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　　摘　要：通过分析太阳同步回归轨道的轨道根数和星下点经度／纬度的关系，推导了一组轨道根数的修正公
式。基于高精度轨道动力学模型和升交点位置确定方法，构造了关于轨道半长轴和轨道倾角的迭代修正方法。针

对偏心率矢量的动力学系统所具有的极限环特性，构造了平均法求其解析近似，从而实现冻结轨道特性对偏心率

和近地点幅角的迭代修正。结合迭代修正，得到一组严格回归的轨道根数。该轨道能够重访空间目标点，具有较

高的回归精度。
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０　引　言

星下点重访是地球观测卫星的一项重要功能，

严格回归轨道对重访的回归精度有较高的要求。国

外的卫星项目 ＥＲＳ１／ＥＲＳ２和 ＴｅｒｒａＳＡＲＸ均提出
了管道控制的概念，以实现观测卫星的严格回归。

其中，ＥＲＳ１／ＥＲＳ２设计的管道控制精度为实现管
径３００米［１］，ＴｅｒｒａＳＡＲＸ设计的管道控制精度为实
现管径２５０米［２］。为达到上述管道控制精度，需要

设计高精度的轨道产品和控制方法。

严格回归轨道要求经历一个严格回归周期后，

卫星能够对空间目标点进行高精度的重访。为实现

轨道的严格回归，设计的轨道产品需要满足太阳同

步回归轨道和冻结轨道的特性。其中，依据太阳同

步回归轨道特性进行优化设计，可以实现星下点的

重访［３－４］；依据冻结轨道特性进行优化设计，可以实

现拱线在轨道平面内的稳定，从而保证星下点重访

时轨道高度的一致性［５］。参考文献［６－７］以升交



点变化率 Ω为出发点，分析了升交点分布的变化规
律，得到了２阶重力势场下回归轨道的轨道根数需
满足的解析关系。参考文献［８］根据球面几何关
系，给出了基于２阶重力势场的回归轨道需满足的
非线性方程组，并通过数值迭代算法求解该非线性

方程组，得到满足回归要求的轨道根数ａ，ｉ，但未针
对冻结轨道特性提出优化设计方案。参考文献

［９－１０］给出了４阶重力势场情形下的轨道设计及
其控制方法。参考文献［３－１０］中所述的方法均只
适用于低阶次重力势场环境中回归轨道的设计。参

考文献［１１］针对国外先进卫星项目 ＴｅｒｒａＳＡＲＸ，介
绍了一种基于数值优化的轨道设计方法和基于最优

化的控制规划方法，文中提及了在轨道设计中应用

迭代修正的思想。

本文基于高精度轨道动力学模型及升交点位置

确定方法，提出了一种轨道根数的迭代修正方法，能

够适用于高阶次重力势场环境中严格回归轨道的设

计。本文依据太阳同步回归轨道的轨道根数与星下

点经度／纬度的关系，推导了一组轨道根数的修正公
式，并结合迭代修正的思路，构造了针对半长轴ａ和
轨道倾角ｉ的迭代修正方法；依据偏心率矢量的动
力学特性，构造了针对偏心率 ｅ和近地点幅角 ω的
迭代修正方法，进而实现严格回归轨道的设计。

１　严格回归轨道的基本要求

１．１　严格回归轨道的轨道特性及其优化设计
严格回归轨道要求卫星能够实现地固系下空间

目标点的高精度重访，该轨道特性可以进一步分解

为对星下点的重访和星下点重访时轨道高度的一致

性。根据轨道动力学原理，轨道特性与轨道根数具

有如下对应关系，如表１所示。
表１　轨道特性与轨道根数的对应关系

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｏｒｂｉｔｃｈａｒａｃｔｅｒｓ
ａｎｄｏｒｂｉｔｅｌｅｍｅｎｔｓ

