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逼近理想点法在航天器轨道优选中的应用

吴金美，侯亚威，胡上成，凌晓冬
（中国卫星海上测控部，江苏江阴２１４４３１）

摘要：针对航天器轨道确定后对多组轨道进行评价排序的轨道优选问题，引入了逼近理想点法设
计评价指标体系，通过统计分析结合测控相关经验设计了权值，用加权平均法解决了目标轨道的求
解难题，建立了轨道优选的评价模型。利用两个典型实例计算验证了算法的合理性和精确性。
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１ 引言
随着航天科技的飞速发展，航天任务对初轨精

度的需求越来越高，一直以来，定轨算法和精度分析
是航天领域的重要研究课题之一。但在实践中，由
于参试设备多，数据量大，不管用什么定轨算法，最
终都需要从多组定轨结果中优选出一组最优轨道。
选优的方法直接影响了整个定轨的精度。最简单的
做法可以按照比如轨道半长轴这样的重要分量进行
排序，取中间的或取与平均值最接近的轨道方案。
但只参考一个轨道分量的处理缺乏可信度，取中间
值或平均值的做法缺乏系统的排序理论，这是轨道
优选后定轨精度不高的一个重要原因，因此如何用
一个系统的综合评价算法来进行的轨道选优，是测
控中心也是海上测量船面临的一个问题。

航天器轨道有多个分量，均是重要的评价指标，
缺一不可，其优选评价方法是一个多属性决策问题。
多属性决策［１］（Ｍｕｌｔｉｐｌｅ Ａｔｔｒｉｂｕｔｅ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ Ｍａｋｉｎｇ，
ＭＡＤＭ）是指在具有不可共度的多属性的情况下，利
用已有的决策信息，通过一定的方式对有限个备选
方案进行排序或择优。具体分析起来，简单易行的
线性加权法要求各属性相互独立，故不能用来处理
复杂的问题；层次分析法（ＡＨＰ）将复杂问题表示为
一个有序的递阶层次结构来计算，而初始轨道仅有
６个轨道分量显然是不适用的；ＥＬＥＣＴＲＥ法需要建
立优先关系，又难以确定；灰色关联分析法和逼近理
想点法（ＴＯＰＳＩＳ）比较适合用来进行轨道选优，但这
其中都牵涉到正负理想解的设定问题。杨永安［２ － ３］
运用灰色关联分析法和逼近理想点法分别建立了卫
星初始轨道选优模型，并进行了实例计算，虽然结果
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都比较合理，但其中灰色关联分析法中分辨系数的
确定没有理论依据，逼近理想点法中对定轨方案增
加了评价权重的做法仍值得商榷，而且两个模型中
都将标称轨道作为目标轨道去计算理想解，标称轨
道与实际轨道相差较大，必然影响精度，这也是最需
要改进的地方。

本文考虑将ＴＯＰＳＩＳ方法应用到航天器初轨优
选的问题中，着重解决目标轨道的计算和求解理想
解的问题，建立相应的评价数学模型，并结合实例计
算来验证模型的正确性。

２ 用逼近理想点法进行轨道优选的基本思路
逼近理想点法是一种从几何观点出发的多属性

决策方法，在ｍ个属性下评估ｎ个方案，类似于ｍ
维空间里的ｎ个点，这是借助于多目标决策问题中
理想解理想方案和负理想解负理想方案的思想。所
谓理想解是一个设想的最好解，其各个指标值都达
到各候选方案中最好的值，而负理想解是另一个设
想的最坏解，其各个指标都达到各候选方案中最坏
的值。在原方案集中对每个方案与正负理想解作比
较，于是利用它们之间的距离信息即可作为对各个
方案进行排序的标准，与正理想解越接近，与负理想
解越远，方案越优。

