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摘摇 要:针对星箭分离前、后两段数据处于不同的飞行轨道,经典的轨道计算方法无法实现两段外测

数据联合参与定轨,入轨段初轨精度难以进一步提高的问题,通过分析星箭分离时刻轨道半长轴确

定精度与测量误差、轨道偏心率之间的关系,提出了提高站址坐标测量精度、采用分布式船姿船位测

量体制以提高姿态测量精度、采用卫星测高数据计算任务海域垂线偏差并对船姿数据进行修正、船
载雷达测速数据的东平台影响修正、合理的数据预处理以及采用基于速度增量修正的定轨新方法等

多种技术途径,并重点介绍了基于速度增量修正、可实现星箭分离前后外测数据联合定轨的新方法。
仿真计算和任务实测数据验算表明,新方法轨道半长轴确定精度较以往传统方法提高 1 个数量级以

上,有利于后续测控计划制定和测控站的跟踪引导。
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Abstract:In the injection phase where two segments of measurements are obtained for different trajectories,
the classical orbit determination method can not implement a united estimation. It is difficult to further im鄄
prove the accuracy of the initial orbit determination. The paper improves the position measurement accuracy
of tracking stations by analyzing the relation among semi-major axis, tracking errors and orbit eccentricity.
A distributed ship position-attitude measurement architecture is adopted to improve the accuracy of ship atti鄄
tude. The altitude measurements by satellites are used to estimate gravimetric plumb line deflection of the
mission area and improve the ship attitude, velocity tracking data obtained by ship-borne radar. Other new
methods, such as optimal data preprocessing and injection velocity correction, are also proposed. Numerical
results show that the new approaches improve the accuracy over one order of magnitude than the traditional
method and will benefit to the tracking plan and guidance of downrange tracking stations.
Key words:earth-moon transfer trajectory; initial orbit determination accuracy; technical approaches; in鄄
jection velocity correction; united orbit determination
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1摇 引摇 言

