｘ、Ｙ、Ｚ的 系 数ＡＸ、ＢＸ、ＣＸ、ＡＹ、ＢＹ、ＣＹ、ＡＺ、ＢＺ、

ＣＺ。首先根 据 大 地 测 量 中 的 坐 标 转 换 法 将 测 量

值转化到协议天球坐标系［４］，设转换结果为：

Ｘｉ∈｛Ｘ１，Ｘ２，Ｘ３，…，Ｘｎ｝

Ｙｉ∈｛Ｙ１，Ｙ２，Ｙ３，…，Ｙｎ｝

Ｚｉ∈｛Ｚ１，Ｚ２，Ｚ３，…，Ｚｎ｝

以Ｘ方向为例，将Ｘ方向的展开式与实测值

进行拟 合，即 计 算 满 足 下 式 的 最 小 值 时 的ＡＸ、

ＢＸ、ＣＸ：

Ｓｘ ＝∑
ｎ

ｉ＝１

（Ａｘｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘｓｉｎ　ｎｔｉ＋Ｃｘ－Ｘｉ）２ ．

（３３）
分别计算系数的偏微分：

Ｓｘ
Ａｘ ＝

２∑
ｎ

ｉ＝１

（Ａｘｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘｓｉｎ　ｎｔｉ＋Ｃｘ－Ｘｉ）ｃｏｓ　ｎｔｉ

Ｓｘ
Ｂｘ ＝

２∑
ｎ

ｉ＝１

（Ａｘｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘｓｉｎ　ｎｔｉ＋Ｃｘ－Ｘｉ）ｓｉｎ　ｎｔｉ．

Ｓｘ
Ｃｘ ＝

２∑
ｎ

ｉ＝１

（Ａｘｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘｓｉｎ　ｎｔｉ＋Ｃｘ－Ｘｉ）

分别令Ｓｘ
Ａｘ
、Ｓｘ
Ｂｘ
、Ｓｘ
Ｃｘ

等于零，得到线性方程组：

Ａｘ∑
ｎ

ｉ＝１
ｃｏｓ２　ｎｔｉ＋Ｂｘ∑

ｎ

ｉ＝１
ｓｉｎ　ｎｔｉｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｃｘ∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｏｓ　ｎｔｉ＝

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｘｉｃｏｓ　ｎｔｉ

Ａｘ∑
ｎ

ｉ＝１
ｓｉｎｎｔｉｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘ∑

ｎ

ｉ＝１
ｓｉｎ２　ｎｔｉ＋Ｃｘ∑

ｎ

ｉ＝１
ｓｉｎ　ｎｔｉ＝

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｘｉｓｉｎ　ｎｔｉ

Ａｘ∑
ｎ

ｉ＝１
ｃｏｓ　ｎｔｉ＋Ｂｘ∑

ｎ

ｉ＝１
ｓｉｎ　ｎｔｉ＋Ｃｘｎ＝∑

ｎ

ｉ＝１
Ｘｉ

对此方 程 组 求 解，即 可 确 定 待 定 系 数 ＡＸ、

ＢＸ、ＣＸ，在计算方程的解时，平均角速度ｎ可由轨

道根数文件得到，也可由实测的瞬时角速度代替。

同理，可计算得到ＡＹ、ＢＹ、ＣＹ、ＡＺ、ＢＺ、ＣＺ。
最后，将预测的时间代入，可得卫星在预测时

刻的位置Ｘ、Ｙ、Ｚ，再对Ｘ、Ｙ、Ｚ进行坐标转换，可
得卫星预测数据的引导值Ａ、Ｅ、Ｒ。

４　实验分析

　　选择对国际空间站的观测数据作为测量参考

数据，其轨道根数采用ＴＬＥ格式的双行根数，如

下所示：

１　２２５６５Ｕ　９３０１６Ａ　１２３３１．８９０２７０８８　
－．０００００１６６　０００００－０　－６３９２３－４　０　７４６３
２　２２５６５　０７０．８６８６　３１２．２１７０　０００３９４０　
０５７．７６４２　３０２．３８６０　１４．１２４３８６３４　１４６３２