ＴＯＰＳＩＳ方法主要分４个步骤，即建立规范化矩
阵、求解正负理想解、求解各方案与正负理想解的距
离、确定评价指数进行排序。应用到具体领域，针对
不同的背景建立具体模型时最为关键的是规范化矩
阵的构造和正负理想解的求解，对于轨道优选来说，
中心处理系统将各设备的原始测量值进行处理后产
生了多组初始轨道，每组轨道由６个开普勒根数来
描述，分别是半长轴ａ、偏心率ｅ、轨道倾角ｉ、升交
点赤经Ω、偏近点角ω、近地点幅角Ｍ，这６个指标
就是每个轨道方案的６个属性，轨道优选问题就是根
据这６个指标对多组轨道进行排序选优，确定出最优
的轨道作为定轨的最终结果，而如何将这６个属性值
化转为规范化矩阵，如何确定正负理想解，不同的做
法将会得到不同的模型，也决定了模型的精度。

下面按照ＴＯＰＳＩＳ法的４个基本步骤建立轨道
优选的数学模型。

３ 轨道优选的数学模型
３ ．１ 构造规范化矩阵

多属性决策问题中的不同属性之间可以相互比
较重要性，但轨道根数６个指标无法给出具体权重，

因此必须通过转换采用位置和速度的形式，才可以
既保留每个方案的所有属性，又避免指标的相互关
联以及权重的选择问题［２ － ４］。设有Ｎ组轨道方案，
通过转换得到的其中第ｉ组的轨道在历元时刻在
Ｊ２０００ ．０惯性坐标系下的位置和速度为（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，
ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ），统一表示为（ｐｉ１，ｐｉ２，ｐｉ３，ｐｉ４，ｐｉ５，ｐｉ６），其
中ｉ ＝ １，２，…，Ｎ。

上述轨道的６个指标并不是越大越好的效益型
指标，也不是越小越好的成本型指标，为了能够参与
计算，首先对多属性决策指标进行规范化，将６个分
量计算成可以直接与“好”、“坏”相关联的指标。

事实上，如果将航天器飞行时真实轨道位置和
速度表示为（ｐ０１，ｐ０２，ｐ０３，ｐ０４，ｐ０５，ｐ０６），将各方案轨
道与其做差，差值为（ｋｉ１，ｋｉ２，ｋｉ３，ｋｉ４，ｋｉ５，ｋｉ６），其中
ｋｉｊ ＝ ｐｉｊ － ｐ０ ｊ ，则最理想的定轨结果就是与真实轨
道差值为零。当然，由于各组设备的误差，定轨得出
的轨道数据必然与真实轨道有偏差，差值是越小越
好的成本型指标，并且，各评价指标权重相当，数量
级也是一样的，不存在量级的差异以及权重的差别，
因此差值不需要再进行加权和归一化，偏差矩阵可
直接作为规范化矩阵，即

Ｖ ＝

ｋ１１ ｋ１２ … ｋ１６
ｋ２１ ｋ２２ … ｋ２６
 
ｋＮ１ ｋＮ２ …ｋＮ











６ Ｎ × ６

＝ Ｖ( )ｉｊ Ｎ × ６ （１）

实际情况中，（ｐ０１，ｐ０２，ｐ０３，ｐ０４，ｐ０５，ｐ０６）未知，需
要找到与此相近的轨道来代替，文献［２ － ３］用标称
轨道作为这个目标轨道，这与真实轨道相差较大并
不合理，而事实上现有的定轨结果与标称轨道相比
较起来更为接近真实轨道，当然轨道优选本来就是
选出其中最为接近真实轨道的那一组定轨结果，在
优选结果出来前并不知道哪一组最近似，因此需要
利用现有轨道方案进行处理得出一组数据用来近似
真实轨道，作为目标轨道参与运算，这里，我们采用
多组轨道结果进行加权平均求解目标轨道。
３ ．２ 加权平均法求解目标轨道

由于测量机制有所差别，不同数据源确定的轨
道的精度是不一样的，根据测控经验形成的共识，
ＧＰＳ数据确定的轨道精度较高，比较接近于真实轨
道，遥测数据定轨又比外测数据定轨精度高，我们采
用了１０次任务的不同数据源定轨结果与精轨进行
了比较，从１０次任务的实测数据计算结果看，各类
数据定轨结果的最大误差如表１所示。
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表１ 各数据源定轨结果的偏差
Ｔａｂｌｅ １ Ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｏｒｂｉｔ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄａｔａ ｓｏｕｒｃｅｓ

