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摘  要：对空间目标进行跟踪和轨道确定是编目等一些任务中必不可少的环节。文章针对天基平台的空间目标跟

踪问题，给出了 CCD 天文定位原理和轨道改进方法。分别对 LEO 平台跟踪 MEO 和 GEO 的情况进行仿真分析，在平

台轨道误差 20 米，测量精度 5角秒的条件下，通过数据处理其轨道精度约能达到百米量级。 
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Abstract：Space objects tracking and orbit determination are indispensable in some tasks such as cataloguing. Aiming at 

the space target tracking problem of space-based platform, this paper presents the CCD astronomical positioning principle 

and orbit adjustment method. The tracking MEO and GEO of LEO platform were simulated and analyzed respectively. 

Under the condition that the orbit error of the platform was 20 meters and the measurement accuracy was 5 arcseconds, 

the orbit accuracy of the data processing could reach about 100 meters. 
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0  引    言 

天基平台轨道确定研究是源于一些航天任务

的需求，如跟踪与数据中继卫星系统（Tracking and 

Data Relay Satellite System）是以中继为主要任务的

综合航天测控系统。卫星导航系统对用户星载接收

机的轨道确定支持也属于天基平台测控手段。 

美国空间监视网的观测数据和轨道确定方法

目前已编目约 9000 个可跟踪的空间目标。这项任务
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主要由地基雷达和光学望远镜完成。除美国以外，

俄罗斯的空间监视系统也具备空间编目能力，其编

目包含约 6000 个目标的轨道和特征信息。欧洲从

1999 年开始，会定期采用地基 CCD 相机对高轨目

标进行轨道监测，并利用观测数据进行初轨确定和

轨道改进[1]。 

在空间目标编目任务中，传统的方法在地面布

设测控网。现考虑如果把望远镜安装在平台卫星上，

对空间目标进行观测，有诸多优点。如可以 24 小时

连续观测，不受白天黑夜影响，不受阴雨天气影响，

天基观测没有背景天光影响，同样口径的望远镜，

探测能力比地基观测强。因此天基探测可能会成为

该领域的一个重要发展方向[2]。 

目前国内外对星载GNSS接收机轨道确定研究

较多，星载 GNSS 接收机可以接收到来自导航星座

多颗卫星的信号，有充分好的几何条件，又相位测

量精度较高，因而该类问题研究较为成熟。 

国内对天基测角资料的轨道确定研究较少。文
[3-4]，给出了天基条件下光学测定轨的短弧轨道确定

分析。国内外对地基光学测量轨道确定的研究较多
[5-7]。 

文[8]分析了天基测角的可观测性问题，并采用

虚拟测距进行轨道确定仿真。 

本文针对轨道平台通过其他途径获得的情况

下，用户目标的轨道确定问题。先给出天文定位原

理，进而给出轨道确定策略和一种平台轨道设计方

法。最后通过仿真数据对算法进行验证分析。 

1 空间目标星载天文定位测量 

1.1 天文定位方法 

20 世纪后期光电定位传感器得到了快速发展，

其中 CCD 技术在天体测量和卫星大地测量得到了

较为广泛的应用，逐步取代传统的照相底片[9]。 

经过处理的 CCD 可以提供一些时间标记的信

息，包括光学探测统计、目标亮度及其变化、相对

望远镜安装轴的方向角度或星空背景下的方向角

度。 

天文定位利用 CCD 图像中的目标和背景恒星

的相对位置，通过数学处理可以给出目标的位置。

主要有以下几个步骤。 

在底片上以 C 点为原点建立一个直角坐标系，

纵轴为赤纬圈的投影，取赤纬增加的方向为正向；

横轴 垂直于 轴，取赤经增加的方向为正向。

C  则称为理想坐标系。对于一张底片来说，理

想坐标系是唯一的，星像在此坐标系中的理想坐标

( , )  。与其赤道坐标 ( , )  是一一对应的。其计

算公式为 
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其中
0 0( , )  是望远镜视场平面与天球的切点的轨

道坐标。理想坐标系是按照理想的投影定律建立起

来的，而量度坐标系中所量度的星像受物镜像差、

底片变形等因素的影响。可以用多项式描述理想坐

标和度量坐标之间的映射关系。 

理想坐标可以表示为度量坐标的多项式函数 
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其系数称为底片模型参数。 

对于底片模型参数的求解多采用最小二乘方

法，通过使理想坐标和量度坐标之间的转换误差残

差平方和达到最小，求解出底片模型参数。在选定

底片参数模型类型的情况下，利用参考星的量度坐

标和理想坐标确定出底片模型参数。可以得到观测

目标的理想坐标，进一步的得到其观测坐标 
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1.2 星载天文定位测量数学模型 

