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大规模低轨星座的实时精密定轨技术 
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摘  要：在全球导航卫星系统的支撑下，分析地面集中解算和星上自主解算精密定轨的优缺点，并将高精度轨道非保守力模型
应用于星上实时自主定轨算法，实现运动学和动力学定轨的分离，对于需要频繁机动的低轨卫星精密定轨具有显著优势。结果
表明，辐射光压和大气阻力非保守力物理模型计算的加速度精度约 5 nm/s

2；采用广播星历进行定轨解算可以达到 0.8 m位置精
度，低轨卫星速度误差约 1.1 mm/s；采用实时精密星历，位置精度可以达到 8.0 cm，卫星速度精度约 0.1 mm/s。低轨卫星实时
精密定轨和预报方法可有效支撑大规模低轨星座的导航功能实现。 
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Abstract: Supported by GNSS, it analyzed the advantages and disadvantages of solving LEO satellite orbit on the ground or onboard 

the satellites. The high-fidelity non-conservative force models were applied to the real-time orbit determination algorithm. To separate 

the kinematic and dynamic orbit determination process had been a great advantage for LEO satellites with much frequent orbital ma-

neuvers. The test results showed that the accuracy of accelerations computed from the radiation pressure and atmospheric drag 

non-conservation force models were around 5 nm/s
2

. Use the broadcast ephemeris, the real-time orbit determination algorithm could get 

an accuracy of 0.8 m in the satellites′ positions and 1.1 mm/s accuracy in the satellites′ velocity. When the real-time precise ephemeris 

of GNSS satellites were provided, the algorithm could get an accuracy of 8 cm in the LEO satellites′ position and 0.1 mm/s in the veloc-

ity. The method for real-time orbit determination and orbit prediction in this paper could be used to support the construction of naviga-

tion system with the mega-constellations. 

Keywords: LEO mega-constellation, real-time precise orbit determination, non-conservative force models, atmospheric drag, solar ra-

diation pressure 

 

0  引言 
随着通信、电子和航天技术的发展，利用大规模低轨

星座提供通信和导航服务已经成了研究热点之一。国际上
较为成熟的低轨星座主要有美国的铱星系统、星链系统，

英国的一网系统等。国内尝试和发展了多代低轨通信星座
的试验卫星，如鸿雁、虹云、未来导航等。利用大规模低
轨星座实现通信与导航的深度融合与共生是未来发展趋
势，而对低轨卫星进行精密定轨是实现通信导航共生发展
的基础。 
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在国家统一的时空基准下，利用北斗系统实现大规模
低轨星座的精密定轨主要有地面集中解算和星上自主解算
两种途径。地面集中解算是将每颗低轨卫星所搭载的北斗
观测数据通过通信链路下传到地面运控中心，结合低轨卫
星的星间测距观测数据、地面监测站网的观测数据对全星
座的低轨卫星实现精密定轨解算，最后对低轨卫星轨道进
行预报并上注到各相应的低轨卫星；星上自主解算是地面
运控中心将北斗卫星的精密轨道和钟差等增强信息利用通
信链路传递给过顶的低轨卫星，低轨卫星利用星间链路将
北斗卫星的轨道信息同步给所有在轨的低轨卫星，随后各
颗低轨卫星利用所收集到的信息自主完成其轨道的精密解
算。地面集中解算主要依赖地面的计算基础设施，具有模
型完整、计算量大的特点；星上自主解算则可灵活分配计
算负载，由于无须将大量观测数据传递给地面运控中心，
因此能够节省通信资源，减少对通信链路的依赖。图 1 展
示了地面集中解算和星上自主解算的系统架构示意。对于
超大规模的低轨星座，基于全球导航卫星系统（Global 

Navigation Satellite System，GNSS）的星上自主解算相比
地面集中解算具有天然的优势，并且成为了未来低轨星座
建设的发展方向之一[1]。因此，本文主要讨论基于北斗的
低轨卫星星上自主定轨解算方案和初步结果。 