数据源 半长轴ａ最大
误差／ ｋｍ

其他角度参数
最大误差／（°）

火箭秒节点弹道 ６３．２ ０．１３
ＧＰＳ弹道 ７．５ ０．０８

外测４０ ｓ数据 ７０．３ ０．１０

可以看出，这与测控经验一致，相对于外测和遥
测数据，ＧＰＳ数据的定轨精度比较高，而遥测数据的
定轨精度又比外测数据稍高。偏差越小，精度越高，
与真实轨道越接近，在加权求解目标轨道的过程中
所占比重越大，因此权重与偏差成反比，根据表１结
合经验值我们将ＧＰＳ、遥测、外测的定轨数据的权重
之比定为６４ ∶８ ∶ ７，归一化后得ＧＰＳ、遥测、外测的定
轨数据的权重为（０８１，０１０，００９）。若外测数据源
有ｎ组定轨结果，每一组在加权时权重为０ ．０９ｎ ，若
遥测数据源有ｍ组定轨结果，每一组在加权时权重
为０ ．１０ｍ 。

将加权求和所得到的目标轨道转化为Ｊ２０００ ． ０
惯性坐标系下的位置和速度，记为（ｐ０１，ｐ０２，ｐ０３，ｐ０４，
ｐ０５，ｐ０６），根据３１节可计算得到规范矩阵Ｖ。
３ ．３ 确定评价对象的理想解和负理想解

６个属性指标是越小越好的成本型的，由
Ｖ ＋ｊ ＝ ｍｉｎ

ｉ
Ｖｉｊ

Ｖ －ｊ ＝ ｍａｘ
ｉ
Ｖ

{
ｉｊ

，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ，ｊ ＝ １，２，…６，

求得轨道方案各指标的正理想解和负理想解。正理
想解和负理想解都是候选方案中没有的，正理想解
的每个分量都达到各候选方案中最优的值，负理想
解的各个分量都达到各候选方案中最差的值，逼近
理想点法的基本思路就是找出虚拟的正理想解和负
理想解，将各候选方案与正理想解和负理想解的距

离进行比较，找出离正理想解最近同时离负理想解
最远的方案。
３ ．４ 计算距离

求解第ｉ组候选方案与正理想解和负理想解的
距离：

ｄ＋ｉ ＝ ∑
６

ｊ ＝ １
（Ｖｉｊ － Ｖ＋ｊ ）槡

２

ｄ－ｉ ＝ ∑
６

ｊ ＝ １
（Ｖｉｊ － Ｖ－ｊ ）槡










２

，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ （２）

３ ．５ 确定相对接近度，方案排序
第ｉ组轨道方案与正理想解的相对接近度

Ｃｉ ＝
ｄ －ｉ

ｄ ＋ｉ ＋ ｄ －ｉ
，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ，

事实上，Ｃｉ的大小直接取决于方案与正负理想解的
距离，与正理想解的距离越小，与负理想解的距离越
大，Ｃｉ越大，方案越优。根据接近程度Ｃｉ从大到小
的顺序，将各方案按优劣程度进行排序。

４ 实例计算
４ ．１ 例１

以同步卫星转移轨道为例，由测控系统各种数
据源确定的６组轨道，如表２所示，列出６组轨道方
案、火箭设计的标称轨道、事后处理得到的精轨以及
加权平均法所得的轨道，将上述轨道根数转变为在
历元时刻在Ｊ２０００ ． ０惯性坐标系下的位置和速度，
见表３。用加权平均法得到的轨道作为目标轨道，
按照轨道优选的计算步骤，依次计算偏差矩阵，以及
正负理想解，进而计算出各轨道方案与正负理想解
的距离ｄ ＋ｉ 、ｄ －ｉ 以及相对接近度Ｃｉ，结果见表４ ～ ５。
作为参照结果，用事后处理的精轨作为目标轨道，也
按步骤进行排序计算，结果见表６ ～ ７。