采用运载火箭直接将月球探测器送入地月转移

轨道的发射方式后,处于地月转移轨道近地点附近

的入轨段测控仍有航天测量船承担,入轨段的初轨

确定也是航天测量船承担的重要任务之一。 入轨段

可用于初轨确定的外测数据有星箭分离前火箭调姿

段的80 s跟踪火箭的脉冲雷达和跟踪卫星的 USB 或

UCB 外测数据,以及星箭分离后跟踪火箭残骸的脉

冲雷达和跟踪卫星的 USB 或 UCB 外测数据。 受星

箭分离时刻分离弹簧作用力的影响,在星箭分离瞬

间,火箭残骸和卫星各自获得了一个沿火箭轴向、方
向相反的速度增量,因而,星箭分离前的星箭联合

体、星箭分离后的火箭残骸、星箭分离后的卫星三者

处于 3 条不同的飞行轨道,即使跟踪同一个目标,由
于星箭分离前后两段外测数据分别处于不同的飞行

轨道,传统的入轨段初轨确定方法,例如无摄单位矢

量法 UVM1[1]、有摄单位矢量法 PUVM1[1] 等,因它

们的动力学模型未考虑卫星飞行过程中受外力的影

响,因此无法将星箭分离前后的两段数据放在一起

定轨,因而初轨确定时参与定轨的数据弧段很短,要
么使用星箭分离前的80 s外测数据,要么星箭分离

后的数十或一百多秒的外测数据。 由于参与定轨的

数据弧段短,入轨段初轨确定精度难以进一步提高。
另外,发射不同轨道的航天器(如小偏心率的

近地轨道航天器、大偏心率的同步转移轨道航天器、
超大偏心率的地月转移轨道航天器等),运载火箭

的入轨段飞行程序和飞行轨道高度基本相同,也就

是说,能用于入轨段初轨确定的外测数据的弧段长

度也基本相同。 尽管承担入轨段测控任务的航天测

量船有时会调整,但各船的测量设备相同、精度指标

相同、数据处理得到的实际测量精度变化不大且均

在指标范围内,然而,从以往历次任务的实际定轨精

度情况看,入轨段的初轨确定精度会随着轨道偏心

率的增大而下降,特别是半长轴 a 的精度。 对于小

偏心率轨道(偏心率为 0. 1 左右)航天器发射任务,
传统初轨确定方法的短弧段外测数据(数十秒)的

初轨确定精度(半长轴 a 误差,下同)一般为1 km左

右;对于大偏心率轨道(偏心率小于 0. 79)的航天器

发射任务,传统初轨确定方法的短弧段外测数据的

初轨确定精度一般为数公里至十多公里[2];但在地

月转移轨道(偏心率大于 0. 96,入轨段飞行轨道接

近于一条抛物线)航天器发射任务中,传统初轨确

定方法的短弧段外测数据的初轨确定精度为数百乃

至千公里量级,半长轴 a 误差比一般的大偏心率轨

道大 1 ~ 2 个数量级。
为什么参与定轨的外测数据弧段及其长度相同、

测量数据的测量精度相同,对于不同偏心率轨道航天

器发射任务,其入轨段的初轨确定精度差异如此之

大? 通过哪些技术途径可以进一步提高入轨段的初

轨确定精度? 本文通过理论分析,给出等精度测量条

件下轨道半长轴的确定精度与轨道偏心率的关系,提
出了提高超大偏心率轨道入轨段初轨确定精度的具

体技术途径,并重点探讨了基于星箭分离速度增量修

正的星箭分离前后数据的联合定轨方法。

2摇 测量误差、轨道半长轴确定误差与轨道偏

心率间的关系

摇 摇 只要承担入轨段测控任务的航天测量船的各测

量设备工作正常,其测量精度可保证在设备的精度

指标范围内,不同的发射任务,其测量精度基本上是

一致的,它与航天器的轨道偏心率无关;并且用于入

轨段初轨确定的主用测量数据———星箭分离前火箭

调姿段的脉冲雷达、USB 或 UCB 外测数据,其弧段

长度也是基本相同的,为什么半长轴 a 的误差会随

着偏心率的增加而急剧上升? 我们不妨从理论上加

以分析。
在我国 CZ-3A 系列运载火箭的发射弹道和航

天器飞行轨道设计时,大多数航天器的近地点(入
轨段附近)高度 hp 为200 km左右,我们不妨假设 hp

=200 km,则根据近地点地心距 rp 与半长轴 a 和偏

心率 e 的关系式[2]

a=
rp
1-e (1)

对于轨道偏心率 e 分别为 0. 50、0. 75、0. 96 时,轨道

半长轴 a 则分别为13 156. 280 km、26 312. 560 km、
164 453. 500 km,轨道半长轴 a 随偏心率的变化趋

势与实际任务中的半长轴 a 的定轨精度变化趋势基

本一致。
我们再从经典的活力公式分析相同的测量误差

对不同偏心率轨道的半长轴确定精度的影响。
这里,假定星箭分离时刻(一般在近地点附近)

的地心距 r 为6 578. 140 km,对应轨道偏心率 e 分别

为 0. 50、0. 75、0. 96 时的轨道半长轴 a 分别为

13 156. 280 km、26 312. 560 km、164 453. 500 km,则
根据经典的活力公式[2]

v2 =滋 2
r - 1æ

è
ç

ö

ø
÷

a (2)

·027·

www. teleonline. cn 电讯技术 摇 摇 摇 摇 2014 年



可以 得 到 它 们 的 速 度 分 别 为 9 533. 733 m / s、
10 297. 608 m / s、10 897. 964 m / s。

现在假定不同偏心率轨道航天器发射任务中航

天测量船的外测精度是相当的,并且假定船载站的

船姿船位误差(含高程误差)、船摇引起的天线位置

变化、星地设备的距离零值误差、USB 设备自身的测

量误差等多种误差源合成后,折算成地心距误差 驻r
为30 m,假定船载 USB 站的船速误差、船摇引起的

测速误差、船体升沉引起的测速误差(目前尚未考

虑) [3]、USB 设备自身的测速误差等多种误差源[4]

合成后折算成卫星的运动速度误差 驻v 为1. 0 m / s,
则根据变换后的活力公式

a= r

2-r v
2

滋

(3)