赤经赤纬观测类型有站心和地心之分，通常归

算到地心，其测量方程为 

2 2

arctan , 0

arctan , 0

arctan

y
x

x

y
x

x

x

x y







   
  

    
        


 
  

   

     （4） 



第 6 期                      宋叶志，等：空间目标的星载光学天文定位轨道确定研究                    3 

 

其中  , ,x y z 为目标航天器在天球参考系下

的坐标分量。相应观测偏导数为 
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空间目标需在平台视场范围内才可能被观测

到。局部切线坐标系中空间目标可以通过将地固坐

标系中的平台-目标矢量投影到 E、N 和 Z 方向。其

中 E、N 分别为参考椭球体东向和北向，Z 指向大

地天顶。 
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其中 ,  为卫星大地坐标纬度、经度，仿真时

当 E 小于一定门限，如 15°，可认为观测不到。 

2 空间目标星载光学测角轨道确定方
法 

2.1 轨道确定方法 

空间目标围绕地球运行过程中会受到多种作

用力的共同影响。地球卫星在天球坐标系下的运动

方程可以由以下方程描述： 

g ng emp    X a a a     （9） 

X 是卫星轨道状态量位置速度, ga  是作

用于卫星的保守力的总和， nga 是作用于卫星

表面的非保守力的总和， empa 是经验加速度力,

包括函数模型的误差和未模型化摄动力的总和。 

定轨问题可以描述为一个带测量方程的动力

系统的最优估值问题 
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动力系统线性化方程为 
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其中称为状态转移矩阵。其满足以下的微分

方程。 
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采用数值解时，可以把对轨道动力学方程和状

态转移矩阵的微分方程同步积分。在环绕型空间目

标计算中，也可以采用轨道根数作为状态量，进而

用解析法求解轨道根数关于初轨的偏导数。采用解

析法求解状态转移矩阵。 

 

2.2 轨道计算策略 

轨道计算采用动力学方法，其主要模型与策略

如表 1 所示。 

表1  摄动力及定轨策略 

Table1  Perturbations and strategies of orbit determination 

参考系、摄动力

及轨道计算策

略 

描述 

天球坐标系 J2000 地心天球坐标系 

地球坐标系 ITRS 地固坐标系 

岁差模型 IAU 1976  

章动模型 
黄经章动、交角章动由 DE405 历

表读出并插值得到 

恒星时 
平恒星时（Kaplan，1981），真

恒星时（McCarthy, 1996） 

测站改正 IERS2010 规范固体潮、海潮改正 

引力场 JGM70*70（GEO 截断至 10*10） 

N 体摄动 JPL 的 DE405 历表 
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辐射压摄动 Box-Wing 

广义相对论 

地球潮汐 

参数化后牛顿改正 

日月引起的二阶潮汐摄动位变化 

经验力 RTN 方向常值与三角调和函数 

参数估计方法 QR 分解计算最小二乘批处理定轨 

野值处理 3 规则剔除 

积分器 
KSG（Krough-Shampine-Gordon）

积分器 

 

3 平台轨道设计 

为了保证望远镜探测有较好的位相，对天基平

台通常选择太阳同步轨道。 

对于近圆轨道，在只考虑 2J 项情况下，升交点

赤经变率在一个周期内进动为 
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可以选择合适的轨道半长轴与倾角使轨道升交点赤

经变率与地球绕太阳周年转动的方向和速率相同，

构成太阳同步轨道。 

考虑高阶带谐项 
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其中 
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 

2

j

kq 与
'

2q 是偏心率的函数。 

以上 , ,a e i均为平根数。通常在设计太阳同步

轨道时仅需要考虑 2J 项。对于 800km 高的近圆轨

道，考虑 2 4,J J 时轨道倾角为 98.628°，而考虑 2J 项

时轨道倾角为 98.603°，差异较小。 

4 定轨试验与分析 

4.1 LEO 平台对 MEO 进行轨道跟踪测定 

LEO 平台搭载相机对 MEO 进行跟踪时，仿真条

件如下：测角精度：5”（1  ），轨道平台误差 20

米。数据采样率 60s。计算 MEO 在 LEO 视角的 A,E，

当 E<15°时剔除。 

定轨弧段：UTCG：2018 年 8 月 21 日 04:00:00 至 

2018 年 8 月 23 日 04:00:00 

初始历元卫星 LEO 与 MEO 星历如表 2 所示。 

表 2  LEO 初始星历 

Tab.2  initial ephemeris of LEO 

  
位置(km) 速度(km/s) 