表２ 轨道根数表
Ｔａｂｌｅ ２ Ｏｒｂｉｔ ｅｌｅｍｅｎｔ

序号 轨道数据源 半长轴
ａ

偏心率
ｅ

轨道倾
角ｉ

升交点
赤经Ω

偏近点
角ω

近地点
幅角Ｍ

１ 关机点弹道 ２４ ４１６．０８３０ ０．７３０ ３７１ ００ ２０．５００ ０００ ３５０．３３５ ０ １７８．５９８ ０ １．１８０ ０
２ 平台秒节点弹道 ２４ ４２３．１８７ ０ ０．７３０ ４４８ ００ ２０．５００ ０００ ３５０．３３４ ０ １７８．６００ ０ １．１７９ ０
３ 惯组秒节点弹道 ２４ ５１４．６８６ ０ ０．７３１ ４５７ ００ ２０．４７９ ０００ ３５０．９５８ ０ １７７．９９２ ０ １．１８１ ０
４ ＧＰＳ弹道 ２４ ５１８．９６７ ０ ０．７３１ ４５２ ００ ２０．５３９ ０００ ３５０．２２２ ０ １７８．６２４ ０ １．１８１ ０
５ 脉冲雷达 ２４ ５１３．４５２ １ ０．７３１ ３８８ ００ ２０．５４４ ０００ ３５０．２２３ ０ １７８．６５１ ０ １．１７８ ０
６ ＵＳＢ外测 ２４ ５０４．５５７ ０ ０．７３１ ２７０ ００ ２０．５２０ ０００ ３５０．２１０ ０ １７８．７３００ １．１６９ ０
７ 标称轨道 ２４ ４１５．１２０ ０ ０．７３ ０６２ １３９ ２０．５０３ ５００ ３５０．１９０ ９ １７８．５９９ ８ １．１６８ ８
８ 精轨 ２４ ５１７．８３０ ９ ０．７３１ ４３８ ８９ ２０．５３８ ９９８ ３５０．２２１ ３ １７８．６２２ ５ １．１８１ ０
９ 加权平均轨道 ２４ ５１１．３０５ ５ ０．７３１ ３７１ ６０ ２０．５３３ ７７０ ３５０．２５３ ５ １７８．６０７ ３ １．１８０ ２

