
2018年7月
第39卷 第7期

推 进 技 术
JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

July 2018
Vol.39 No.7

严格回归轨道自动生成算法及实现 *
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摘 要：近地太阳同步轨道卫星由平时轨道快速、精确机动至严格回归轨道是实现特定区域周期性

重访的必要前提。为提高区域重访的快速响应能力，提出了一种严格回归轨道自动生成算法。首先根据

重访区域的交点周期及重访周期要求，利用解析法快速生成初始严格回归轨道；然后基于太阳同步轨道

特性并利用数值法进行多次寻优生成严格回归轨道，针对轨控时间、燃料消耗、偏心率等约束条件，给

出了多脉冲轨控策略的具体实现；最后构建了轨道衰减的解析表达式，推导出严格回归轨道的控制窗

口。结果表明：在国内可见弧度实施 5天共 5次轨道控制，卫星由太阳同步轨道机动至 1天 15圈的日回

归轨道，区域重访周期约23h 59m 50s，燃料消耗59.9kg；在轨迹漂移量为5km的要求下，在标称轨道半

长轴的基础上增加110.778m，轨迹网保持周期由15天延长至一个月以上，满足严格回归轨道重访要求。
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Algorithm and Implementation of Automatic
Generation of Rigorous Recursive Orbit
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Abstract：The near earth sun-synchronous orbit satellite maneuvering from a normal orbit to a rigorous re⁃
cursive orbit quickly and precisely is a prerequisite for the periodical revisit of the specific area. In order to im⁃
prove the quick response capability of area revisit，an algorithm and implementation of automatic generation of
rigorous recursive orbit is proposed. On the basis of the requirements of revisit area’s nodal period and revisit pe⁃
riod，an analytic method is used to calculate the initial orbit elements of rigorous recursive orbit. Then a numeri⁃
cal method is used to generate the final rigorous recursive orbit by multiple optimizations according to the charac⁃
teristics of sun-synchronous orbit. In the light of orbit control time，fuel consumption，eccentricity and other con⁃
straints，the realization of multi-pulse orbit control strategy is provided. At last，an analytic expression of orbital
decay is set up，and the control time of rigorous recursive orbit is deduced. The results show that by means of five
times of orbit control implemented in 5 days in the domestic visible arcs，the satellite maneuvers from the solar
synchronous orbit to the daily recursive orbit with 15 circles per day. The regional revisit period is about 23h 59m
50s，and the total fuel consumption is 59.9kg. Under the requirement of 5km ground-track drifting，an increase
of 110.778m is added on the nominal orbital semiaxis，and the ground-track keeping period is prolonged from 15
days to more than one month，which meets the recursive requirements of the rigorous recursive orbit.
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1 引 言

