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摘要　为提高地面激光瞄准系统对运动目标的瞄准精度,研究了目标的运动特性,并对不同提前量算法的计算精

度进行分析.从航天器和天体的运动规律出发,建立一种基于双行根数(TLE)星历表的地平坐标系下的航天器轨

道动力学模型,研究了航天器在地平坐标系下斜距、角度、角速度、角加速度的变化规律;根据理论轨道数据,分析

了激光瞄准系统的一、二阶瞄准提前量的变化规律;针对实际非时间连续系统,分别用后向差分法和中心差分法对

提前量进行误差分析.研究结果表明,目标的角速度、角加速度及急动度等高阶项均对瞄准提前量有直接影响,中
心差分提前量算法更具优势.
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１　引　　言
在航天器轨道定轨[１Ｇ２]、激光通信[３Ｇ５]等领域,目标的瞄准精度是衡量系统工作性能的重要参数之一.目

前,科研工作者对光束的瞄准技术进行了大量的研究,其中最典型的是由美国喷气推进实验室(JPL)设计的

深空光通信演示系统模型,该系统运用地球及航天器星历表,并结合航天器的姿态进行光束的瞄准[６Ｇ７].
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由于光束链路上存在两个终端的相对运动,整个瞄准过程属于动态过程.光束双程传输时间具有延迟,
因此需要提前瞄准并对两终端的相对运动进行补偿.此前,科研工作者在进行提前瞄准补偿时,将两终端在

光束延迟时间内的相对运动近似为匀角速度运动[８Ｇ１０],忽略了目标运动的角加速度及角加加速度(急动度),
因此在角速度变化较快时会产生不可忽略的瞄准误差.

本文基于双行星历表(TLE),从航天器的轨道运动[１１Ｇ１２]及质点的运动理论[１３]出发,给出了航天器在站

心地平坐标系中斜距、角度、角速度、角加速度的解析模型;不考虑系统信号处理时间的影响,对理想的时间

连续系统的一、二阶提前量进行分析;针对实际非连续系统,在光束延迟时间内目标匀角速度近似下,对后向

差分提前量算法的误差进行分析,认为目标角加速度为其主要误差源,对此提出中心差分提前量算法并进行

误差分析.

２　航天器轨道建模及理论分析
２．１　航天器轨道建模

在讨论航天器轨道运动时,为准确方便地对其进行描述,需要选定相应的坐标系.多数航天器轨道模型

采用地心赤道坐标系来计算其空间位置,但实际的航天器跟踪和观测都是在地表测站进行的,望远镜的指向

及航天器相对测站的角速度和角加速度都需要在地表测站的地平坐标系中进行测量,因此需要在坐标系之

间进行转换.航天器轨道如图１所示.

图１ 航天器轨道示意图

Fig敭１ Schematicdiagramofspacecraftorbit

地心赤道坐标系是典型的笛卡儿坐标系,也是多数航天器轨道模型计算和输出的坐标系,坐标原点o位

于地心,Z轴沿地球自转轴指向北极,X 轴指向春分点,Y轴位于赤道平面内,与X 轴垂直.由此定义的地心

赤道坐标系是地固的,不随地球的转动而变化.
测站地平坐标系原点O０ 位于地球表面测站,Z０ 轴指向当地天顶方向,X０ 轴和Y０ 轴分别指向地球表面

的正北和正西,显然,测站地平坐标系随地球的转动而转动.