·２５４·

ｗｗｗ． ｔｅｌｅｏｎｌｉｎｅ． ｃｎ 电讯技术 ２０１３年



表３ 位置和速度表
Ｔａｂｌｅ ３ Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｐｅｅｄ

ｉ ｘｉ ｙｉ ｚｉ ｘｉ ｙｉ ｚｉ
１ － ６ ６１７ １８４．８３９ １７０ － ２７０ ５９３．２０１ ２１８ － ４３０ ２５９．３２６ ６１８ － ２３０．８５１ ８２７ － ９ ０６６．７５３ ５００ － ３ ５４８．９５８ ７６１
２ － ６ ６１７ １９５．８３６ ７５２ － ２７０ ２２３．７０４ ３１１ － ４３０ １６５．５１９ ７５４ － ２３１．１３７ ５３３ － ９ ０６６．９６９ ９１０ － ３ ５４９．０４７ ８９５
３ － ６ ６１８ ５７０．３４０ ６５２ － ２８５ ５８０．１６８ ６１１ － ４０８ ８８７．３４３ １７ － ２２８．５３６ ６３０ － ９ ０６９．１８１ ６３８ － ３ ５４９．８８８ ２８５
４ － ６ ６１８ ８６８．３０９ ６２３ － ２６８ ７２９．０７１ ７５５ － ４３５ ３６４．０６６ １９１ － ２３７．２３３ ８０９ － ９ ０６５．７７３ ２１７ － ３ ５５５．５４３ ６１８
５ － ６ ６１８ ６８０．８１７ １４６ － ２６８ ２４０．５８３ ８６７ － ４３５ ２４６．１６３ ２１６ － ２３５．４５１ ７５０ － ９ ０６５．５５０ ２６７ － ３ ５５６．３１８ ６７７
６ － ６ ６１８ ４９９．１０４ ３９５ － ２６５ ５４３．００５ ７７４ － ４３４ ２３５．６９０ ８６２ － ２３２．９１４ ９１５ － ９ ０６７．１８６ ７０３ － ３ ５５２．１７７ ６８９
７ － ６ ６１１ １８１．９０３ ９１６ － ２４４ ３０３．９８３ １８２ － ４２６ ４２７．２０３ ３９３ － ２６１．９５４ ９１１ － ９ ０７２．０８３ ９４３ － ３ ５５２．０９７ ７６３
８ － ６ ６１８ ８９７．３５４ ４３８ － ２６８ ３９０．８８１ ５７３ － ４３５ ２６９．９５２ ９５２ － ２３７．６７４ ７６４ － ９ ０６５．７１３ ６９１ － ３ ５５５．５４０ ５８７
９ － ６ ６１８ ７２９．９９３ ２９５ － ２６９ ２３５．１６２ ６９７ － ４３４ ０７９．３０７ ３２８ － ２３６．２５６ ６６７ － ９ ０６６．００５ ９１１ － ３ ５５４．８０８ ６４９

表４ 规范化矩阵及正负理想解———加权平均轨道做目标轨道
Ｔａｂｌｅ ４ Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｍａｔｒｉｘ，ｉｄｅａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ａｎｄ ｎｅｇａｔｉｖｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎ———ｓｅｔ ｗｅｉｇｈｔｅｄ ａｖｅｒａｇｅ ｏｒｂｉｔ ａｓ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｏｒｂｉｔ

ｉ Ｖｉ１ Ｖｉ２ Ｖｉ３ Ｖｉ４ Ｖｉ５ Ｖｉ６
１ １ ５４５．１５４ １２４ １ ３５８．０３８ ５２１ ３ ８１９．９８０ ７１０ ５．４０４ ８４０ ０．７４７ ５８９ ５．８４９ ８８８
２ １ ５３４．１５６ ５４３ ９８８．５４１ ６１５ ３ ９１３．７８７ ５７３ ５．１１９ １３４ ０．９６３ ９９９ ５．７６０ ７５５
３ １５９．６５２ ６４３ １６ ３４５．００５ ９１５ ２５ １９１．９６４ １５４ ７．７２０ ０３８ ３．１７５ ７２８ ４．９２０ ３６４
４ １３８．３１６ ３２８ ５０６．０９０ ９４２ １ ２８４．７５８ ８６３ ０．９７７ １４２ ０．２３２ ６９４ ０．７３４ ９６９
５ ４９．１７６ １４９ ９９４．５７８ ８２９ １１６６．８５５ ８８８ ０．８０４ ９１７ ０．４５５ ６４３ １．５１０ ０２７
６ ２３０．８８８ ９００ ３ ６９２．１５６ ９２３ １５６．３８３ ５３４ ３．３４１７ ５２ １．１８０ ７９３ ２．６３０ ９６０
Ｖ ＋ ４９．１７６ １４９ ５０６．０９０ ９４２ １５６．３８３ ５３４ ０．８０４ ９１７ ０．２３２ ６９４ ０．７３４ ９６９
Ｖ － １ ５４５．１５４ １２４ １６ ３４５．００５ ９１５ ２５ １９１．９６４ １５４ ７．７２０ ０３８ ３．１７５ ７２８ ５．８４９ ８８８

表５ 评价指数以及排序———加权平均轨道做目标轨道
Ｔａｂｌｅ ５ Ｅｖａｌｕａｔｅ ｅｘｐｏｎｅｎｔ ａｎｄ ｒａｎｋｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔ———ｓｅｔ ｗｅｉｇｈｔｅｄ ａｖｅｒａｇｅ ｏｒｂｉｔ ａｓ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｏｒｂｉｔ

ｉ ｄ ＋ｉ ｄ －ｉ Ｃｉ
１ ４ ０４７．９３２ ４３５ ２６ １０３．０８１ ８１０ ０．８６５ ７４５
２ ４ ０６８．９１３ ２４６ ２６ ２４０．８４５ １０８ ０．８６５ ７５６
３ ２９ ６２５．３９１ ２７２ １ ３８５．５０１ ８０４ ０．０４４ ６７８
４ １ １３１．８９０ ８４１ ２８ ７１２．４５３ ６０５ ０．９６２ ０７４
５ １ １２２．３５２ ６６３ ２８ ５４９．５９６ ９８５ ０．９６２ １７５
６ ３ １９１．２４５ ３６８ ２８ ０８２．０６２ ６０２ ０．８９７ ９５６

注：最终得到的排序为５ ＞ ４ ＞ ６ ＞ ２ ＞ １ ＞ ３。

表６ 偏差矩阵以及正负理想解———事后精确轨道做目标轨道
Ｔａｂｌｅ ６ Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｍａｔｒｉｘ，ｉｄｅａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ａｎｄ ｎｅｇａｔｉｖｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎ———ｓｅｔ ｐｏｓｔｅｒｉｏｒ ｐｒｅｃｉｓｅ ｏｒｂｉｔ ａｓ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｏｒｂｉｔ

ｉ Ｖｉ１ Ｖｉ２ Ｖｉ３ Ｖｉ４ Ｖｉ５ Ｖｉ６
１ １ ７１２．５１５ ２６７ ２ ２０２．３１９ ６４５ ５ ０１０．６２６ ３３４ ６．８２２ ９３６ １．０３９ ８０９ ６．５８１ ８２６