轨道特性 轨道根数

太阳同步回归轨道 ａ，ｉ
冻结轨道 ｅ，ω

　　本文研究了针对ａ，ｉ组合的太阳同步回归轨道的优
化设计、针对ｅ，ω组合的冻结轨道的优化设计。优化设
计严格回归轨道时，先修正轨道面的偏差，再修正轨道面

内的偏差。即先修正ａ，ｉ组合，再修正ｅ，ω组合。
１．２　基于低阶次重力势场的轨道根数预估值

给定严格回归的周期Ｔ和相应的轨道圈数 Ｎ，

轨道周期Ｐ＝ＴＮ。若只考虑低阶次重力势场情形，

ａ的预估值为［１１］

　ａＪ１ ＝
Ｐ
２π

ＧＭ槡( )
#

２
３
；

ａＪ２ ＝ａＪ１＋
１

Ｊ２ＧＭ
#

４Ω
·
ａ３Ｊ１
３Ｒ( )

#

２

－
Ｊ２Ｒ

２
#

ａＪ１
（１）

其中：ＧＭ
#

为地球引力常数，Ｒ
#

为地球半径；半长

轴预估值的下标 Ｊ１表示轨道动力学只考虑二体情
形，下标Ｊ２表示考虑Ｊ２项地球重力势场。

升交点的变化率满足

２π
３６５．２４×８６４００＝Ω

·
＝－３２ ＧＭ槡 #

Ｊ２
Ｒ２

#

ａ３．５Ｊ２
ｃｏｓｉＪ２

（２）
轨道倾角的预估值为

ｉＪ２ ＝ａｒｃｃｏｓ－
２
３

Ω
·
ａ３．５Ｊ２

ＧＭ槡 #

Ｊ２Ｒ
２( )
#

（３）

依据冻结轨道的要求，轨道根数ｅ，ω满足［１２］

ｅ＝ ｓｉｎｉ
ｃｏｓ２ｉ
ｓｉｎｉ－

２Ｊ２ａ
Ｊ３Ｒ

#

，　ω＝９０° （４）

由上述经验公式，可以给出低阶次重力势场情

形下回归轨道的轨道根数预估值ａ０，ｉ０，ｅ０，ω０，作
为迭代修正方法的初始输入。

２　太阳同步回归轨道优化设计

２．１　轨道根数的修正公式
依据参考文献［１３－１４］，星下点经纬度满足
λ＝ｆ（ａ，ｉ）＝Ω＋ａｒｃｔａｎ（ｔａｎｕｃｏｓｉ）－

ωｅ（ｔ－ｔ０）－Ｓ０
φ＝ｇ（ａ，ｉ）＝ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎｕｓｉｎｉ

{
）

（５）

其中：ωｅ ＝７．２９２１１５８×１０
－５ｒａｄ／ｓ，Ｓ０为初始时刻

格林威治的恒星时。

简记地球引力常数为μ，公式（５）中变量

Ω≈Ω０＋Ω
·
（ｔ－ｔ０）＝Ω０－

３Ｊ２Ｒ
２
#

槡μ
２（１－ｅ２）２

ｃｏｓｉ
ａ７／２
（ｔ－ｔ０）

（６）
升交点幅角ｕ的有限项级数近似满足［１５］

ｕ≈ω＋Ｍ＋ ２ｅ－ｅ
３( )４ ｓｉｎＭ＋

５
４ｅ

２ｓｉｎ２Ｍ＋

１３
１２ｅ

３ｓｉｎ３Ｍ （７）

１２４第４期 杨盛庆等：基于迭代修正方法的严格回归轨道设计



其中：Ｍ ＝ｎ（ｔ－ｔ０）＝
μ
ａ槡３（ｔ－ｔ０）。

升交点幅角ｕ关于半长轴ａ的偏导数为

ｕ
ａ (＝ １＋ ２ｅ－ｅ

３( )４ ｃｏｓＭ＋
５
２ｅ
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３ｃｏｓ３ )Ｍ
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求ｆ（ａ，ｉ），ｇ（ａ，ｉ）关于ａ，ｉ的偏导数，得到
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＝
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#
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#
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１
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２
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ｉ
＝ １
１－（ｓｉｎｕｓｉｎｉ）槡

２
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




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后文的迭代修正方法基于高精度的升交点位置

确定。升交点处取值ｕ＝０，（ｔ－ｔ０）取值严格回归
周期Ｔ，轨道根数的修正公式可简化为

ｆ
ａ
＝
２１Ｊ２Ｒ

２
#
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４（１－ｅ２）２
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ａ９／２
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３
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ｆ
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#
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ｓｉｎｉ
ａ７／２
Ｔ