TLE星历表给定六个轨道要素及相应的时刻,用来描述航天器在空间中的运动特性,分别为轨道倾角

i、升交点赤经Ω、近地点幅角ω、轨道偏心率e、日运行圈数N、平近点角M 及时刻t.
根据星历表给出的轨道参数,通过坐标系的旋转即可得到地心赤道坐标系中航天器的位置R３

[１１Ｇ１２]:
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式中a为椭圆轨道半长轴,地球引力常数μ＝３９８６００．４４km３/s２,真近点角f 可利用平近点角M 及时刻t通

过迭代的方法求解开普勒方程得到[１４].
航天器在地心赤道坐标系下的线速度v３ 和线加速度a３ 可以表示为[１１]
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　　由于测站随地球的自转而绕地轴转动,因此在将航天器位置转移到测站地平坐标系之前,需先得到测站

在地心赤道坐标系下的位置,然后再将航天器与测站在地心赤道坐标系下的相对位置通过坐标旋转转移到

地平坐标系下.测站的位置R１ 在地心赤道坐标系下是时间的函数,可表示为[１５]

R１＝

(C＋H)cosϕcosθ(t)
(C＋H)cosϕsinθ(t)
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式中ae 和fe分别为地球椭球体的赤道半径和扁平率,ae＝６３７８．１３６６km,fe＝１/２９８．２５６４２;C 为地心到测站

地表距离;H 为测站大地高;ϕ为测站地理纬度;θ(t)为测站地方恒星时,θ(t)与测站经度λ及自转有关[１６].
测站在地心赤道坐标系下绕地轴(Z轴)以角速度ωc＝[０ ０ ωe]T作匀角速度运动(ωe为地球自转角

速度),则其线速度v１ 及线加速度a１ 可表示为

v１＝ωc􀱋R１, (９)

a１＝ωc􀱋 (ωc􀱋R１), (１０)
式中符号􀱋表示两矢量叉乘.通过(１)式和(７)式可得到任意时刻地心赤道坐标系下航天器与测站的相对位

置矢量为

R１３＝R３－R１. (１１)

　　根据站心地平坐标系与地心赤道坐标系的定义,由图１不难看出,R１３经过两次坐标旋转即可得到航天

器与测站在地平坐标系中的相对位置矢量R２:
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式中A 和E 分别为航天器方位角和俯仰角,RY 和RZ 为坐标旋转矩阵.
根据速度及加速度合成原理[１３,１７],地平坐标系下目标相对测站的线速度v２ 和线加速度a２ 分别为

v２＝RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]v３－RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]v１－
RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]ωc{ }􀱋R２, (１４)

a２＝RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]a３－
２{RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]ωc}􀱋v２－RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]a１－
{RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]ωc}􀱋 {{RY(ϕ－π/２)RZ[θ(t)－π]ωc}􀱋R２}. (１５)

　　当物体的运动方程用球坐标表示时,速度和加速度可向球坐标系投影,设球坐标的单位矢量为r０,α０,

β０,三个矢量互相垂直形成右手坐标系,其中r０ 沿矢量R２ 的方向,α０ 和β０ 分别指向α 和β 增大的方向,并
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图２ 球坐标投影示意图

Fig敭２ Schematicdiagramofsphericalcoordinateprojection

且航天器的速度在球坐标系中的投影为vs,如图２所示,其中i′,j′,k′为测站地平坐标系的单位矢量.
显然有

r０＝i′sinβcosα＋j′sinβsinα＋k′cosβ, (１６)

α０＝－i′sinα＋j′cosα, (１７)

β０＝i′cosβcosα＋j′cosβsinα－k′sinβ, (１８)

vs＝[vβ vα vt]T＝RZ(２π－A)RY(π/２－E)v２, (１９)

as＝[aβ aα at]T＝RZ(２π－A)RY(π/２－E)a２. (２０)

　　将r０ 对时间取一阶导数有

dr０
dt ＝

dβ
dtβ０＋sinβ
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dtα０, (２１)
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　　则方位角速度和俯仰角速度分别为
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　　同理可得方位角加速度和俯仰角加速度分别为
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２．２　航天器轨道理论分析