２ １ ７０１．５１７ ６８６ １ ８３２．８２２ ７３９ ５ １０４．４３３ １９７ ６．５３７ ２３１ １．２５６ ２１８ ６．４９２ ６９２

３ ３２７．０１３ ７８６ １７ １８９．２８７ ０３９ ２６ ３８２．６０９ ７７８ ９．１３８ １３４ ３．４６７ ９４７ ５．６５２ ３０２

４ ２９．０４４ ８１５ ３３８．１９０ １８２ ９４．１１３ ２３９ ０．４４０ ９５４ ０．０５９ ５２５ ０．００３ ０３１

５ ２１６．５３７ ２９２ １５０．２９７ ７０５ ２３．７８９ ７３６ ２．２２３ ０１３ ０．１６３ ４２４ ０．７７８ ０９０

６ ３９８．２５０ ０４３ ２ ８４７．８７５ ７９９ １ ０３４．２６２ ０９０ ４．７５９ ８４９ １．４７３ ０１２ ３．３６２ ８９８

Ｖ ＋ ２９．０４４ ８１５ １５０．２９７ ７０５ ２３．７８９ ７３６ ０．４４０ ９５４ ０．０５９ ５２５ ０．００３ ０３１

Ｖ － １ ７１２．５１５ ２６７ １７ １８９．２８７ ０３９ ２６ ３８２．６０９ ７７８ ９．１３８ １３４ ３．４６７ ９４７ ６．５８１ ８２６

·３５４·

第５３卷 吴金美，侯亚威，胡上成，等：逼近理想点法在航天器轨道优选中的应用 第４期



表７ 评价指数———事后精确轨道做目标轨道
Ｔａｂｌｅ ７ Ｅｖａｌｕａｔｅ ｅｘｐｏｎｅｎｔ ａｎｄ ｒａｎｋｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔ———ｓｅｔ ｐｏｓｔｅｒｉｏｒ ｐｒｅｃｉｓｅ ｏｒｂｉｔ ａｓ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｏｒｂｉｔ
ｉ ｄ ＋ｉ ｄ －ｉ Ｃｉ
１ ５ ６４９．２０２ ７７６ ２６ １０３．０８１ ８１０ ０．８２２ ０８５
２ ５ ６０７．２３４ ０７８ ２６ ２４０．８４５ １０８ ０．８２３ ９３８
３ ３１ ３８７．９５０ ８０９ １ ３８５．５０１ ８０４ ０．０４２ ２７５
４ ２００．６２１ ４７６ ３１ ２７１．０５２ ４２９ ０．９９３ ６２５
５ １８７．５０２ ５７３ ３１ ４２２．１６６ ９５３ ０．９９４ ０６８
６ ２ ９０４．１９１ １０９ ２９ １５３．７６７ ２３５ ０．９０９ ４０８

注：最终得到的排序为５ ＞ ４ ＞ ６ ＞ ２ ＞ １ ＞ ３。

可以看出，两组计算结果一致，各方案的评价指
数的值和分布也基本一致，均显示第五组轨道方案
脉冲雷达最优，其次是ＧＰＳ弹道，最差的是一组惯
组秒节点弹道。事实上，从表３和表５就可看出，第
五组脉冲雷达与第四组ＧＰＳ弹道的轨道方案的各
分量是非常接近于精轨和加权平均轨道的，偏差量
最小，正理想解的各分量均取自第五组脉冲雷达或
第四组ＧＰＳ弹道的轨道方案，它们是６组轨道中最
好的两组，其评价指标接近度也都是接近于１的且
差别很小，其他各组方案的优劣程度也都符合对偏
差的大小的分析。因此，用加权平均法计算目标轨
道是精确的，用逼近理想点法建立的模型进行排序，
计算结果是正确合理的。

为了对比，我们用标称轨道作目标轨道，也进行
了轨道优选的计算，限于篇幅，这里只列出用标称轨
道作目标轨道进行计算最终的评价结果，即６ ＞ ２ ＞

１ ＞ ５ ＞ ４ ＞ ３，这与前面两组结果相差较大，与直观的
偏差分析也相悖，显然也是不合理的。事实上，精轨
是事后处理得到的精确轨道，一般意义上即作为真
实轨道，而标称轨道与真实轨道相差是比较大的，从
表２即可看出标称轨道实际上与精轨相差比较大而
加权平均法求得的轨道与精轨比较接近，说明标称
轨道是不适合用做目标轨道的，会直接导致最终的
排序结果不合理。
４ ．２ 例２

以某太阳同步卫星为例，由测控系统各种数据
源确定的１０组轨道以及标称轨道、精轨和加权平均
法得到的目标轨道，按照前面给出的模型进行轨道
优选的计算。限于篇幅，这里只列出轨道根数表以
及用加权平均轨道、精轨、标称轨道做目标轨道得到
的最终结果，如表８和表９所示。

表８ 轨道根数表
Ｔａｂｌｅ ８ Ｏｒｂｉｔ ｅｌｅｍｅｎｔ

序号 轨道数据源 半长轴
ａ

偏心率
ｅ

轨道倾
角ｉ

升交点
赤经Ω

偏近点
角ω

近地点
幅角Ｍ

１
脉冲雷达外测
数据定轨结果一 ７ １３８．３３５ ０ ０．０００ ７７０ ００ ９５．６４２ ０００ ２４２．７７６ ０ １３３．０５７ ０ ５７．１９９ ０

２ ＧＰＳ数据 ７ １３６．８０８ ０ ０．０００ １６０ ００ ９５．６３３ ０００ ２４２．７７３ ０ １１０．４３５ ０ ７９．８８０ ０

３
脉冲雷达外测
数据定轨结果二 ７ １３６．０４３ ０ ０．０００ ４３０ ００ ９５．６４２ ０００ ２４２．７８０ ０ ９６．０２９ ０ ９４．２５１ ０

４ 秒节点计算机字 ７ １３８．６０３ ０ ０．０００ ５３０ ００ ９５．６３５ ０００ ２４２．７８９ ０ ８７．００５ ０ １０３．２５６ ０
５ 特征点计算机字 ７ １３８．６０６ ０ ０．０００ ５３０ ００ ９５．６３５ ０００ ２４２．７８９ ０ ８７．０４９ ０ １０３．２１１ ０