ｇ
ａ
＝－３２
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ａ５／ (２ １＋（２ｅ－ｅ

３

４）ｃｏｓＭ＋

５
２ｅ

２ｃｏｓ２Ｍ＋１３４ｅ
３ｃｏｓ３ )Ｍ Ｔ

ｇ
ｉ
＝


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


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













 ０

（１０）
２．２　基于轨道递推的升交点位置确定

严格回归轨道提出了对重访的时间约束和空间

约束。本文以升交点作为空间目标点，设计了升交

点及其星下点的位置确定方法，图１为升交点位置
确定的原理图。方法的具体流程如下：

１）进行初始轨道递推，为保证计算效率，可选
取合适的仿真步长，记录下各仿真点的地固系下位

置ｑ（ｔｉ，ｑ０）、速度 ｑ（ｔｉ，ｑ０）和惯性系下位置 ｒ（ｔｉ，
ｑ０）、速度ｖ（ｔｉ，ｑ０）；
２）记地固系下Ｚ轴坐标为ｑｚ（·，·），参考数学

分析中的零点定理，获取各升交点所处的积分段，其

判据为ｑｚ（ｔｉ，ｑ０）与零位置（赤道面）之间的关系满
足ｑｚ（ｔｉ，ｑ０）≤０且ｑｚ（ｔｉ＋１，ｑ０）＞０；
３）进行加密采集，以满足零点判据的时刻ｔｉ为

起始历元，以 ｒ（ｔｉ，ｑ０）和 ｖ（ｔｉ，ｑ０）为起始状态进行
小步长的局部轨道递推，记录下各仿真点相关数据；

４）重复上述加密采集步骤，末次加密采集选取
满足零点判据的 ｑｚ（ｔｉ，ｑ０）和 ｑｚ（ｔｉ＋１，ｑ０）中绝对值
较小的仿真点作为升交点（即相邻两个仿真点中更

接近赤道面的点），从而实现升交点的高精度位置

确定。

图１　升交点位置确定的原理图
Ｆｉｇ．１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓａｍｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｓ

　

２．３　轨道根数ａ，ｉ的迭代修正方法
利用轨道根数的修正公式，构造迭代修正方法

来实现ａ，ｉ的优化设计，每一步迭代得到相隔一个
严格回归周期的两个升交点之间的经纬度差 Δλ，
Δφ。

假设经纬度与轨道根数满足函数关系

λ＝ｆ（ａ，ｉ），　φ＝ｇ（ａ，ｉ） （１１）
经纬度的差分满足

Δλ
Δ{ }φ ＝

ｆ
ａ

ｆ
ｉ

ｇ
ａ

ｇ










ｉ

Δａ
Δ{ }ｉ （１２）

依据公式（１１～１２）的原理，构造迭代修正算
法，具体流程如下：

１）利用经验公式求低阶次地球重力势场环境
下的预估值ａ０，ｉ０，ｅ０，ω０；
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２）将初始轨道平根数转化为轨道瞬根数 珘ａ０，
珓ｉ０，进而转化为惯性系下初始位置ｒ０、速度ｖ０；