根据卫星轨道根数中每日绕地圈数可计算得

出平均角速度：
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ｎ＝１４．１２４　３８６　３４×２π２４×３　６００ ＝０．００１　０２７　１５４（ｒａｄ／ｓ）

利 用 某 光 学 设 备 进 行 测 量，其 有 效 口 径 为

６００ｍｍ，配有激光回 波 测 量 系 统，可 通 过 测 量 激

光回波时延 测 量 卫 星 距 离，其 测 角 精 度 为１″，测

量结果如表１所示。

表１　部分测量数据

Ｔａｂ．１　Ｐａｒｔｉａｌ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ

时间
方位／（°）

（实测值）
俯仰／（°）

（实测值）
距离／ｋｍ
（预报值）

１８：２８：０６　 ２５７．８０３５０５　 ３０．００２４３２　１４８３．０７８７５６
１８：２８：０７　 ２５８．０３７７２３　 ３０．１２８４３９　１４７９．２４７９６８
１８：２８：０８　 ２５８．２７３７３５　 ３０．２５４４７６　１４７５．４３７９０８
１８：２８：０９　 ２５８．５１１５５３　 ３０．３８０５３５　１４７１．６４８７１８
１８：２８：１０　 ２５８．７５１１９１　 ３０．５０６６０６　１４６７．８８０５７３
１８：２８：１１　 ２５８．９９２６６３　 ３０．６３２６７９　１４６４．１３３６４０
１８：２８：１２　 ２５９．２３５９８２　 ３０．７５８７４４　１４６０．４０８０８４
１８：２８：１３　 ２５９．４８１１６１　 ３０．８８４７９０　１４５６．７０４０７４
１８：２８：１４　 ２５９．７２８２１４　 ３１．０１０８０８　１４５３．０２１７７６
１８：２８：１５　 ２５９．９７７１５４　 ３１．１３６７８５　１４４９．３６１３７２
１８：２８：１６　 ２６０．２２７９９４　 ３１．２６２７１２　１４４５．７２３００７
１８：２８：１７　 ２６０．４８０７４８　 ３１．３８８５７８　１４４２．１０６８６２
１８：２８：１８　 ２６０．７３５４２９　 ３１．５１４３７０　１４３８．５１３１０９
１８：２８：１９　 ２６０．９９２０４９　 ３１．６４００７８　１４３４．９４１９１８
１８：２８：２０　 ２６１．２５０６２２　 ３１．７６５６８８　１４３１．３９３４６１
１８：２８：２１　 ２６１．５１１１５９　 ３１．８９１１９０　１４２７．８６７９１２
１８：２８：２２　 ２６１．７７３６７６　 ３２．０１６５７０　１４２４．３６５４５３
１８：２８：２３　 ２６２．０３８１８２　 ３２．１４１８１６　１４２０．８８６２３６
１８：２８：２４　 ２６２．３０４６９２　 ３２．２６６９１６　１４１７．４３０４４７
１８：２８：２５　 ２６２．５７３２１６　 ３２．３９１８５６　１４１３．９９８２６０
１８：２８：２６　 ２６２．８４３７６９　 ３２．５１６６２２　１４１０．５８９８５０
１８：２８：２７　 ２６３．１１６３６０　 ３２．６４１２０１　１４０７．２０５３９２
…… …… …… ……

１８：３２：１８　 ３４８．２０２９７９　 ３０．０４５１４８　１４８７．０７４５９０

采用第３章中提到的方法，选取测量 结 果 中

的前２０ｓ数 据 进 行 拟 合，时 间 选 取 相 对 时 间，得

到拟合系数如表２所示。

表２　拟合系数

Ｔａｂ．２　Ｆｉｔｔｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ＡＸ －１３１９２８２．０００
ＢＸ －９２９１４２．３７５
ＣＸ －７４５２３４．０００
ＡＹ ４８８５９０４．０００
ＢＹ －４９７８４６８．９３８
ＣＹ １８６１３２．０００
ＡＺ ４６９０５２８．０００
ＢＺ ４９３４００６．３１３
ＣＺ ２３４５６．０００