利用北斗的精密轨道和钟差信息解算低轨卫星的精密
轨道，主要采用后处理方式实现。这种方式具有较为成熟
的算法和软件积累[2–9]，目前，主要用于需要高精度轨道信
息的遥感卫星、海洋测高和地球重力场观测卫星平台。例

如，地球重力与气候试验[4,8,10-11]（Gravity Recovery and 

Climate Experiment，GRACE）卫星和重力场与稳态洋流探
测[2]（Gravity Field and Steady-State Ocean Circulation Ex-

plorer，GOCE）卫星进行事后精密定轨处理可以达到径向
1 cm 的精度，基于星载 GPS 观测数据的 Sentinel

[7,12]的事
后精密定轨可以达到径向 2 cm 的定轨精度。国产天绘−2

等遥感卫星[5]的事后精密定轨达到了三维 8 cm 的定轨精
度，国产气象卫星“风云 3C”[13]的事后定轨精度达到了厘
米级。因此，事后处理的精密定轨已经是较为成熟的技术，
而且可以在 1~2 cm的定轨精度[7,12]。 

在低轨卫星实时定轨方面，目前最常用的实现方式是
采用北斗的广播星历和伪距观测数据进行低轨卫星的位置
解算。这种实现方法具有算法简单、计算量小，便于嵌入
星载计算设备的优点。但是由于广播星历、伪距观测值的
精度限制，该方法只能在 2~3 m 的定轨精度[15]，无法满足
大规模低轨星座通信导航一体化对高精度轨道的需求。为
了进一步提高定轨精度，北斗载波相位观测数据被用于定
轨计算。采用北斗的广播星历、双频载波相位和伪距观测
数据能够达到三维 1.0 m 左右的定轨精度[15]。 

利用大规模低轨星座实现高精度导航定位需要低轨卫
星的轨道精度达到厘米级，而且在大规模定轨星座中可以
发挥星地通信链路、星间通信链路的优势，将地面解算的
北斗卫星精密轨道和钟差信息实时传递给每颗低轨卫星，
这为低轨卫星的实时精密定轨创造了条件。Allahvirdi- 

zadeh等[16]研究了轨道和钟差估计（Multi-GNSS Advanced 

 
图 1  地面集中解算和星上自主解算的系统架构示意 
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Demonstration Tool for Orbit and Clock Analysis ，
MADOCA）系统与星基增强系统（Satellite Based Aug-

mentation System, SBAS）实时精密轨道和钟差信息用于低
轨卫星精密定轨的精度分析，结果表明利用 MADOCA 和
SBAS 实时数据流可以使后处理精密定轨达到厘米精度，
从而证明了实时数据流已经可以满足实时精密定轨的条
件。实时运动学精密定轨（与实时精密定位模型一致）可
以达到三维 9 cm 的定轨精度[17]，结果表明简化动力学比
运动学具有更好的鲁棒性。在此背景下，实时精密定轨的
算法设计与已经成熟的精密定轨后处理或者基于广播星历
的实时定轨有所不同。 

1  高精度轨道力学模型 
图 2展示了低轨卫星在轨运行的受力示意[18]。驱动低

轨卫星在轨运行的主要摄动力包括地球的中心引力，月球、
太阳以及其他星体对卫星的引力、大气阻力、辐射光压等。
其中引力属于保守力，而且已经有准确的引力模型可以计
算地球和其他星体对低轨卫星的引力加速度，因此保守力
模型不是限制低轨卫星定轨精度的因素。对低轨卫星轨道
影响最大的是大气阻力和辐射光压等非保守力，而且大气
阻力、辐射光压[19]与卫星的三维构型、表面材料以及空间
环境息息相关，因此是最难准确建模的轨道摄动力。目前，

在精密定轨中主要采用简化模型结合经验力参数的方式处
理摄动力模型误差。 

本文分别从大气阻力[20-23]和辐射光压的物理机制入
手，采用纯物理方法构建大气阻力和辐射光压模型。在建
模过程中考虑了尽可能复杂的卫星外形，以及所有表面材
料的光学、热学特性参数。 