３）进行轨道递推和升交点位置确定，获取相隔
一个严格回归周期的两个升交点的地固系下坐标及

升交点之间的经纬度差Δλ，Δφ；

４）依据多元函数展开的原理，取 ｆ
ａ
（ａ０，ｉ０），

ｆ
ｉ
（ａ０，ｉ０），

ｇ
ａ
（ａ０，ｉ０），

ｇ
ｉ
（ａ０，ｉ０）构成［ｆ；ｇ］在（ａ０，ｉ０）

点处的二阶张量

ｆ
ａ
（ａ０，ｉ０）

ｆ
ｉ
（ａ０，ｉ０）

ｇ
ａ
（ａ０，ｉ０）

ｇ
ｉ
（ａ０，ｉ０









）
。进而，由

ｆ
ａ
（ａ０，ｉ０）

ｆ
ｉ
（ａ０，ｉ０）

ｇ
ａ
（ａ０，ｉ０）

ｇ
ｉ
（ａ０，ｉ０









）

－１

和Δλ，Δφ得到当次迭代的

轨道根数修正量Δａ，Δｉ；
５）利用Δａ，Δｉ修正ａ，ｉ，得到新的轨道平根数ａ０，ｉ０；
６）重复上述修正步骤，直至满足迭代修正算法

的收敛判据，输出修正所得的轨道根数ａ，ｉ 。

３　冻结轨道的优化设计

为保持卫星在星下点重访时的轨道高度，需要

保证拱线在轨道平面内的稳定。参考文献［１６］利
用Ｂｒｏｕｗｅｒ平根数，分析了Ｊ２、Ｊ３项摄动作用下冻结
轨道的存在性。对于太阳同步轨道，偏心率矢量在

其变量空间的变化周期约为４个月［１７］。通过研究

可以发现，偏心率矢量的动力学系统具有同宿极限

环，可由“平均法”求此类极限环的解析近似［１８］。本

文基于统计方法设计了轨道根数ｅ，ω的迭代修正方
法，实现了轨道的冻结特性［１９－２０］。

记偏心率矢量 ｅｘ ＝ｅｃｏｓω，ｅｙ ＝ｅｓｉｎω，统计每
个回归周期起始的 ｅｘ，ｅｙ并作图。统计足够多的回
归周期，使偏心率矢量在其变量空间的轨迹闭合，形

成一个近似的“圆”。冻结轨道要求 ｅｘ，ｅｙ变化幅度
尽量小，即“圆”的“半径”尽可能的小。为此，设计

迭代方法进行ｅ，ω的修正：以当前的“圆心”（均值）
作为下一次迭代的 ｅ，ω初值。重复上述操作，直至
结果没有明显的提高。图２中上方为初始的 ｅｘ，ｅｙ
分布，下方为经过３次迭代的“半径”变化过程，ｅｘ，
ｅｙ变化幅度明显减小。

“平均法”能够有效的优化设计出满足冻结轨

道要求的轨道根数 ｅ，ω，由于冻结轨道基本消除了

相同纬度上轨道高度的偏差，在此基础上再次修正

ａ，ｉ，回归的精度将进一步提高。

图２　偏心率矢量的迭代修正
Ｆｉｇ．２　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒ

　

４　数值实验

４．１　数值实验设计及仿真条件
数值实验选取ＥＧＭ２００８的９０×９０阶次重力势

场模型进行轨道递推。轨道递推的起始历元为

２０１５年１０月１日０时０分０秒，设计严格回归周期
为 ７天，对应 １０１个轨道周期；地球半径取值
６３７８１４０米，轨道根数的初始估计值参见表格２，取
初始位置位于升交点附近，即平近点角取值为近地

点幅角的相反数。根据严格回归轨道的优化设计方

案，依次修正 ａ，ｉ组合、ｅ，ω组合；再针对满足冻结
轨道特性的轨道根数进行一次 ａ，ｉ组合的修正，得
到一组严格回归的轨道根数。

本文中关于ａ，ｉ的迭代修正基于Ｍａｔｌａｂ的轨道
递推模块和升交点位置确定模块；关于 ｅ，ω的迭代
修正需采集多个严格回归周期的 ｅ，ω平根数，利用
ＳＴＫ数据报告功能实现。轨道递推和 ＳＴＫ数据采
集的坐标系选用 Ｊ２０００惯性坐标系，动力学模型只
考虑地球重力势场作用。轨道递推的初始仿真步长

取５秒，每次加密采集仿真步长缩减为前一次的
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１／１００。升交点的位置确定进行两次加密采集，末
次加密采集的仿真步长为５．０×１０－４秒。
４．２　仿真结果

表格２为数值实验中各环节修正所得的轨道平
根数；表格３为严格回归轨道的实验数据记录。表
格３中Δλ和Δφ表示相隔１个回归周期的升交点
之间的经纬度差；ΔＲ＝ａ·Δλ，为赤道面内相应的
弧段差，表明了星下点重访的精度； Δｒ为两个升
交点之间的空间距离。