以FORMOSATＧ３卫星为例,分析航天器在地平坐标系下的运动规律.轨道倾角、升交点赤经、平近点

角、近地点幅角、轨道偏心率、日绕行圈数分别为７１．９８０３°、３３４．３９０２°、１３６．６２２５°、２２３．０８４２°、０．００５１９２５、

１４．２８５３７２７１５,与轨道根数对应的时刻为２０１６年１０月１１日１４时２６分５３．７６秒.站点经纬度及大地高分

别为１２０°,４０°,１km.
如图３所示,FORMOSATＧ３在站心地平坐标系中作变角加速运动,航捷点处俯仰角为４３．５°;方位角速

度随俯仰角的增大而增大,并在航捷点处达到最大值０．５(°)􀅰s－１,航捷点处俯仰角速度为零;方位角加速度

在航捷点处为零,在航捷点前后达到最大值±２．７５×１０－３(°)􀅰s－１(“±”代表角加速度方向),并关于航捷点对

称,但俯仰角加速度在航捷点处具有最大值－２．３７×１０－３(°)􀅰s－２;斜距随俯仰角的增大而减小,最终在航捷

点处达到最小值.

０６０４００３Ｇ４
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图３ (a)方位角和俯仰角;(b)斜距;(c)方位角速度和俯仰角速度;(d)方位角加速度和俯仰角加速度

Fig敭３  a Azimuthangleandelevationangle  b slantＧrange  c azimuthangularspeedandelevation
angularspeed  d azimuthangularaccelerationandelevationangularacceleration

３　航天器提前瞄准理论分析
３．１　连续系统提前瞄准理论分析

由于目标与测站的相对运动,当地面瞄准系统对其进行精确瞄准时,必须对提前量进行补偿,提前量的

大小取决于目标的运动特性及光束双程传输的时间延迟.传统方法对提前量进行计算时只考虑目标角速度

的影响,而忽略角加速度、急动度等高阶运动特性,使得提前量的计算存在较大的误差.因此,目标运动过程

中的高阶运动特性必须考虑在内,这使得提前量的计算变得很复杂:
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􀅰２L
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式中dAv,dEv 为角速度项、dAa,dEa 为角加速度项、dAc,dEc 为急动度项,在此分别命名为一阶提前量、二
阶提前量、三阶提前量;c＝３．０×１０５km/s为光速;L＝Rhc

cs为站心地平坐标系下的目标斜距;２L/c为光束双

程传输的时间延迟.
目标的高阶运动特性在实际工作中较难获得,对于理想时间连续系统而言,若将目标在光束延迟时间内

的运动近似为匀角加速度运动,即只考虑角速度和角加速度,一阶提前量和二阶提前量如图４所示.
对于一阶提前量,方位一阶提前量与方位角速度类似,均随着俯仰角的增大而增大,在航捷点达到最大

值.航捷点处俯仰角速度为零,因此俯仰一阶提前量也为零.由于提前量受到斜距一次项的影响,因此一阶

提前量的变化趋势虽然与角速度的类似,但并不完全一致.对于二阶提前量,方位二阶提前量与方位角加速

度的变化趋势类似,均关于航捷点对称,在方位角速度较大时出现峰值.由于受到斜距二次项及俯仰角余弦

项的影响,方位二阶提前量的峰值并未与方位角加速度的峰值关于时间重合.在航捷点处方位角加速度为

零,因此此处方位二阶提前量也为零.俯仰二阶提前量与俯仰角加速度均在航捷点处达到峰值,且关于航捷

点对称,由于受到延迟时间的二次项的影响,其变化趋势虽与俯仰角速度的类似,但并不完全一致.

３．２　非连续系统提前瞄准理论分析

目标的真实运动特性较为复杂,其提前量不仅与角速度、角加速度有关,而且还受到急动度等更高阶项

的影响,很难获得真实准确的提前量,因此仅对实际非时间连续系统各阶提前量的误差特性进行分析.
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图４ (a)一阶提前量;(b)二阶提前量