近地太阳同步轨道卫星在既定的轨道上运行

时，其周期和轨道高度都是相对固定不变的，因此运

行轨道通过的地面覆盖区域相应也是不变的。根据

任务需求，为实现目标卫星周期性重访特定区域，需

要通过轨道控制将目标卫星由平时轨道快速、精确

机动至严格回归轨道，即在提升轨道高度的同时将

严格回归轨道的某一条轨迹安排在特定的位置上，

使得星下点弧段穿过特定区域。这实际上是目标卫

星与严格回归轨道卫星交会的问题，即要在提升轨

道高度的同时控制目标卫星与严格回归轨道卫星的

相位差。严格回归轨道卫星为运行在严格回归轨道

上且地面轨迹过特定区域的卫星，可根据目标轨迹

网唯一确定轨道。相位差的控制是通过两颗卫星的

角速度差来实现的，最终通过有效控制变轨时刻和

两星的半长轴差来实现。

传统轨道机动方面的研究大多侧重于轨道拦

截［1］、轨道交会［2］、轨控推力优化［3］、轨控姿态异常等

技术［4］，或缺乏考虑多约束条件的制约［5］。赵坚［6］使

用解析方法对太阳同步（准）回归轨道卫星动力学特

性进行了研究，分析了非球摄动、大气阻力摄动和太

阳引力谐振等主要摄动因素的影响，并以此为依据

对轨道保持方法进行了探讨，可以为轨道设计和轨

道控制研究工作提供参考。Vtipil等［7］根据给定的重

访周期和倾角，研究 4阶重力势场下的回归轨道设计

及其控制方法，并根据周期运动不断优化半长轴。

王雪峰等［8］针对带推力约束的航天器三维空间机动

轨道初始设计问题，提出了一种基于傅立叶级数展

开的改进形状设计方法，可以为带有任务约束的航

天器三维空间机动轨道的优化设计提供更优的初始

参数及其解析解。杨盛庆等［9］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，具有较高的回归精度。杨

维廉［10］针对半长轴不断地衰变导致地面轨迹的东

漂，以及太阳引力引起的倾角变化，给出了这些变化

的解析模型以及轨道控制的策略。Sengupta 等［11］针

对回归轨道的设计和轨迹保持，构建轨道的对地覆

盖于轨道要素的关系，给出了一种解析的方法，提供

了较好的思路。何艳超等［12］为解决太阳同步回归轨

道的标称设计问题，提出了一种基于高精度重力场

的半解析优化方法，给出精确回归轨道优化设计的

基准。曲宏松等［13］通过对轨道回归特性的分析，引

入了设计太阳同步回归轨道 Q 值的方法，从理论上

找到了太阳同步轨道设计中的关键，为复杂的轨道

设计工作提供了一个可靠而易行的方法。Winkler
等［14］以燃料最优为前提，利用光学相机和 LIDAR 技

术进行相对导航，研究卫星自主轨控策略。Xu 等［15］

根据星下点覆盖率与轨道高度之间的关系，提出了

一种回归轨道设计的解析算法，从升轨和降轨上保

障成像质量。温生林等［16］针对低轨回归轨道卫星，

建立了星下点轨迹漂移的数学模型，研究了星下点

轨迹保持控制的问题，能有效地实现星下点轨迹保

持的要求。Ormston 等［17］从轨道特性、有效载荷限

制、地面操作实施等方面对 EarthCARE 卫星的轨控

策略进行分析，给出了半长轴和偏心率、倾角控制的

最优方案，并得出并没有针对所有卫星的、统一的最

优机动策略的结论。Nadoushan 等［18］以重访周期、载

荷侧摆能力、有效载荷幅宽作为约束条件，提出了一

种基于数论的回归轨道设计方法，使用贝祖定理优

化重访时间，计算简单，计算量小。Zhang 等［19］对轨

道控制方法的鲁棒性进行分析，研究了大气阻力和

地球的非球形摄动，建立了一种脉冲控制策略，并对

其误差极性了分析。He等［20］对定轨和轨道控制中存

在的误差以及半长轴衰减速率进行分析，提出了一

种基于平根的回归轨道维持策略，并通过数值模拟

进行了验证。

严格回归轨道自动生成不仅仅涉及半长轴、相

位差调整，还需要综合考虑轨控时间、燃料消耗、偏

心率等约束条件，目前这方面的研究还很少。本文

研究平面内的轨道机动，利用解析法和数值法的优

势互补生成严格回归轨道根数，并优化带约束条件

的多脉冲轨控策略，最后根据卫星运行轨迹边界环

的保持要求，给出了严格回归轨道的控制窗口，实现

了目标严格回归轨道自动生成与边界环保持。

2 严格回归轨道根数计算

严格回归轨道是一种星下点轨迹周期性穿过特

定区域，且具有严格重访周期的回归轨道，一般为日

回归轨道。严格回归轨道根数（轨道半长轴 a，偏心

率 e，轨道倾角 i，升交点赤经 Ω，近地点辐角 ω和平近

点角 M）计算是轨道机动的前提。目标卫星在 T 0 时
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刻轨道根数为 a1，e1，i1，Ω 1，ω 1，M 1，严格回归轨道卫星