　　用拟合系数对卫星轨道进行预测，拟合后５０
ｓ的数据与 实 测 结 果 进 行 比 较，预 测 误 差 显 示 如

图４所示（彩图见期刊电子版），单位为角秒（″）。

图４　基于根数的预测值与实测值差值曲线

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｖａｌｕｅｓ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｏｒｂｉｔ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ　ａｎｄ　ｒｅａｌ　ｍｅａｓｕｒｅ－
ｍｅｎｔ　ｖａｌｕｅｓ

由图４可以看出，采用基于轨道根数 的 卫 星

轨道预测算法，在５０ｓ内的预测误差不大于０．５″
（方位）、２″（俯仰）。

为了进一步验证此算法对高仰角的高速低轨

卫星预测的有效性，选取太阳同步轨道的近地卫

星进行试验，在航截点之前对卫星进行自动跟踪

并累积数据，在接近航截点时停止自动跟踪并对

卫星轨道进行预测，将测量图像中的脱靶量作为

预测偏差，图５列出了若干颗卫星的轨道预测偏

差数据。

（ａ）卫星ａ的轨道预测偏差

（ａ）Ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ａ

（ｂ）卫星ｂ的轨道预测偏差

（ｂ）Ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｂ
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（ｃ）卫星ｃ的轨道预测偏差

（ｃ）Ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｃ

（ｄ）卫星ｄ的轨道预测偏差

（ｄ）Ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｄ
图５　卫星轨道预测误差

Ｆｉｇ．５　Ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

表３　预测偏差分析表

Ｔａｂ．３　Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｅｒｒｏｒｓ

卫星

编号

最大

仰角／

（°）

航截点

方位预

测误差／

（″）

航截点

俯仰预

测误差／

（″）

方位预

测误差

均方根／

（″）

俯仰预

测误差

均方根／

（″）
ａ　 ８２．０７　 １．５２ －１．４６　 １．２６　 ０．７１
ｂ　 ７７．５８ －１．９７ －１．６４　 １．６６　 ０．５２
ｃ　 ７８．７８ －４．１２　 ０．７４　 １．９９　 ０．５０
ｄ　 ８０．５１ －１．２５　 ０．２７　 ０．７０　 ０．８６

　　图中的偏差主要是由于用平近点角代替偏近

点角所引起的，由于每个卫星测量时的近地点幅

角不同，因此偏差的变化规律也并不一致，但预测

的偏差（均 方 根）不 超 过２″。将 预 测 偏 差 的 结 果

分析如表３所示。

５　结　论

　　本文着重分析了卫星轨道的运行规律，根据

低轨卫星的运行特点，研究了基于轨道根数的卫

星轨道预测算法。该算法根据卫星轨道根数拟合

出卫星轨道位置参数方程，进而确定卫星轨道运

行参数，以对卫星轨道进行预测。由于采用了近

似算法，避免了解算卫星引导数据时进行迭代计

算，从而实现了解算的实时性。在预测精度上，将

预测的结果与线性插值的结果进行了比较分析，

采用基于卫星轨道根数的方法对卫星轨道进行预

测时，由于综合考虑了卫星的运行规律，因此极大

地提高了卫星轨道预测精度。采用基于根数的卫

星轨道预测方 法，预 测 了５０ｓ的 卫 星 轨 道 数 据，

其预测精度在０～２″，相 比 于 线 性 外 推 法６′以 上

的预测精度，提高了近２个数量级。利用卫星预

测数据对卫星进行实时引导，实现了在卫星进入

地影消失或接近太阳呈现饱合时无法自动跟踪状

态下的高精度引导。

参考文献：

［１］　张如伟，刘 根 友．低 轨 卫 星 轨 道 拟 合 及 预 报 方 法 研

究［Ｊ］．大 地 测 量 与 地 球 动 力 学，２００８，２８（４）：１１５－

１２０．

ＺＨＡＮＧ　Ｒ　Ｗ，ＬＩＵ　Ｇ　Ｙ．Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ　ｏｎ　ｏｒｂｉｔ　ｆｉｔｔｉｎｇ