Fig敭４  a １stＧorderaheadＧpointvalue  b ２ndＧorderaheadＧpointvalue

３．２．１　后向差分法提前量误差分析

实际系统为非时间连续系统,并且在工作中接收到的轨道数据为一系列关于时间离散的轨道采样数据

(tj,Aj,Ej,Lj),j＝１,２,􀆺,n.传统的提前量获取方式是将目标在采样周期内的运动近似为匀角速度运

动,从而将方位角及俯仰角(Aj,Ej)对时间进行一阶后向差分获取角速度(A
􀅰

j,E
􀅰

j),

A
􀅰

j ＝
Aj －Aj－１

tj －tj－１

E
􀅰

j ＝
Ej －Ej－１

tj －tj－１

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

,　j＝１,２,􀆺,n, (２６)

式中tj －tj－１＝T＝１/fs,fs 为轨道数据的采样频率. 在匀角速度近似下,提前量只保留一阶项:

dAj ＝dAv,j ＝A
􀅰

j
２Lj

c cosEj

dEj ＝dEv,j ＝E
􀅰

j
２Lj

c

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

. (２７)

　　显然,由(２６)式计算得到的角速度并不是tj 时刻的瞬时速度,而是tj－１~tj 区间内的平均角速度,若在

此时间区间内目标作加速或减速运动,进行提前量补偿时,相应的瞄准点应落后或者超前于目标,产生的误

差可表示为

ΔAv,j ＝dAv－dAv,j

ΔEv,j ＝dEv－dEv,j
{ . (２８)

　　由图３和图５可知,在方位和俯仰两个方向上,当角加速度为零时,一阶提前量误差为零,表明对于匀角

速度运动目标,用后向差分法计算一阶提前量符合实际情况;在加速和减速阶段,一阶提前量误差分别大于

零和小于零,表示在加速阶段瞄准点将落后于目标,减速阶段瞄准点将超前于目标;在俯仰方向上,当俯仰角

加速度最大时,俯仰一阶提前量误差最大;方位一阶提前量受到俯仰角的影响,因此方位上的提前量误差最

大值并未出现在方位角加速度最大时刻,但关于航捷点对称.

３．２．２　中心差分法提前量误差分析

用后向差分法进行提前量补偿时,运动目标的匀角速度近似使得角速度偏离真实值,另外忽略角加速度

对提前量的影响,最终使得提前量产生较大的误差.结构动力学中利用有限差分代替位移对时间的求导,能
够较为精确地获得速度及加速度量[１８Ｇ１９].在此,为获得较精确的提前量,对运动目标进行匀角加速度近似,
并用中心差分法获得角速度及角加速度:
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图５ 后向差分法一阶提前量误差

Fig敭５ Errorof１stＧorderaheadＧpointvalueunderbackwardＧdifferencemethod

A
􀅰
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, (３１)

ΔA′v,j＝dAv－dA′v,j
ΔE′v,j＝dEv－dE′v,j{ , (３２)

ΔA′a,j＝dAa－dA′a,j
ΔE′a,j＝dEa－dE′a,j{ , (３３)

式中ΔA′v,j,ΔE′v,j为中心差分法一阶提前量误差;ΔA′a,j,ΔE′a,j为中心差分法二阶提前量误差.若目标真实

运动为匀角加速度运动,根据匀加速运动的规律,通过(２９)式计算得到的角速度正好为tj 时刻的瞬时角速

度,则在匀角加速度运动近似下,提前量一阶项的误差将来源于目标真实的急动度A
􀅰􀅰􀅰

、E
􀅰􀅰􀅰

. 由于急动度的理

论求解相当复杂,对理论上的角加速度进行中心差分得到近似急动度,如图７所示.
结合图３、６、７,在角加速度变化最快的位置,即急动度最大处,一阶提前量误差达到峰值;在角加速度增

大区间,即急动度为正的区间,一阶提前量超前于真实情况的;在角加速度减小区间,即急动度为负的区间,
一阶提前量落后于真实情况的;当急动度为零时,一阶提前量一阶误差为零.