可以得到它们各自对于不同偏心率轨道的半长轴 a
的影响是不一样的,结果见表 1。

表 1摇 测量误差对不同偏心率轨道半长轴 a 的影响
Table 1 Effect of measurement error on semi-major axis

of different eccentricity orbit

偏心率 e
驻a / m

驻r=30 m 驻v=1. 0 m / s
0. 50 238 8 284
0. 75 932 35 795
0. 96 36 386 1 491 194

从表 1 结果可以看出,虽然在不同偏心率轨道

航天器的发射任务中,航天测量船的外测精度基本

一致,即具有相同的测量误差,但对轨道半长轴 a 的

确定精度的影响差异很大,偏心率越接近于 1,测量

误差对半长轴 a 的影响越敏感,这与实际任务中半

长轴 a 的定轨精度变化趋势基本一致。

3摇 提高地月转移轨道入轨段初轨确定精度

的技术途径

3. 1摇 提高外测数据的整体测量精度

测量误差是影响定轨精度的最主要因素。 从以

往多次航天发射任务的入轨段初轨确定结果看,箭
载卫导定位数据的初轨确定精度都比较高,使用星

箭分离前的15 s无动力保姿态飞行段数据单点定

轨,近地近圆轨道半长轴误差起伏很小,通常为

1 km左右,多点综合定轨半长轴误差通常为百米量

级;同步转移轨道单点定轨的半长轴误差起伏也比

较小,通常为2 km左右,多点综合定轨半长轴误差

为1 km左右;地月转移轨道单点定轨的半长轴误差

起伏比较大,在某次任务中达到200 km左右,多点综

合定轨半长轴误差小于50 km。 目前装箭的卫导接

收机其定位精度其实也不是很高,如果船载外测数

据的综合测量精度能达到目前装箭的卫导定位精

度,则可以大大提高入轨段外测数据的初轨确定精

度。 由于航天测量船外测数据的误差源比较多,影
响航天测量船外测数据的综合测量精度的因素较

多[4],提高航天测量船综合测量精度有以下技术

途径。
(1)提高站址坐标测量精度

船载雷达测量数据是基于瞬时站址的惯导地平

坐标系下的,站址坐标是惯导地平坐标系的原点,其
测量精度的高低直接影响测轨数据的整体精度,从
而影响定轨精度。

以往船载卫导系统工作不是很稳定,只是使用

卫导工作正常期间的定位结果对惯导位置(经纬

度)进行校准,任务中测量船中心机使用惯导输出

的经纬度作为瞬时站址惯导地平坐标系原点的经纬

度,使用任务前卫导工作正常时的高程统计值作为

瞬时站址导地平坐标系原点的高程。 因此,水平位

置误差较大,入轨段短弧段测控任务中达百米量级,
高程误差也达米量级甚至十米量级。

随着船载卫导系统的设备换型,系统工作的稳

定性、可靠性得到了一定程度的提高,实时任务中,
测量船中心机可以使用卫导实时定位结果的经纬度

作为瞬时站址惯导地平坐标系原点的经纬度,受船

载卫导系统自身精度的限制,坐标系原点的高程值

仍沿用以往的方法。 因此,站址坐标的水平精度较

以往得到了一定程度的提高,使得水平精度与高程

精度处于同一数量级(十米量级),但仍有较大的提

升空间,通过设备换型、采用一些新的技术,使测量

船的站址坐标定位精度达到 1 m以内是完全可

能的。
(2)采用分布式船姿船位测量体制[5]

目前采用的是集中式船姿船位测量体制,除前

面提到的站址坐标误差影响惯导地平坐标系的原点

精度外,船摇测量误差、变形测量误差将直接影响惯

导地平坐标系下测量数据的测角精度。 在设备测量

精度无法进一步提高的情况下,减少测量环节,减少

误差源也是提高整体测量精度的有效方法。 因此,
采用分布式船姿船位测量体制是今后的发展趋势,
从而可以减少船体变形测量环节,减少一项误差源。
同时,在该测量体制下,可采用星惯组合测量系统,
可使船摇测量精度得到一定程度的提高。
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(3)基于卫星测高数据精确计算任务海域垂线