ａｎｄ　ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｏｆ　ｌｏｗ　ｅａｒｔｈ　ｏｒｂｉｔ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｇｅｏｄｅｓｙ　ａｎｄ　Ｇｅｏｄｙｎａｍｉｃｓ，２００８，

２８（４）：１１５－１２０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　石教兴．开普勒方 程 的 推 导 及 其 意 义［Ｊ］．郧 阳 师 范

高等专科学校学报，２００５，２５（３）：３５－３８．

ＳＨＩ　Ｊ　Ｘ．Ｔｈｅ　ｄｅｒｉｖａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｉｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｋｅｐｌｅｒ

ｅｑｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｙｕｎｙａｎｇ　Ｔｅａｃｈｅｒｓ　Ｃｏｌ－

ｌｅｇｅ，２００５，２５（３）：３５－３８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　张捍卫，许厚泽，王 爱 生．天 球 参 考 系 与 地 球 参 考 系

之间的坐 标 转 换 研 究 进 展［Ｊ］．测 绘 科 学，２００５，３０

（５）：１０５－１０９．

ＺＨＡＮＧ　Ｈ　Ｗ，ＸＵ　Ｈ　Ｚ，ＷＡＮＧ　Ａ　ＳＨ．Ｔｈｅ　ｐｒｏ－

ｇｒｅｓｓ　ｉｎ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｃｅｌｅｓｔｉａｌ　ａｎｄ

ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ　ｏｆ　Ｓｕｒｖｅｙ－

ｉｎｇ　ａｎｄ　Ｍａｐｐｉｎｇ，２００５，３０（５）：１０５－１０９．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［４］　李广宇．天球 参 考 系 变 换 及 其 应 用［Ｍ］．北 京：科 学

出版社，２０１０．

６４５２ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第２４卷　



ＬＩ　Ｇ　Ｙ．Ｃｅｌｅｓｔｉａｌ　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　Ｓｙｓｔｅｍ　Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａ－

ｔｉｏｎ　ａｎｄ　Ｉｔｓ　Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｃｉｅｎｃｅ

Ｐｒｅｓｓ，２０１０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　刘林，汤 靖 师．地 球 卫 星 运 动 中 坐 标 系 附 加 摄 动 与

参考系选择问题［Ｊ］．空间科学学报，２００８，２８（２）：

１６４－１６８．

ＬＩＵ　Ｌ，ＴＡＮＧ　Ｊ　ＳＨ．Ｏｎ　ｔｈｅ　ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｄｕｅ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｅａｒｔｈ　ｓａｔ－

ｅｌｌｉｔｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｈｏｉｃｅ　ｏｆ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．

Ｃｈｉｎ．Ｊ．Ｓｐａｃｅ　Ｓｃｉ．．２００８，２８（２）：１６４－１６８．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　董杰．试论梅文 鼎 球 面 余 弦 定 理 及 符 号 判 定 法［Ｊ］．

西北大 学 学 报·自 然 科 学 版，２０１４，４４（５）：８４８－

８５４．

ＤＯＮＧ　Ｊ．Ａ　ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　Ｍｅｉ　Ｗｅｎｄｉｎｇ’ｓ　ｓｐｈｅｒｉｃａｌ　ｃｏ－

ｓｉｎｅ　ｔｈｅｏｒｅｍ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｓｙｍｂｏｌｓ　ｄｅｔｅｒｍｉｎａ－

ｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｎａｔｕｒａｌ

Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０１４，４４（５）：８４８－８５４．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［７］　郭 金 运，黄 金 维，胡 建 国，等．由ＣＨＡＭＰ星 载 ＧＰＳ