６
脉冲雷达外测
数据定轨结果三 ７ １３５．７０３ ０ ０．０００ ２０９ ００ ９５．６５４ ４１０ ２４２．５３２ ３ ７２．２４０ ４ １１７．７７０ ８

７ ＵＳＢ外测数据定轨结果一７ １３５．８０６ ０ ０．０００ １７６ ００ ９５．６５８ ７４０ ２４２．５３３ ５ ７２．３８２ １ １１７．９３２ ４
８ ＵＳＢ外测数据定轨结果二７ １３５．７３４ ０ ０．０００ ２２１ ００ ９５．６５４ ０５０ ２４２．５３２ ２ ７６．０８１ ５ １１４．２２７ ７
９ ＵＳＢ外测数据定轨结果三７ １３６．３８９ ０ ０．０００ ５２２ ００ ９５．６３４ １６０ ２４２．５２７ ２ １０２．８２９ ２ ８７．７４２ ３
１０ ＵＳＢ外测数据定轨结果四７ １３６．３６９ ０ ０．０００ ５０５ ００ ９５．６３６ ０６０ ２４２．５２７ ６ １０２．３９９ ９ ８７．８７３ ５
１１ 标称轨道 ７ １３８．１７ ０．０００ ４１６ ９５．６３５ ２４２．７４５ ２５７．３３７ ２９３．３６
１２ 精轨 ７ １３７．００６ ００ ０．０００ １６０ ００ ９５．６３３ ００ ２４２．７７３ ０ １２０．２２８ ０ ７０．０８７ ０
１３ 加权平均轨道 ７ １３６．９４５ ５ ０．０００ ２１９ ０２ ９５．６３４ ３６３ ２４２．７５９ １ １０６．５７６ ７ ８３．７３０ ４

·４５４·
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表９ 排序结果
Ｔａｂｌｅ ９ Ｒａｎｋｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ

目标轨道 排序结果
加权平均轨道 ２ ＞ １ ＞ ３ ＞ ４ ＞ ５ ＞ ６ ＞ ７ ＞ ８ ＞ ９ ＞ １０
事后精确轨道 ２ ＞ ３ ＞ １ ＞ ４ ＞ ５ ＞ ６ ＞ ７ ＞ ８ ＞ ９ ＞ １０
标称轨道 １ ＞ ２ ＞ ３ ＞ ４ ＞ ５ ＞ ７ ＞ ６ ＞ ８ ＞ １０ ＞ ９

用加权平均轨道和事后精确轨道做目标轨道得
到的最终排序基本一致，最好的轨道方案都是第二
组ＧＰＳ弹道，只在排名第二和第三的轨道位置有所
变化，事实上第一组轨道方案和第三组轨道方案在
两次计算结果中评价接近度都是很相近的，所以排
序也是相近的，优劣程度也相差不大，排序的先后变
化是可以接受的，所以模型和结果是正确合理的。
加权平均法求得的轨道也是比较接近精轨的，在实
时处理中可作为目标轨道进行计算。

而用标称轨道作目标轨道的最终的评价结果与
前面两组结果相差较大，从直观的偏差分析和测控
经验就可得出排序显然是不合理的。

５ 结论
本文提出的逼近理想点法解决航天器轨道优选

问题的模型，能够给出轨道优选的合理正确的排序，
满足轨道初选的实时性和精确性的要求。从实例计
算结果可以看出，其中的加权平均法求解目标轨道
与直接用标称轨道做目标轨道相比，精度显著提高。
当然，在实践应用中，还需要对模型进一步完善，优
选结果的精度主要取决于加权平均法求解的目标轨
道的精度，权重的变化对结果会有一定的影响，本文
确定的权重求得的目标轨道是比较精确的，但还需
要通过大量的系统仿真和统计进行验证和分析，有
待进一步更为深入的研究。
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