1.1  辐射光压的物理机制及建模方法 

辐射光压的产生主要有两种物理机制[24]：一是卫星表
面“被动”受到外源辐射光子的碰撞，使得光子动量转移
到卫星表面而产生的力学效应；二是卫星表面“主动”发
射辐射光子，由于动量守恒而对卫星表面产生的“反推”
作用力。“主动”型辐射光压的典型主要有直接太阳辐射
光压、地球辐射光压[25]；“被动”型辐射光压的典型主要
有天线推力、星体热辐射光压。 

“被动”型辐射光压的计算公式为[18,26]
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其中， F 表示辐射光压力，W 表示辐射流量的功率， A表
示截面积，θ 是入射角， s是入射辐射流量的单位矢量， r

是镜面反射方向的单位矢量，n为卫星表面法向量，c是光
速，ν 是表面材料的反射率， µ 是表面材料的镜面反射率。 

 
图 2  低轨卫星在轨运行的受力示意 
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“主动”型辐射光压的计算公式为 

2

3

WA
F

c
= − n  (2) 

式(2)中各符号的物理含义与式(1)相同。在低轨卫星的辐射

光压计算中，“被动”型辐射光压主要来源于卫星表面的

散热器和表层隔热材料。 

在以上物理机制的基础上，采用了射线追踪的方法构

建辐射光压模型。在数值计算中，模拟每一根光线与卫星

表面的相互作用，并将所有光线的计算结果进行累加得到

某一个方向的辐射光压力[18,26-29]。以重力卫星 GRACE-FO

为例，其计算过程如图 3所示。 

 

图 3  辐射光压的射线追踪计算过程 

1.2  大气阻力的物理建模 

大气阻力是相对于卫星高速运动的大气分子与卫星表

面相互碰撞而产生的力学效应。在物理模拟中，需要模拟

每一个不同种类的大气分子与卫星表面的碰撞情况，并将

所有相互作用产生的动量变化加起来。在时间迭代中，达

到稳定状态后输出每一个姿态状态下的大气阻力系数。大

气阻力物理模拟流程如图 4所示。 

大气阻力的物理模拟计算需要较大的计算量，通常在

高性能计算机上完成模拟计算，将计算结果以格网文件的

方式输出。模型用户在格网文件的基础上，根据卫星的姿

态进行双线性插值可以获取任意位置、任意姿态模式下的

大气阻力加速度。建模过程中，首先利用卫星的设计资料

构建准确的三维模型；随后根据卫星的边界尺寸大小构建

合适的计算域。根据卫星所在位置计算不同种类大气分子

的密度、温度，并在计算域中根据大气密度的值设置测试

粒子的数量和位置；然后根据麦克斯韦-玻尔兹曼分布计算

所有测试粒子的速度；最后设置时间迭代步长，每次迭代

都会更新所有测试粒子的位置、速度等状态信息。如果测

试粒子与卫星表面发生碰撞，则按照弹性碰撞假设计算动

量转移。如果测试粒子运动到计算域之外，则重新在计算

域中放置一个新的测试粒子。经过多次时间迭代，直到所

计算的大气阻力值达到稳定状态后输出。 

 