相位双差数据解算 地 球 引 力 场 模 型［Ｊ］．武 汉 大 学

学报·信息科学版，２００７，３２（１）：１１－１４．

ＧＵＯ　Ｊ　Ｙ，ＨＵＡＮＧ　Ｊ　Ｗ，ＨＵ　Ｊ　Ｇ，ｅｔ　ａｌ．．Ｄｅｔｅｒｍｉ－

ｎａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅａｒｔｈ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｆｉｅｌｄ　ｍｏｄｅｌ　ｆｏｒｍ　ＧＰＳ　ｐｈａｓｅ

ｄｏｕｂｌｅ－ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｄａｔａ　ｏｎｂｏａｒｄ　ＣＨＡＭＰ ［Ｊ］．Ｇｅｏ－

ｍａｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ｏｆ　Ｗｕｈａｎ　Ｕｎｉｖｅｒ－

ｓｉｔｙ，２００７，３２（１）：１１－１４．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　吴斌．日长和地球引力场参数Ｊ２的长期和长周期变

化［Ｊ］．武汉大学学报·信息科 学 版，２００３，２８：８３－

８６．

ＷＵ　Ｂ．Ｓｅｃｕｌａｒ　ａｎｄ　ｌｏｎｇ－ｐｅｒｉｏｄ　ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｌｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｄａｙ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｈａｒｍｏｎｉｃ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　Ｊ２ｏｆ　ｇｅｏ－

ｐｏｔｅｎｔｉａｌ［Ｊ］．Ｇｅｏｍａｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　Ｓｃｉｅｎｃｅ

ｏｆ　Ｗｕｈａｎ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００３，２８：８３－８６．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［９］　王五生．卫星高 精 度 自 主 定 轨 中 大 气 密 度 模 型［Ｊ］．

邢台学院学报，２００８，２３（２）：８９－９１．

ＷＡＮＧ　Ｗ　ＳＨ．Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｈｉｇｈ－ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ　ｏｒｂｉｔ　ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｘｉｎｇｔａｉ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２００８，２３（２）：８９－９１．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　秋宏 兴，吴 连 大，张 伟．大 气 密 度 模 型 用 于 近 地 卫

星定轨预 报 的 比 较［Ｊ］．飞 行 器 测 控 学 报，２００６，

２５（４）：１２－１８．

ＱＩＵ　Ｈ　Ｘ，ＷＵ　Ｌ　Ｄ，ＺＨＡＮＧ　Ｗ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｔ－

ｍｏｓｐｈｅｒｉｃ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｍｏｄｅｌｓ　ｆｏｒ　ＬＥＯ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｏｒｂｉｔ

ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ＴＴ＆Ｃ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６，２５（４）：１２－

１８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　董恺琛，赵开春，赵 鹏 飞，等．微 纳 卫 星 姿 控 软 件 实

时测试 系 统［Ｊ］．光 学 精 密 工 程，２０１３，２１（８）：

２００８－２０１５．

ＤＯＮＧ　Ｋ　ＣＨ，ＺＨＡＯ　Ｋ　ＣＨ，ＺＨＡＯ　Ｐ　Ｆ，ｅｔ　ａｌ．．

Ｒｅａｌ－ｔｉｍｅ　ｔｅｓｔｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｏｆｔ－

ｗａｒｅ　ｏｆ　ｍｉｃｒｏ－ｎａｎｏ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

Ｅｎｇ．，２０１３．２１（８）：２００８－２０１５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　王秀 红，李 俊 峰，王 彦 荣．天 基 照 相 机 监 测 空 间 目

标定 轨 方 法 及 精 度 分 析［Ｊ］．光 学 精 密 工 程，

２０１３，２１（６）：１３９４－１４０３．

ＷＡＮＧ　Ｘ　Ｈ，ＬＩ　Ｊ　Ｆ　ＷＡＮＧ　Ｙ　Ｒ．Ｏｒｂｉｔ　ｄｅｔｅｒｍｉ－

ｎａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｓｐａｃｅ　ｏｂｊｅｃｔ　ｗｉｔｈ

ｓｐａｃｅ－ｂａｓｅ　ｃａｍｅｒａ ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇ．，

２０１３，２１（６）：１３９４－１４０３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　王融，熊智，乔黎，等．基 于 受 摄 轨 道 模 型 的 小 卫 星