表格３中第１行为使用初始估计值作轨道递推
得到的相隔１个回归周期的升交点间比照量，根据
ΔＲ和 Δｒ可知轨道的回归精度在１０公里左右，不
能满足卫星的应用需求；表中第２行为经过１次ａ，ｉ

修正的太阳同步回归轨道的回归精度，ΔＲ减少至
－０．０３９７米， Δｒ减少至３３３．５４４０米，主要为轨
道高度差；表中第３行为对冻结轨道再次进行 ａ，ｉ
修正得到的严格回归轨道，ΔＲ减少至０．０２０６米，

Δｒ减少至３．２７４５米。
图３为两次修正 ａ，ｉ的回归精度变化过程，可

以观察到本文提出的迭代修正方法具有良好的收敛

性。图４中上方为初始估计轨道的 ＳＴＫ仿真，下方
为严格回归轨道的 ＳＴＫ仿真。图中位置１为轨道
递推的初始位置，位置２和位置１０３为相隔１个严
格回归周期的两个升交点。经过优化设计的轨道，

其回归精度有明显的提高，验证了优化设计方法的

正确性和有效性。

表２　各环节修正所得的轨道平根数（起始历元２０１５年１０月１日０：０：０）
Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｉｎｇｍｅａｎｏｒｂｉｔｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｓ（Ｓｔａｒｔｉｎｇｔｉｍｅ：２０１５／１０／１，０：０：０）

轨道平根数 初始估计值 太阳同步回归轨道 冻结轨道 严格回归轨道

半长轴ａ／（ｍ） ７１２１５５８．１８ ７１２１５５８．１８５９ ７１２１５５８．１８５９ ７１２１５５８．１８９４５４
轨道倾角ｉ／（°） ９８．３６６４ ９８．２７９８４９ ９８．２７９８４９ ９８．２７９７３９３９
偏心率ｅ ０．００１０３７６ ０．００１０３７６ ０．００１１６９１１０ ０．００１１６９１１０

升交点赤经Ω／（°） ２７９ ２７９ ２７９ ２７９
近地点幅角ω／（°） ９０．００ ９０．００ ９０．０６９１ ９０．０６９１
平近点角Ｍ／（°） －９０．００ －９０．００ －９０．０６９１ －９０．０６９１

表３　回归精度统计
Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅａｃｃｕｒａｃｙ

Δλ／（ｒａｄ） Δφ／（ｒａｄ） ΔＲ／（ｍ） Δｒ／（ｍ）
初始估计值作轨道递推 ０．００１３３４ －３．２６５７×１０－７ ９４９７．２１２６ ９５１０．８０９７
太阳同步回归轨道 －５．５８０５×１０－９ ３．８４１６×１０－８ －０．０３９７４ ３３３．５４４０
严格回归轨道 ２．８９２４×１０－９ －１．９２７４×１０－８ ０．０２０６０ ３．２７４５

图３　轨道半长轴和轨道倾角的迭代修正
Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｓｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓａｎｄｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ
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图４　回归精度的ＳＴＫ仿真比照
Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅａｃｃｕｒａｃｙｂｙＳＴＫｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

　

５　结　论

本文阐述了一种研究近地卫星严格回归轨道的

方法，相较传统的基于低阶次重力势场的方法，高精

度的轨道动力学更贴近实际、更具应用价值。该方

法依据地固系下经纬度与轨道根数的函数关系，设

计了轨道根数 ａ，ｉ的迭代修正方法；依据冻结轨道
的特性，设计了轨道根数 ｅ，ω的迭代修正方法。相
较轨道根数的初始估计值，迭代修正所得的轨道根

数的回归精度有明显的提高。

本文所述的方法基于轨道的动力学特性，由修

正公式组成的二阶张量为轨道根数ａ，ｉ提供了在其
变量空间中合理的数值修正梯度，相较遗传算法等

纯粹的数值优化方法，具有更好的收敛性；由“平均

法”求解偏心率矢量动力学系统的同宿极限环的解

析近似，能有效的修正轨道根数ｅ，ω，从而提高轨道
的冻结特性。本文设计的严格回归轨道可作为卫星

管道控制的参考轨道。
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