图 4  大气阻力物理模拟流程 

1.3  非保守力物理模型精度分析 

为了客观地对非保守力物理模型（大气阻力和辐射光

压）的精度进行分析，本文选择了重力卫星 GRACE-FO作

为研究对象。GRACE-FO卫星搭载高精度加速度计，用于

测量卫星轨迹上的非保守力加速度。因此，将非保守力物

理模型的计算结果与加速度计的观测结果进行对比分析可

以验证非保守力物理模型的精度。GRACE-FO卫星 C星的

加速度计测量结果与非保守力物理模型计算的加速度对比

如图 5所示。 

GRACE-FO 加速度计观测由于受到尺度和偏差的影

响而具有系统性偏差，但是加速度计测量偏差和尺度因子

在 1天之内保持稳定。因此，直接对加速度计测量值去除

平均值后，再与非保守力物理模型进行对比。使用 1.0 作

为加速度计的尺度因子，虽然在比对结果中残留了尺度因

子的影响，但是避免了对非保守力物理模型计算的加速度精

度过于乐观的估计。结果表明，与加速度计测量结果相比，

非保守力物理模型计算的加速度精度可以达到 5.3 nm/s
2。 

2  实时精密定轨 

大规模星座的实时精密定轨采用星载北斗观测数据，

其双频载波、伪距观测方程及其误差项与地面的精密单点
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定位模型较为相似，唯一的不同点是低轨卫星的北斗观测
数据中不包含对流层时延。因此，本文从高精度非保守力
模型的角度设计了星上实时精密定轨的数据处理流程与软
件架构。采用本文所设计的非保守力建模方法，星载计算
主要包括线性插值，其计算负荷可以忽略不计，因此实时精
密定轨的主要计算负荷来自于地球较高阶的重力加速度计
算。研究表明，对于 500 km高度的低轨卫星，其重力场阶
数需要达到 60 阶才能保证实时精密定轨精度[30]，采用
20 MHz主频的 CPU可以完成 30阶重力场的计算[30]，而目
前主流的星载接收机 CPU主频一般可以达到 200 MHz。 

2.1  算法流程及软件架构设计 

星载实时精密定轨中算法设计可将动力学模型参数与
载波模糊度、低轨卫星钟差、位置速度等参数一起估计，也
可以首先进行运动学定轨，随后再将运动学定轨结果进行滤
波平滑。本文采用第二种设计思路，第一种思路的理论较为
完整，但是不便于处理卫星机动的情形。低轨卫星由于轨道
高度低，轨道机动将非常频繁。在第二种思路中，运动学定
轨结果完全不受轨道机动的影响。由于轨道机动信息可从
卫星平台获取，因此在动力学滤波中可以灵活地处理机动
信息，并且机动期间可以估计轨道机动力学参数。在高精
度非保守力模型的支撑下，将运动学与动力学分离可有效
避免动力学模型参数与位置、速度等参数的相关性，提高

动力学模型参数的估计精度，进一步提高轨道预报准确性。 
运动学与动力学分离的精密定轨算法流程如图 6所示。 

 
图 6  运动学与动力学分离的精密定轨算法流程 

2019年 1月 16日，采用 GRACE-FO卫星 C星的观测
数据，与国际 GNSS服务（International GNSS Service，IGS）
的快速轨道和钟差产品进行动力学实时精密定轨计算，将
喷气推进实验室（Jet Propulsion Laboratory，JPL）提供的
后处理高精度轨道产品作为真值进行对比。图 7 和图 8 分
别展示了精密星历支持下的实时位置误差和速度误差。全

 
图 5  GRACE-FO卫星 C星的加速度计测量结果与非保守力物理模型计算的加速度对比 
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天 24 h 的位置误差在切向、法向和径向分别为 5.6 cm、
3.6 cm 和 4.5 cm。速度误差在切向、法向和径向分别为
0.065 mm/s、0.058 mm/s和 0.066 mm/s。 

 
图 7  精密星历支持下的实时位置误差 

 
图 8  精密星历支持下的实时速度误差 

在无法获取实时精密星历的情形下，本文所提算法可
以采用广播星历进行定轨计算。同样将广播星历支持下的
实时精密定轨结果与 JPL精密轨道产品进行对比，得到定
轨误差。图 9和图 10分别展示了广播星历支持下的实时位
置误差和速度误差。全天 24 h的位置误差在切向、法向和
径向分别为 74.9 cm、25.1 cm 和 38.4 cm。速度误差在切向、
法向和径向分别为 0.48 mm/s、0.41 mm/s 和 0.57 mm/s。 