轨道摄动 分 析 研 究［Ｊ］．航 天 控 制，２００７，２５（３）：

６６－７０．

ＷＡＮＧ　Ｒ，ＸＩＯＮＧ　ＺＨ，ＱＩＡＯ　Ｌ，ｅｔ　ａｌ．．Ａｎａｌｙ－

ｓｉｓ　ａｎｄ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｆ　ｍｉｃｒｏ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｏｒｂｉｔ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｖｅ　ｏｒｂｉｔ　ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ａｅｒｏ－

ｓｐａｃｅ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００７，２５（３）：６６－７０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　陈雪芹，耿云海，王 峰，等．敏 捷 小 卫 星 对 地 凝 视 姿

态跟 踪 控 制［Ｊ］．光 学 精 密 工 程，２０１２，２０（５）：

１０３１－１０４０．

ＣＨＥＮ　Ｘ　Ｑ，ＧＥＮＧ　Ｙ　Ｈ，ＷＡＮＧ　Ｆ，ｅｔ　ａｌ．．Ｓｔａｒ－

ｉｎｇ　ｉｍａｇｉｎｇ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ａｇｉｌｅ　ｓｍａｌｌ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇ．，２０１２，２０（５）：

１０３１－１０４０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　孙志远，张刘，金 光，等．视 频 小 卫 星 凝 视 姿 态 跟 踪

的仿真与实验［Ｊ］．光 学 精 密 工 程，２０１１，１９（１１）：

２７１５－２７２３．

ＳＵＮ　ＺＨ　Ｙ，ＺＨＡＮＧ　Ｌ，ＪＩＮ　Ｇ，ｅｔ　ａｌ．．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｎ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ

ｓｍａｌｌ　ＴＶ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇ．，

２０１１，１９（１１）：２７１５－２７２３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

７４５２第１０期 　　　　　　李　丹，等：基于轨道根数的低轨卫星轨道预测算法



［１６］　廉明，韩 振 宇，富 宏 亚．自 抗 扰 技 术 在 卫 星 姿 态 模

拟系统中的应用［Ｊ］．光学 精密工程，２０１０，１８（３）：

６１６－６２２．

ＬＩＡＮ　Ｍ，ＨＡＮ　ＺＨ　Ｙ，ＦＵ　Ｈ　Ｙ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ

ａｃｔｉｖｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ　ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ　ｔｏ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅ－

ｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇ．，２０１０，１８（３）：６１６－６２２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　徐开，陈 长 青，关 文 翠，等．小 卫 星 姿 控ｘＰＣ半 物

理仿真系统设计［Ｊ］．光学 精密工程，２００９，１７（２）：

３６２－３６７．

ＸＵ　Ｋ，ＣＨＥＮ　ＣＨ　Ｑ，ＧＵＡＮ　Ｗ　Ｃ，ｅｔ　ａｌ．．Ｄｅｓｉｇｎ

ｏｆ　ｘＰＣ　ｓｅｍｉ－ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ｓｍａｌｌ－

ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇ．，

２００９，１７（２）：３６２－３６７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

作者简介：

　李　丹（１９８１－），女，吉林长春人，助理

研究员，２００４年 于 吉 林 大 学 获 得 学 士

学位，２０１０于 中 国 科 学 院 研 究 生 院 获

得硕士学位，主要从事电子学设计和开

发 的 工 作。Ｅ－ｍａｉｌ：ｌｉｄａｎ９８１＠ｓｉｎａ．

ｃｏｍ

于　洋（１９８１－），男，吉林长春人，博士

研究生，助理研究 员，２００４年 于 中 国 科

学技术 大 学 获 得 学 士 学 位，２００６年 于

中国科学院研究生院获得硕士学位，主

要从事 图 像 处 理，轨 道 预 报 技 术 的 研

究。Ｅ－ｍａｉｌ：ｒｅｐｕｓｎａｍ＠１６３．ｃｏｍ

（版权所有　未经许可　不得转载）

８４５２ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第２４卷　