偏差

测量船基准坐标系———惯导地平坐标系的基准

平面是与当地铅垂线垂直的大地水平面,而其站址

坐标是由卫导给出的 WGS-84 坐标系下的大地经

纬度,惯导地平坐标系下的测量数据转换到其他坐

标系时,坐标系旋转必须使用天文经纬度,因此,需
要对大地经纬度进行垂线偏差修正。 由于以前无法

确定任务海域的垂线偏差,所以忽略了两者之间的

差异,也就是说,垂线偏差引起的误差直接带入到测

量数据的处理过程中,其定轨精度受到了一定的影

响。 随着技术的发展,目前可以通过卫星测高数据

计算任意海域的重力异常、垂线偏差等相关地球物

理参数,使航天测量船外测数据在坐标系转换时考

虑垂线偏差修正成为可能。
(4)对船载雷达测速数据进行船摇、航速、升沉

引起的误差修正

由于航天测量船没有配备船体升沉测量设备,
船用惯导也未安装天向(垂直方向)加速度计,因此

无法直接获取航天测量船惯导平台中心垂直方向的

运动速度,因而也无法对雷达测速数据进行由此引

起的测量误差的修正。 同时,目前航天测量船配备

的设备(如计程仪、惯导、卫导)提供使用的航速数

据精度也不是很高,所以,测量船中心机在数据预处

理时,只是进行了理论设计航速和实际船摇对测速

数据影响的简化修正。 目前,市场上的商用卫导定

位精度较以前有较大提高,可以得到卫导天线位置

精度较高的速度矢量,通过坐标系转换,也可以得到

惯导平台中心的速度矢量,从而为船载雷达测速数

据进行水平运动速度修正和垂直运动速度修正,进
一步提高船载雷达测速数据的精度成为可能。

3. 2摇 改进定轨方法以延长同时参与定轨的数据弧段

星箭分离瞬间,受弹簧分离力的影响,卫星和火

箭分别获得一个速度增量,使得它们的飞行轨道发

生了改变,从而传统的初轨确定方法无法将这两段

测轨数据放在一起定轨,因而参与定轨的数据弧段

较短(星箭分离前80 s或星箭分离后数十秒至一百

多秒),定轨精度无法进一步提高。
通过建立星箭分离时刻速度增量修正模型,即

可得到星箭分离时刻星箭分离动作完成前、后两组

状态矢量,从而可以实现星箭分离前、后两段外测数

据的联合定轨,延长了定轨数据弧段。

例如,假设星箭分离时刻星箭分离动作完成前

的状态矢量为(r0、觶r0),弹簧分离力引起的卫星瞬间

获得的速度增量为 驻觶r0,则星箭分离时刻星箭分离

动作完成后的卫星状态矢量为( r0、 觶r01),其中 觶r01 =
觶r0+驻觶r0。 假如使用有摄初轨计算的基本条件方

程组[4]

r= f r0+g觶r0+棕W0 (4)
则对于星箭分离前外测数据的条件方程组为

ri = f ir0+gi
觶r0+棕iW0 (5)

对于星箭分离后外测数据的条件方程组为

ri = f ir0+gi
觶r01+棕iW0 (6)

由于 觶r01 = 觶r0+驻觶r0,则公式邮修改为

ri = f ir0+gi
觶r0+gi驻觶r0+棕iW0 (7)

公式(5)、(7)经整理后为

f ir0+gi
觶r0 = ri-棕iW0 (8)

f ir0+gi
觶r0 = ri-棕iW0-gi驻觶r0 (9)

公式(8)对应星箭分离前的测轨数据,公式(9)
对应星箭分离后的测轨数据,两类条件方程求解变

量一致,可以放在一起求解,从而实现星箭分离前后

的两段测轨数据的联合定轨,延长了参与定轨的测

轨数据弧段,可有效提高初轨确定精度。

3. 3摇 完善数据预处理方法

船载站的特点决定了其综合测量精度的高低。
在惯导地平坐标系下,测量误差分布在各测量元素

中,包括测距误差 驻籽、方位角误差 驻A、俯仰角误差

驻h 以及站址坐标(大地经度和高程)误差 驻L、驻B、
驻H。 任务中,尽管在数据预处理时已经分别进行合

理性检验、野值剔除与补点、平滑等处理,但各类测

量元素其曲线特性有较大差异,有的测量元素在某

些时段的曲线曲率较大,不适合大区间平滑,目前的

平滑区间仅为2 s,因此,某些周期大于2 s且不固定

的大区间振荡引起的误差将无法得到抑制,仍直接

带入到测量数据中。 为此,在定轨前可以再次进行

测量数据的预处理,以尽可能提高用于定轨的测量

数据精度。 例如:将惯导地平坐标系下的测量数据

转换至地心坐标系(如 J2000 地心天球坐标系),这
样,各测量元素的误差将分别投影到地心坐标系的

位置矢量 ri 上,它们各自的误差(特别是系统误差)
投影后将会得到相互抑制和抵消。 同时,在地心坐

标系下,由于卫星入轨段飞行弧段较短,其位置矢量

曲线的曲率很小,远小于惯导地平坐标系下方位角

和俯仰角数据曲线的曲率,因而可以采用大区间平
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滑拟合,可有效抑制接近于船摇周期的不明振荡误