轨道根数为 a2，e2，i2，Ω 2，ω 2 和 M 2。为节省燃料、实现

轨道快速机动，研究平面内的轨道转移，只对 a2 和M 2

进行调整，其余轨道根数不变。

2.1 严格回归轨道半长轴

根据开普勒第三定律，轨道半长轴 a决定节点周

期 TN。考虑到主要带谐项（J2）影响，太阳同步轨道卫

星的节点周期为［21］

TN = 2π ( )a3

μ

1
2 é

ë
ê

ù

û
ú1 - 3J2R

2
e

2a2 ( )3 - 5
2 sin2 i （1）

式 中 n 为 轨 道 平 均 转 速（ 含 引 力 常 数

μ = 3.986006 × 105km3 s2），J2 = 0.001082。严格回归

轨道要求：在一段时间内，卫星经过 N天 R圈后对特

定区域进行重访。其中，N和 R为正整数且互质，一

般根据需求人为指定，比如日回归轨道一般有 N=1d，
R=15。为计算任意区域（经度 λ，纬度 φ）的重访周

期，引入交点周期 Tφ
［22］，即卫星星下点连续两次（升

段或降段）过同一纬圈 φ的时间间隔

Tφ = TN { 1 + 3J2
8a2 [ ( )16 - 20sin2 i e ( )cosf∗ - cosω -

]( )12 - 15sin2 i e2 ( )cos2f∗ - cos2ω
（2）

其中

ì
í
î

ï

ï

f∗ + ω = u∗ + α
sinu∗ = sinφ

sini
（3）

式中 α为沿卫星运动方向从标准纬圈 φ起量的

角度，α ∈ [ ]0, 2π 。根据理论计算，严格回归轨道的

交点周期 Tφ为

Tφ = 86400N
R

（4）
联合式（1）～（3）可建立起 a，N，R的关系式，即

通过解析法求解出严格回归轨道的初始半长轴，记

为 a͂。利用 a͂, e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 , M 1 六个轨道根数，通过轨

道外推计算卫星星下点。理论上，星下点连续两圈

过降交点的经度差为

Δλ = 360N
R

（5）
严格回归轨道一旦确定，Δλ 应为固定值，而

e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 , M 1 均为定值，可以构建半长轴与经度差

的一一对应关系，这是本文半长轴优化计算的基础。

由于轨道外推计算时间步长取整，卫星过降交点时

的经度并不为零（光学载荷卫星一般采用降轨计算，

电子载荷卫星不受限制，具体视载荷工作条件而

定），而是在零值上下波动，因此 Δλ无法直接获得。

采用连分式插值法［23，24］计算均值 Δλ̄，步骤如下：

（1）设置轨道外推时间 TF/d。
（2）利用 a′ , e2 , i2 ,Ω 2 ,ω 2 ,M 1 计算 Q = ë û86400TF TN

（ë û∙ 表示向下取整）圈卫星星下点轨迹。

（3）提取出第 j圈（1 ≤ j ≤ Q）卫星过降交点（φ=
0°）附近对称分布的 NQ 个星下点 { }λi , φi

NQ

i = 1
，并采用

连分式插值法计算出卫星过降交点的经度 λj。

（4）由步骤（3）计算出 Q个卫星过降交点的经

度 ，计 算 相 邻 两 圈 经 度 差 的 均 值 Δλ̄ =
1

Q - 1∑j = 2

Q

( )λj - λj - 1 。

通过上述过程建立 a͂ 与 Δλ̄ 的一一对应关系

{ }a͂, Δλ̄ 。接下来，通过调整半长轴 a͂构建 P组对应序

列{ }a͂ k , Δλ̄ k ，对半长轴进行修正：

（a）设置半长轴调整步长 Δa，计算 P个半长轴

a͂ k = a͂ + kΔa，k ∈ [ ]- ë ûP 2 , é ùP 2 （é ù∙ 表示向上取整）。

（b）由步骤（1）～（4）计算相应的降交点经度差

{ }Δλ̄ k

é ùP 2
k = - ë ûP 2

。

（c）采用连分式插值法对{ }a͂ k , Δλ̄ k

é ùP 2
k = - ë ûP 2

进行插

值，计算出 Δλ̄ = Δλ时的半长轴 a2，即为修正后的严

格回归轨道半长轴。

2.2 严格回归轨道平近点角

a2 , e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 已确定，为使星下点经过区域

( )λ,φ ，采用数值法确定平近点角M 2：

（1） 将 进 行 半 长 轴 修 正 后 的 轨 道

( )a2 , e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 , M 1 进行一次外推计算 .
（2）从外推的星下点中获取纬度为 φ的所有圈次

的经度，从而可知第一圈降轨（假设为光学载荷卫

星）通过纬度 φ时的经度 λ 0，并粗略确定对应 ( )λ,φ
的平近点角 M͂

M͂ = M 1 - 360
Δλ ( )λ 0 - λ （6）

（3）设置 M͂ 调整步长 ΔM，计算 S 个平近点角

M͂ k = M͂ + kΔM，其中 k ∈ [ ]- ë ûS 2 , é ùS 2 。

（4）利用 a2 , e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 , M͂ k 外推 TFd 的星下点，