 
图 9  广播星历支持下的实时位置误差 

 
图 10  广播星历支持下的实时速度误差 

以上计算结果表明，实时精密星历支持下精密定轨误差
一维均方根误差（Root Mean Square Error，RMSE）可以达
到 5 cm，三维 8 cm；三维速度 RMSE达到 0.1 mm/s；在广
播星历支持下，位置误差的一维RMSE为 0.5 m，三维RMSE

为 0.8 m；速度误差的一维 RMSE为 0.5 mm/s，三维 RMSE

为 1.1 mm/s。 

2.2  经验力参数配置 

在动力学定轨中，经验力参数主要用于补偿轨道动力
学模型的误差。在算法设计中，主要的动力学误差来源于
辐射光压和大气阻力。在传统的经验力参数设计中，一般
采用比例系数 Cd和 Cr分别吸收大气阻力和辐射光压的尺
度误差。在物理意义上，Cd 对应大气密度的尺度变化，而
Cr对应太阳辐射常数的变化。实际上，太阳常数在一个太
阳周期（11 年）内的变化不超过 1%，对于低轨卫星的实
时精密定轨而言完全可以通过更新太阳常数的方式进行补
偿[31]，无须在精密定轨中设置参数进行估计。参数 Cd 主
要描述大气密度的尺度变化且大气阻力主要表现在轨道的
切向，因此，如果实时估计轨道径向、法向和切向加速度，
则 Cd 参数也可以不估计。本文所提的实时精密定轨算法
中采用了实时估计径向、法向和切向加速度这种参数化方
法。图 11和图 12分别展示了实时估计得到的位置切向、
法向和径向加速度，以及当前经验力参数配置下运动学与
动力学定轨的位置坐标差值。 

 
图 11  实时估计得到的位置切向、法向和径向加速度 

 
图 12  当前经验力参数配置下运动学与动力学定轨的位置坐标差值 

实时估计的经验力参数结果表明，在高精度非保守力
模型的支撑下，仍然残留有 5 nm/s

2的加速度误差。在量级
上，与用加速度计数据评估的非保守力模型精度一致。通
过分析运动学和动力学结果的差异，可以对定轨结果进行
内符合精度评估。运动学和动力学的位置差异没有表现出
明显的系统性，显示运动学和动力学估计结果之间具有较
好的一致性。在地固系的 X、Y 和 Z 方向，运动学和动力
学差异的 RMSE分别为 2.5 cm、2.6 cm和 3.3 cm。 



·82· 天地一体化信息网络 第 5卷 

 

3  结束语 
本文分析了大规模低轨星座实时精密定轨的实现途

径，并在此基础上设计和开发了新型的低轨卫星实时精密
定轨算法和软件架构。在高精度非保守力模型的支撑下，
实现了运动学与动力学分离的实时精密定轨架构。首先分
析了低轨卫星的高精度非保守力物理建模方法，并阐述了
基于射线追踪算法的辐射光压建模以及测试粒子物理模拟
方法的大气阻力建模流程。以 GRACE-FO 卫星为研究对
象，将高精度加速度计的测量结果与建模结果进行了对比，
表明非保守力模型的精度可以达到约 5 nm/s

2。随后设计了
实时精密定轨算法，并将高精度非保守力模型应用于实时
精密定轨。最后分别分析了精密星历和广播星历条件下实
时精密定轨的性能。 

在广播星历条件下，本文所提算法的定轨误差三维
RMSE 可以达到 0.8 m，卫星速度误差的三维 RMSE 为
1.1 mm/s。在精密星历条件下，由于 GNSS 卫星的轨道得
到大幅度提升，低轨卫星的实时轨道误差三维 RMSE可以
达到 8 cm；其中径向位置误差优于 5 cm。低轨卫星速度误
差的三维 RMSE小于 0.1 mm/s。相比广播星历，卫星位置
和速度精度均提高了 10倍。实时精密定轨算法可用于大规
模低轨星座的实时精密定轨，并为低轨导航功能提供支撑。 
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