差,同时通过大区间的微分拟合,可以得到精度较高

的速度矢量,从而可有效提高定轨精度。

4摇 基于速度增量修正的初轨确定新方法

4. 1摇 各采样时刻卫星状态矢量求解方法

首先,将惯导地平坐标系下的雷达方位角 Ai、
俯仰角 hi、测距 籽i 数据转换至 J2000 地心天球坐标

系(惯性坐标系)下,得到各采样时刻的卫星位置矢

量 ri。
然后,使用 m 次多项式平滑、微分的方法得到

各采样时刻的卫星状态矢量( ri、 觶ri),多项式次数 m
根据数据弧段的实际轨迹确定,平滑拟合及其微分

公式为

ri =移
m

j=0
子 j
i d̂ j (10)

觶ri =移
m

j=1
j子 j-1

i d̂ j (11)

其中:
子i = ti-t0

ti 为数据采样时刻,t0 为参与平滑的数据弧段中点

时刻,平滑区间应大于测量数据中包含的非固定周

期性振荡的最大周期的 3 倍。

4. 2摇 速度增量修正方法

假设星箭分离时刻卫星状态矢量为( r0、 觶r0),并
令它为星箭分离动作完成前的状态矢量,作为星箭

分离前测量数据对应的条件方程组迭代求解时的初

值;通过对卫星的速度增量修正,得到星箭分离动作

完成后的状态矢量(r0、觶r01),作为星箭分离后测量数

据对应的条件方程组迭代求解时的初值。 速度增量

修正方法如下:

驻觶r0 =A
cos椎cos追·驻V
sin椎cos追·驻V
-sin追·驻

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

V
(12)

其中,A 为发射惯性坐标系至 J2000 地心天球坐标

系的转换矩阵,椎、追 为星箭分离时刻发射惯性坐标

系下的火箭俯仰姿态角和偏航姿态角,驻V 为卫星在

火箭轴向获得的绝对速度增量。 则
觶r01 = 觶r0+驻觶r0 (13)

4. 3摇 动力学条件方程组建立

建立以下有摄初轨计算的基本条件方程组

f ir0+gi
觶r0+w iW0 = ri

f忆ir0+g忆i 觶r0+w忆iW0 = 觶r{
i

(14)

则对于星箭分离前的测轨数据,对应的条件方程

组为

f ir0+gi
觶r0 = ri-w iW0

f忆ir0+g忆i 觶r0 = 觶ri-w忆iW{
0

(15)

对于星箭分离后的测轨数据,对应的条件方程组为

f ir0+gi
觶r01 = ri-w iW0

f忆ir0+g忆i 觶r01 = 觶ri-w忆iW{
0

(16)

将式(13)代入,则
f ir0+gi

觶r0 = ri-w iW0-gi驻觶r0
f忆ir0+g忆i 觶r0 = 觶ri-w忆iW0-g忆i驻觶r{

0

(17)

式(15)、(17)求解相同的变量,可以放在一起求解,
从而实现星箭分离前后处于两条飞行轨道的两段测

轨数据的联合定轨。 求解方法可采用最小二乘方法。

5摇 算例

5. 1摇 仿真计算结果

仿真数据为星箭分离前80 s、星箭分离后100 s
数据,仿真用标准轨道根数见表 2,其中第 1 组为星

箭分离时刻星箭对应分离动作完成前的轨道根数,
第 2 组为星箭分离时刻对应星箭分离动作完成后的

轨道根数。 表 3 为叠加的测量数据系统误差和随机

误差,表 4 ~ 6 分别给出了用常用的无摄初轨计算的

单位矢量法 UVM1、有摄初轨计算的单位矢量法

PUVM1 以及本文方法各 500 组仿真计算的统计

结果。

表 2摇 标准轨道根数
Table 2 Standard orbital elements

序号 a / km e i / (毅) 赘g / (毅) 棕 / (毅) M / (毅)

1 184 875. 199 0. 964 343 28. 575 172. 089 178. 019 0. 085

2 184 813. 959 0. 964 331 28. 575 172. 089 178. 023 0. 085
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表 3摇 测量数据系统误差和随机误差
Table 3 Systematic error and random error of measurement data

误差 方位误差(驻A 或 着A) / 义 方位误差(驻h 或 着h) / 义 方位误差(驻籽 或 着籽) / m
系统误差 驻 30 30 7
随机误差 着 30 30 7