同理,对于真实运动为匀角加速度运动的目标,由(３０)式计算得到的结果也正为ti 时刻的瞬时角加速

度.则在匀角加速度运动近似下,提前量二阶项的误差也将取决于更高阶项因素,即急动度对时间的一阶导

数 A
􀅰􀅰􀅰􀅰

、E
􀅰􀅰􀅰􀅰

.结合图４和图７可知,在急动度增大区间,即当 A
􀅰􀅰􀅰􀅰

＞０、E
􀅰􀅰􀅰􀅰

＞０时,A
􀅰􀅰

′j＞A
􀅰􀅰

,E
􀅰􀅰

′j＞E
􀅰􀅰
,从而使得

dA′a,j＞dAa,dE′a,j＞dEa,即提前量二阶项超前于真实情况的;反之,提前量一阶项落后于真实情况的.当

A
􀅰􀅰􀅰􀅰

＝０、E
􀅰􀅰􀅰􀅰

＝０时,提前量二阶项误差为零;在急动度变化最快的位置,提前量二阶项误差达到峰值.

３．２．３　后向差分法与中心差分法的提前量误差对比分析

后向差分法与中心差分法均对目标的运动进行了近似,因此在计算提前量时依然会存在误差,但由于考

虑了目标运动的角加速度,中心差分法具有更高的精度.选取１４个典型的空间目标,它们在航捷点处具有

不同的俯仰角和角加速度,并且俯仰角分布在２０°~９０°之间;以航捷点作为瞄准点,对后向差分法和中心差

分法的提前量误差进行对比分析.表１给出了各目标在航捷点处的俯仰角及角加速度.
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图６ (a)中心差分一阶提前量误差;(b)中心差分二阶提前量误差

Fig敭６  a Errorof１stＧorderaheadＧpointvalueundercentralＧdifferencemethod  b errorof２ndＧorder
aheadＧpointvalueundercentralＧdifferencemethod

图７ 急动度

Fig敭７ Jerk

图８所示为由后向差分法与中心差分法计算得到的各目标在航捷点处方位和俯仰方向上的提前量误

差.由于目标运动的复杂性,高阶运动特性较难获得,并且前两阶提前量的精度足以对提前量进行描述,因
此提前量误差计算公式可表示为

ΔAb＝dAv＋dAa－dAv,j

ΔEb＝dEv＋dEa－dEv,j
{ , (３４)

ΔAc＝dAv＋dAa－dA′v,j－dA′a,j
ΔEc＝dEv＋dEa－dE′v,j－dE′a,j{ , (３５)

式中ΔAb,ΔEb,ΔAc,ΔEc 分别为由后向差分法与中心差分法得到的方位和俯仰方向上的提前量误差,j为

航捷点时刻. 结合表１和图８可知,卫星 WORLDVIEWＧ２在航捷点处的俯仰角、俯仰角加速度及方位角

角速度最小,分别为E＝２４．０２°,E
􀅰􀅰

＝０．０００８３(°)􀅰s－２,A
􀅰􀅰

＝０．３０５５(°)􀅰s－２,两种算法的提前量误差都很小,
分别为ΔAb＝０．１μrad,ΔEb＝０．０７５８μrad,ΔAc＝０．００１１μrad,ΔEc＝０．０００９μrad,中心差分法的提前量误

差几乎可以忽略不计.而对于航捷点处高仰角目标,例如卫星SPOTＧ６,其俯仰角、俯仰角加速度及方位角

加速度分别为E＝８５．９６°,E
􀅰􀅰

＝０．０９３０９(°)􀅰s－２,A
􀅰􀅰

＝８．７０３(°)􀅰s－２,两种算法的提前量误差相对较大,分别

为ΔAb＝２．９０３μrad,ΔEb＝３．８３５μrad,ΔAc＝０．３８２１μrad,ΔEc＝０．１７８４μrad,后向差分法产生的误差不可

忽略.在航捷点处,俯仰角越高的目标的角加速度越大,并且后向差分法的误差及误差增大的速度均随航捷

点的俯仰角的增大而增大;俯仰角在２４．０２°~８５．９６°范围内时,后向差分法在方位和俯仰方向上的提前量误
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差分别分布在０．１~２．９０３μrad,０．０７５８４~３．８３５μrad之间,可以认为角加速度较大时匀角速度近似会产生

较大误差.