在降轨阶段得到与 ( )λ,φ 最接近且第一次经过重访

区域的经度 λk（最快机动到特定区域），得到 S组对应

序列{ }M͂ k ,λk

é ùS 2
k = - ë ûS 2

。

（5）利用连分式插值法对 { }M͂ k ,λk

é ùS 2
k = - ë ûS 2

进行插
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值，计算得到与 λ相对应的 M，即为对应于重访区域

( )λ,φ 的平近点角M 2。

通过上述步骤确定 T 0 时刻严格回归轨道根数

a2 , e2 , i2 , Ω 2 , ω 2 , M 2，具体流程如图 1所示。

Fig. 1 Calculation flow of orbital elements

3 带约束的轨控策略

3.1 轨道机动约束条件

（1）控制误差。设轨道控制半长轴调整量为

Δa = a2 - a1，控制误差按调整量的 σa% 考虑，即控制

误差 δa = ± σa 2 × 10-2Δa ≤ δ 2。当轨道半长轴的

调整量 || Δa ≤ 100 δ σa时，一次调整即可满足精度要

求；否则，应该分多次调整进行。

（2）偏心率。根据卫星偏心率的控制精度要求，

应采用多脉冲进行轨道机动，且安排 3～4 次机动操

作在远地点实施。若在机动过程中卫星轨道偏心率

大于阈值 σ e，即 Δex 2 + Δey 2 > σ e
2 时，需要对偏心率

进行控制，否则不对偏心率进行控制。其中，脉冲切

向推力 T对偏心率影响为

ì

í

î

ïï

ïï

Δex = 2
V

cosu0ΔVT

Δey = 2
V

sinu0ΔVT
（7）

式中 V是轨道速度，ΔVT = TΔt为切向速度增量，

Δt为发动机工作时长，Δu为对应的工作弧段长度，u0

为弧段中点。

（3）轨控时间。采用程控变轨时，变轨后卫星应

能以最短的时间进入国内测站可观测弧段，及时监

控。为保证轨道控制和注入精度，要求控制前后至

少有升轨、降轨各 1 圈的跟踪数据用于定轨，以便进

行发动机推力标定和注入控后实测轨道根数。最后

一次轨控为轨道修正，对速度进行微调，一般需要指

定跟踪测站、跟踪弧段。

（4）剩余燃料。相比平时轨道向严格回归轨道

的正向转移，将严格回归轨道变为平时轨道是相反

的逆向转移过程，此时轨控发动机需作反向的减速

机动。两次轨道机动的燃料需求基本相同。若正向

转移过程中燃料消耗量为 ΔW = Ms∙ΔV ( )I∙g ，其中

Ms 为卫星质量，I为推力器比冲［25］，g为地球引力常

数。考虑到边界环保持过程中的燃料消耗，则机动

开始前星上燃料剩余量应大于 2ΔW。

3.2 多脉冲半长轴调整

目标卫星半长轴比严格回归轨道卫星半长轴

短，因此相对严格回归轨道卫星有一个正的角速度

差，在抬高半长轴的同时将不断追赶严格回归轨道

卫星，且随着半长轴逐渐接近严格回归轨道卫星，角

速度差将越来越小。平时轨道向严格回归轨道转移

过程就是要有效地利用这个角速度差，通过变轨时

刻以及变轨量的合理安排，使得卫星在调整为回归

轨道的同时与严格回归轨道卫星的相位差为零。

a1，a2 分别表示目标卫星以及严格回归轨道卫星

的轨道半长轴，平均角速度分别为 n1，n2

nj = μ

a3
j

（8）
两星的角速度差为

Δn = n2 - n1 = - 3n
2a Δa （9）

经过时间 t以后产生的相位差为

Δu = Δnt = - 3Δa
2a nt （10）

式中 a = ( a1 + a2 ) /2，n = μ a3。

轨道转移必须进行若干次半长轴调整，若每次

调整后剩余调整量为 Δari（i = 1, 2, ...,Na），则相邻两次

变轨之间，相对相位的变化量 Δui为
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Δui = 3n
2a ( )Δari ti + 1