LEO 

X 方向 -4792.65064 -2.416608 

Y 方向 6050.09266 -1.662465 

Z 方向 220.02201 -6.558854 

MEO 

X 方向 -7708.09645 -3.616809 

Y 方向 15238.4444 -0.903868 

Z 方向 -22050.1679 0.639492 

 

 

对两颗星轨道积分，其星间相对距离见图 1。 

 

图 1  两颗星相对距离 

Fig.1  distance between LEO and GEO 

根据仿真条件，生成仿真观测数据，并利用该数

据进行轨道确定，两天弧段残差如图 2 所示。 

 

图 2  两天弧段残差 
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Fig.2  POD residuals with 2 days 

 

图 3 LEO 对 MEO 定轨与仿真轨道比较 

Fig.3  Overlap of POD by LEO-MEO and simulation orbit  

由图 2 可见，其残差与仿真噪声大体相当。图

3给出了轨道确定的结果与仿真轨道在RTN坐标系

下的轨道比较，其轨道精度在百米量级。 

 

4.2 LEO 对 GEO 的轨道连续跟踪测定 

LEO平台对GEO跟踪的轨道跟踪测定仿真中。

LEO初始星历同4.1节。GEO初始星历如表4所示 

表 4  GEO 初始星历 

Tab.4  initial ephemeris of GEO 

  
位置(km) 速度(km/s) 

GEO 

X 方向 -27642.840929 -2.320181 

Y 方向 31865.330065 -2.014856 

Z 方向 1299.031498 0.011994 

 

仿真条件为：测角精度5”（1  ），轨道平台

误差20米，数据采样率1s。 

利用仿真数据数据进行轨道确定。测量弧长2

小时，残差如图4所示。 

从残差图可见，定轨残差与仿真的测量噪声相

当，验证了轨道仿真与确定方法的正确性。 

 

图 4  LEO 对 GEO 测量两小时弧段定轨残差 

Fig.4  POD residuals LEO-GEO with 2 hours 

轨道外推两小时与仿真轨道比较如下图 5 所示。 

 
图 5  LEO 对 MEO 定轨与仿真轨道比较 

Fig.5  Overlap of POD by LEO-GEO and simulation orbit 

从图5可见，对GEO的连续跟踪测量情况下，

轨道确定并外推2小时结果与仿真轨道在RTN坐标

系下差异RMS在百米量级。 

4.3 LEO 对 GEO 的轨道间断多圈次跟踪测定 

由于观测资源的限制，在特定情况下可能对关

注的目标在一个圈次可能只能进行有限时间的观

测。根据特定要求，仿真时每圈次观测30s。对GEO

进行三个圈次的观测。定轨残差图如图6所示 
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图 6 LEO 对 GEO 三圈测量定轨残差   

Fig.6 POD residuals by LEO-GEO in three pass 

 

轨道确定与仿真轨道差异如图7所示 

 

图 7 LEO 对 GEO 三圈测定轨与仿真轨道比较  

Fig. 7 Overlap of POD by LEO-GEO and simulation orbit 

in three pass 

通过轨道比较可见，在只观测三个圈次的情况

下，定轨精度达到了几公里。如果圈次更少的话，

精度会更低，甚至定轨失败。 

观测5个圈次，每个圈次30s。定轨残差如图8

所示。 

 

图 8 LEO 对 GEO 五圈测量定轨残差   

Fig. 8 POD residuals by LEO-GEO in five pass 

 

轨道确定与仿真轨道差异比较如图 9 所示。 

 

图 9 LEO 对 GEO 五圈测定轨与仿真轨道比较 

Fig.9 Overlap of POD by LEO-GEO and simulation orbit in 

five pass 

在每圈30s情况下，观测5圈次，定轨精度能够

达到百米量级。 

5 结论 

文章针对星载CCD相机对空间目标进行轨道

确定进行研究。在实际任务中，平台轨道可以采用

星载GNSS技术或地面测控网进行轨道确定。GNSS

技术由于精度高、全天候、成本低等多种优点，可

以作为主要考虑的技术手段。目前星载GNSS轨道

确定技术已经较为成熟，对于文中考虑仿真的平台

误差20米的条件是较为容易满足的。 

通过本文的仿真数据处理，以 LEO 为平台对
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MEO 和 GEO 进行轨道跟踪测定，其精度约都能达

到百米量级。对于 GEO 卫星而言，相比于地基的

CCD 观测，其空间几何在一直变化，对其轨道确定

是有利的一面。但是如果观测的弧段较短，依然容

易出现精度很差的情况。可以通过多圈的数据积累

进行动力学轨道确定。 
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