图８ (a)后向差分法的提前量误差;(b)中心差分法的提前量误差

Fig敭８  a ErrorofaheadＧpointvalueunderbackwardＧdifferencemethod  b errorofaheadＧpointvalue
undercentralＧdifferencemethod

通过两种算法误差的对比分析可得,相对于后向差分法,中心差分算法的计算误差减小８５％;对于航捷

点处仰角超过７０°的目标,后向差分法在方位和俯仰方向上的提前量误差都超过１μrad,不可忽略;而对于航

捷点处仰角小于５０°的目标,两种算法在方位和俯仰方向上的提前量计算误差都在０．３μrad之内.因此,应
根据目标的运动特性设置提前量,在精度要求不高、目标仰角较小时,可以考虑用后向差分的方法减少计算

量;但对于精度要求较高或目标仰角较大的情况,应考虑用中心差分方法.
表１　典型空间目标在航捷点处的俯仰角及角加速度

Table１　Elevationangleandangularaccelerationoftypicalspacetargetsatlandingpoints

Satellitetarget Elevationangle/(°)
Azimuthangular

acceleration/[(°)􀅰s－２]
Elevationangular

acceleration/[(°)􀅰s－２]
WORLDVIEWＧ２ ２４．０２ ０．３０５５ ０．０００８３
WORLDVIEWＧ３ ２６．５８ ０．４０５６ ０．００１４９
KOMPSATＧ３A ３０．９７ ０．５３２６ ０．００２５６
CARTOSATＧ２A ３９．１７ ０．５９９０ ０．００３４０
WORLDVIEWＧ１ ３９．８９ ０．７７１９ ０．００５６３
CARTOSATＧ２B ５１．３８ ０．８７２２ ０．００６９０
CARTOSATＧ２ ６７．０８ １．６２６０ ０．０１６８５
RESURSＧDK１ ６７．８４ １．８６２０ ０．０２１４６
ASNARO ７３．７８ ２．９５３０ ０．０４０９７
SKYSATＧ１ ７３．８３ ２．６８９０ ０．０３３９０
SKYSATＧ２ ７３．９７ ２．３９８０ ０．０２６７６
RESURSＧP２ ７８．９７ ４．７８９０ ０．０７４１９
SPOTＧ７ ８４．７６ ６．７２６０ ０．０７１７９
SPOTＧ６ ８５．９６ ８．７０３０ ０．０９３０９

４　结　　论
理论分析和仿真结果表明,航天器在地平坐标系下作复杂的变加速运动,方位角速度随俯仰角的增大而

增大,在航捷点处具有最大的方位角速度和俯仰角加速度,但在此处俯仰角速度和方位角加速度均为零,且
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斜距最小,这为跟瞄系统的设计提供了参考.瞄准过程中需要对两终端的相对运动进行提前量补偿,为此首

先对理想时间连续系统的一、二阶提前量进行分析,仿真结果表明,方位一阶提前量随俯仰角的增大而增大,
在航捷点处达到最大值,但此处俯仰一阶提前量为零;航捷点处方位二阶提前量为零,俯仰二阶提前量最大.
以理想时间连续系统为参考,对实际非连续系统的后向差分和中心差分提前量算法进行了误差分析,分析结

果表明,两种算法产生的提前量误差均随着俯仰角的增大而增大.由于未考虑航天器角加速度,对于仰角超

过７０°的目标,后向差分法在方位和俯仰方向上的提前量误差都超过１μrad,而中心差分法较后向差分法计

算误差减小８５％,因此,中心差分提前量算法更具优势.综合以上结果,在实际的跟瞄系统提前量补偿中,
应结合目标的运动特性,尽可能地保留运动特性的高阶项,以选择合适的提前量算法.
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