2 ȧt
2
i （11）

式中 ti ( )i = 1, 2,⋯,Na 为相邻两次轨控时间间隔；

ȧ为轨道半长轴相对衰减率。每次半长轴的控制量为

Δai = Δar ( i - 1 ) - Δari + ȧti （12）
轨控过程中，相对相位总的变化量为

Δua = ∑
i = 1

N Δui （13）
轨道调整完成的时间为

ta = ∑
i = 1

N

ti （14）
若第 1 次轨控开始前的等待时间为 t0，则总的相

位变化为

Δupw = Δut0 + Δua （15）
总的变轨时间为

tpw = t0 + ta （16）
3.3 轨道机动启动时机

半长轴调整过程中相对相位的变化量为 Δua，只
要轨道半长轴调整安排在严格回归轨道卫星与目标

卫星的角距 Δu1 = Δua 时启动，即可在半长轴调整的

同时完成与严格回归轨道卫星的交会，即使得星下

点弧段穿过特定区域。

当变轨指令发出以后，如果严格回归轨道卫星

与目标卫星的角距 Δu0 ≠ Δu1，则需要进入等待阶段，

等待时间为

tw = Δu0 - Δu1
ΔuD （17）

当 Δu0 - Δu1 = 360°时，需要等待的时间最长。

最后一次机动，机动开始的时刻应选择在卫星

到达标称位置加上 Δuw。Δuw值根据严格回归轨道允

许的漂移范围 ΔL决定。同时目标半长轴也应作适

当的调整，使得调整结束后，轨迹转而向西漂移，直

接进入轨迹保持阶段。

4 严格回归轨道控制窗口

为了使卫星的地面轨迹实现回归，即经过一个

回归周期以后地面轨迹回到同一地方，要求严格回

归轨道卫星运行周期（相应地要求半长轴）严格保持

不变。但由于大气阻力的影响将使得半长轴不断降

低，实现轨迹完全回归是不可能的。地面轨迹保持

的任务是将地面轨迹控制在以标称位置为中心的一

定宽度的回归区内，其关键是准确地计算出半长轴

偏置量 Δa。
令某一时刻卫星的半长轴 a（比如上述 T 0 时刻严

格回归轨道半长轴 a2）相对机动轨道半长轴 a0 的偏

差为 Δa = a - a0，ȧ为轨道半长轴相对衰减率。在近

圆轨道情况下，大气阻力引起的半长轴变化可以用

下面的方程近似表示［26］

ȧ = -CD
S
M
ρ̄na2 （18）

式中 CD 为大气阻力系数；S为阻力有效面积；M

为卫星质量；ρ̄为沿轨道的平均大气密度，与太阳活动、

地磁指数等因素有关系；n为卫星平均运动角速度。

t天后区域 ( )λ,φ 处轨迹的漂移量 ΔLt为
ΔLt = - 3π Re

a0
( Δat + 1

2 ȧt
2 ) cosφ （19）

根据边界环保持要求，轨迹的漂移量应满足

|| ΔLt ≤ ΔL，由此计算出半长轴偏置量 Δa，从而得出

边界环保持的控制周期。

考虑到误差因素，为避免半长轴超调而导致轨迹

偏离所需的范围，在调整时应保守一些，即偏置量取

得小一些，轨控时间间隔短一些。实际的偏置量可取

Δa′ = ( )1 - ξ - η Δa （20）
式中 ξ为半长轴变化率的相对误差，且 ξ = δȧ ȧ；

η为测轨和轨控的相对误差，且 η = δa Δa，δa为测轨

和轨控的绝对误差。在按上述偏置量进行调整时，

变轨后的实际偏置量 Δa″ 满足

( )1 - ξ - 2η Δa ≤ Δa″ ≤ 1 - ξ Δa （21）
为有效地进行轨迹调整，必须使得 1 - ξ - 2η > 0。

若 1 - ξ - 2η < 0，则变轨后的实际偏置量可能为

负，即实际半长轴小于标称半长轴，如不进行半长轴

补充调整，则轨迹将继续向东漂移，超过东边边界。

5 仿真测试

目 标 卫 星 在 UTC 时 刻 2016 年 2 月 3 日 04: 00:
00.0000的六个轨道根数如表 1所示；严格回归（日回

归）轨道参数 N=1d，R=15；重访区域中心 λ=109°，φ=
34°；重返区域轨迹的漂移量 ΔL=5km。经计算，严格

回归轨道根数如表 1所示。图 2(a)为标称严格回归轨

道卫星的轨迹漂移量，2016年 2月 17日 16:05:50将飘

出东边界；图 2(b)为修正轨道，即标称严格回归轨道

半长轴 6938460.584m 加上边界环保持半长轴控制量

110.778m，这样目标卫星直接进入轨迹保持阶段，开始

西漂，且一个月内未超出边界环。表 2为严格回归轨道
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Orbital elements
Initial orbit