表 4摇 UVM1 方法仿真结果
Table 4 Simulation results using UVM1 method

参与定轨的测轨数据 滓a / km 滓e 滓i / (毅) 滓赘g / (毅) 滓棕 / (毅) 滓M / (毅)
星箭分离前 80 s 2 023. 998 0. 000 403 0. 048 0. 012 0. 017 0. 003
星箭分离后 100 s 2 511. 453 0. 000 501 0. 049 0. 012 0. 018 0. 003

表 5摇 PUVM1 方法仿真结果
Table 5 Simulation results using PUVM1 method

参与定轨的测轨数据 滓a / km 滓e 滓i / (毅) 滓赘g / (毅) 滓棕 / (毅) 滓M / (毅)
星箭分离前 80 s 1 145. 376 0. 000 227 0. 034 0. 012 0. 016 0. 003
星箭分离后 100 s 1 212. 267 0. 000 240 0. 035 0. 012 0. 017 0. 003

表 6摇 本文方法仿真结果
Table 6 Simulation results using method of this paper

参与定轨的测轨数据 滓a / km 滓e 滓i / (毅) 滓赘g / (毅) 滓棕 / (毅) 滓M / (毅)

星箭分离前后共 180 s 11. 332 0. 000 002 0. 025 0. 009 0. 010 0. 001

摇 摇 仿真计算结果表明,采用本文提出的新方法后,
地月转移轨道入轨段初轨确定精度比传统定轨方法

提高约 2 个数量级,定轨精度明显提高。

5. 2摇 任务实战数据验算结果

我们使用某航天发射任务船载雷达获取的实测

数据进行验算, 各种定轨方法的定轨结果偏差

(与任 务 中 心 事 后 提 供 的 长 弧 段 精 轨 比 ) 见

表 7 ~ 9。
任务实测数据验算结果表明,采用本文提出的

新方法后,地月转移轨道入轨段初轨确定精度比传

统定轨方法提高 1 个数量级以上,定轨精度得到显

著提高。

表 7摇 UVM1 方法实测数据计算结果
Table 7 Calculation results of real data using UVM1 method

参与定轨的测轨数据 驻a / km 驻e 驻i / (毅) 驻赘g / (毅) 驻棕 / (毅) 驻M / (毅)

星箭分离前 80 s 2 456. 023 0. 000 455 0. 051 0. 012 0. 019 0. 003

星箭分离后 100 s 2 768. 834 0. 000 537 0. 051 0. 012 0. 018 0. 003

表 8摇 PUVM1 方法实测数据计算结果
Table 8 Calculation results of real data using PUVM1 method

参与定轨的测轨数据 驻a / km 驻e 驻i / (毅) 驻赘g / (毅) 驻棕 / (毅) 驻M / (毅)

星箭分离前 80 s 1 209. 376 0. 000 242 0. 036 0. 012 0. 017 0. 003

星箭分离后 100 s 1 278. 995 0. 000 245 0. 036 0. 012 0. 017 0. 003

表 9摇 本文方法实测数据计算结果
Table 9 Calculation results of real data using method of this paper

参与定轨的测轨数据 驻a / km 驻e 驻i / (毅) 驻赘g / (毅) 驻棕 / (毅) 驻M / (毅)

星箭分离前后共 180 s 32. 762 0. 000 006 0. 027 0. 010 0. 010 0. 001
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6摇 结束语

以往入轨段初轨确定方法只考虑使用处于同一

条飞行轨道的星箭分离前的火箭调姿段或星箭分离

后的测轨数据,因此无法将弹簧分离方式下在星箭

分离时刻瞬间产生速度增量而导致星箭分离前后测

轨数据处于两条飞行轨道的测轨数据放在一起进行

联合定轨,因而参与定轨的数据弧段短,定轨精度难

以进一步提高。
本文提出了新的定轨方法,实现了星箭分离前

后测轨数据的联合定轨,延长了参与定轨的测轨数

据弧段,从而有效提高了初轨确定精度。 但是,提高

定轨精度还有许多方面的工作要做,正如本文提出

的提高测量精度、采用分布式船姿船位测量体制、任
务海域垂线偏差获取以及对测量数据的修正等,都
需要我们进一步深入研究。 当然,解决该问题还有

其他技术途径,希望广大读者也参与到我们的研究

工作中,提出更多更好的解决方法,共同为我国的航

天测控事业做出一份贡献。
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