Rigorous recursive orbit

a/m
6860265.531
6938571.362

e

0.0015320363
0.0015320363

i/(°)
97.3566402
97.3566402

Ω/(°)
153.6239854
153.6239854

ω/(°)
96.036788
96.036788

M/(°)
79.222
162.246

Table 1 Orbital elements of the initial orbit and the rigorous recursive orbit

卫星过特定重访区域的时间及星下点经纬度坐标，回

归周期约为 24h，符合严格回归轨道回归周期要求。

根据轨控约束条件，制定了多脉冲轨控策略，如

表 3 所 示 。 其 中 ，卫 星 质 量 为 3t，燃 料 携 带 量 为

420kg，轨道偏心率要求小于 0.0025，轨道控制的最大

误 差 为 10%。 轨 控 发 动 机 最 长 连 续 工 作 时 间 为

1000s，经计算一次轨控最多可将半长轴抬高 27km。

为便于状态监视，在国内可见弧段实施多脉冲轨控，

如表 3所示，最大单次半长轴控制量约 21km，满足轨

控发动机点火时长要求。整个控制过程在 5d 内完

成，燃料消耗 59.9kg，燃料剩余量满足日回归轨道转

平时轨道以及轨迹网保持要求。

Orbit control process

Initial orbit

Pulse control 1

Pulse control 2

Pulse control 3

Pulse control 4
Pulse control 5

(Daily recursive orbit)

Control time
(UTC)

2016-2-3
12:00:00
2016-2-4
13:51:00
2016-2-5
13:40:00
2016-2-6
05:11:00
2016-2-7
13:56:00
2016-2-8
04:47:00

Latitude, longitude
of control station/(°)

—

34,109

34,109

39,75

34,109

39,75

Semiaxis
increment/m

—

20000

20195.053

20910.018

16894.929

305.832

Semiaxis after
orbit control/m
6860265.531

6880265.531

6900460.584

6921370.602

6938265.531

6938571.363

Phase
change/(°)

—

64.244

24.476

13.186

0.495

—

Fuel
consumption/kg

59.9

Table 3 Orbit control strategy of multiple pulses

6 结 论

通过本文的研究，得到以下结论：

（1）综合利用数值法和解析法，可以快速计算出

高精度严格回归轨道半长轴和平近点角，重访周期

误差约 10s（严格回归周期为 24h），满足精度要求；后

续可以采用更加优秀的算法代替连分式插值进一步

提高计算精度。

（2）5 个批次轨控均在国内可见弧度实施，单次

轨控半长轴最大增量小于 21km，满足发动机连续工

作时长要求；第 5 次轨控对前 4 次轨控半长轴和相位

变化进行最终修正。需要注意的是，因外界扰动，轨

（a）Nominal orbital （b）Corrected orbit

Fig. 2 Ground-track drift

Table 2 Subastral points of the rigorous recursive orbit

Data
2016-2-3
2016-2-4
2016-2-5
2016-2-6
2016-2-7
2016-2-8
2016-2-9
2016-2-10
2016-2-11

Time
13:56:54.135
13:56:44.453
13:56:34.602
13:56:24.572
13:56:14.372
13:56:03.994
13:55:53.435
13:55:42.702
13:55:31.809

Longitude/(°)
108.994
108.985
108.976
108.968
108.961
108.954
108.948
108.943
108.939

Latitude/(°)
34.000
34.000
34.000
34.000
34.000
34.000
34.000
34.000
34.000
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控过程中轨道倾角、升交点赤经、近地点辐角也会发

生微小变化，为提高控制精度，后续还需深入研究轨

控过程中卫星姿态扰动、催化床温度、燃料消耗导致

卫星质心变化等因素造成的影响。

此外，由于轨控发动机连续工作时长的限制，多

批次轨控实施制约多、周期长、风险大，极大制约着

卫星的快速轨道机动能力；因此，具有更高性能的轨

控发动机是优化轨控策略的重要前提。
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