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摘  要  为了研究低地球轨道（LEO）卫星对地球静止轨道（GEO）卫星的跟踪定轨能力，文章提

出利用 LEO 星载光学测量技术对 GEO 卫星进行轨道确定。文章充分考虑光学可视条件与星载相机的观

测区域，对 LEO 卫星跟踪 GEO 卫星的空间环境以及测量模式进行模拟。利用模拟得到的测角数据采用

数值方法对GEO卫星进行定轨并与参考轨道进行重叠对比。通过仿真算例对单圈及多圈跟踪情况下GEO
目标定轨精度进行分析，结果表明，在平台轨道误差 3m、测量精度 5"情况下，随着观测圈数的叠加，

GEO 卫星的轨道确定精度可由 500m 量级提升至百米量级。若提升平台精度和测量精度，则轨道确定性

可进一步提高。 
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Abstract  To analyze the tracking and orbit determination ability of LEO satellites to GEO satellites, a 
method using the LEO spaceborne optical measurement technology is proposed. The space environment and 
measurement mode of LEO satellite in tracking GEO satellite are simulated with the optical visual conditions 
and the observation mode of the camera considered. The GEO is determined by the numerical method and the 
simulated angle measurement data and then compared with the reference orbit. Through these simulation 
examples, the GEO target orbit determination accuracy is analyzed under the conditions of single-turn and 
multi-turn tracking. The results show that the orbit determination accuracy of GEO can be improved from 500 
meters to 100 meters with the superposition of observation loops under the condition of a platform orbit error of 
3m and a measurement accuracy of 5″. The track certainty can be further increased with the improvement of the 
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platform accuracy and measurement accuracy. 
Keywords  optical observations; astronomical positioning; space based angle tracking; orbit 

determination; satellite cameras 

0  引言 

从上世纪 50、60 年代以来，由于空间大地测量技术的发展催生了一系列高精度空间目标测量技术，

具有代表性的有多普勒无线电定轨定位系统、星载全球导航卫星系统（GNSS）导航技术、甚长基线干

涉测量、多普勒测量等，这些技术典型特点是测量精度较高、应用也较为广泛。对于非科学类卫星，得

益于无线电技术的发展，应答机模式双程与三程测量在一些航天工程中得到广泛应用，以测距为例，典

型测量精度可以达到分米级，这为高精度轨道或弹道计算提供了一定的数据基础。鉴于以上技术的进步，

其应用范围也不断向多领域拓展。然而，有一类航天轨道测量技术是典型空间大地测量技术所无法取代

的，这就是非合作目标的跟踪。非合作目标的跟踪测量技术，目前通常采用光学测量与雷达跟踪模式，

这两种模式都有各自的优缺点及适用场景。  
非合作目标的跟踪测量技术拓展应用，关乎到国家空间安全，成为必须要掌握的技术。因此，

欧美诸国都在积极发展自己的空间监测能力。美国空间监视网的观测数据和轨道确定方法目前已编

目约有 9 000 个可跟踪的空间目标。这项任务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 6 000 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，传统的方法是在地面布设测控网。现考虑如果把望远镜安装在卫星平台上，

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等。同样口径的望远镜，天基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]。 
发达国家对于天基光学监视的研究开展较早。以美国为例，自上个世纪 90 年代中期开始，就着手

相关研究，发射了“空间中段实验”卫星，首次搭载天基测量相机，验证了天基平台的监测以及编目

的能力[3-6]；之后不断对技术进行改性，直至 2010 年开始搭建天基太空监视系统（Space Based Space 

Surveillance，SBSS）[7]，目前已经取得了阶段性的成果。加拿大、德国和欧洲航天局相继开展了天基

平台对空间目标追踪监测的相关研究[8-12]。整体来看，发达国家已经在天基光学监测上取得了一定的成

果，并且具备了空间编目的能力。中国对天基测角资料的轨道确定研究较少。文献[13-14]给出了天基

条件下光学测定轨的短弧轨道确定分析，采用桁架平衡法，对初轨可以成功解算最小二乘轨道。全球

对地基光学测量轨道确定的研究较多[15-17]。文献[18]中利用天基测角资料进行定轨的方法初探，在一

定的精度和稀疏度下，验证了利用天基测角资料进行定轨的可行性和稳健性；文献[19]中对天基可见光

相机探测距离进行了仿真分析，为天基光学探测的性能评估和传感器设计提供了一定的参考；文献[20]
中，利用约束最小二乘以及估计测量系统误差的轨道改进方法对地球静止轨道（GEO）卫星进行天基

光学观测定轨，可以提高定轨精度；文献[21]中，利用天基单星测角跟踪条件下对空间非合作目标进行

定轨，联合两段短弧数据，精度可达百米；文献[22]中，利用测角数据实现低轨卫星对高轨卫星初轨计

算；文献[23]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。 
通过对天基平台的测量定轨技术研究，可以对地基光学与地基雷达技术形成互补。可以有效增强空

间安全监测性能，为相关决策指挥提供技术支撑。 
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1  天基光学测量与天文定位  

天基目标跟踪主要采用安装在平台卫星上的光学测量 CCD 相机，其天文定位图像处理是目标跟踪

轨道确定的前提。因此，天基天文定位主要任务是：处理 CCD 观测图像，提取背景恒星与空间目标，

建立快速的恒星匹配算法，通过参考星确定 CCD 量度坐标的模式，进而计算得到空间目标的天球位置，

为 GEO 目标的精密定轨和编目提供基础数据。天文定位通常分为 3 个模块：星象提取、背景恒星匹配

与空间目标位置及亮度计算。 
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 

 

0

0 0 0

0 0 0

0 0 0

cos sin( )
sin sin cos cos cos( )
cos sin sin cos cos( )
sin sin cos cos cos( )

  
     
     
     

    
  
  

 （1） 

式中    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。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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2  天基光学跟踪轨道确定方法 

利用天基光学测量对目标精密定轨是通过对目标轨道动力学进行力学建模，结合平台星载相机对目

标的测量数据进行联合解算。目标轨道动力学满足微分方程，而测量则联系了飞行器轨道与观测量之间

的几何关系。由于测量关于轨道是非线性函数，当前轨道关于轨道初值也是非线性，因此轨道确定的过

程需要进行微分改正。 

探测器运动满足的微分方程可以表示为 

 3
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式中    G 为万有引力常数；M 为地球质量。方程右边第一项为地球的质点引力，r 为空间目标的位置

矢量， r 为空间目标的速度， r 为空间目标的加速度矢量； 0r 和 0r 是初始时刻的状态量。 ( , , , )tP r r p 主要

包括：地球非球形引力场摄动、日月及大行星摄动、太阳光辐射压摄动、地球固体潮汐与海潮摄动、广
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义相对论效应、经验加速度等。 

其状态转移矩阵满足的微分方程为  

 0 0 0 0( , ) ( ) ( , ), ( , )t t t t t t t Φ A Φ Φ I  （4） 
式中    t0 为初始时刻；t 为当前时刻；I 为单位矩阵。 
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式中    X 为状态矢量；X0 为状态矢量的初始值；pd 为大气阻力系数。 
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式中    F 为 X 对时间 t 的导数；pg 为太阳光压系数。 
状态转移矩阵 A（t）为 
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式中    *代表 t 时刻的参考状态。 
由此可以把卫星运动方程与状态转移矩阵满足的微分方程同步进行数值积分。 
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其初始条件为 
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式中    3 3I 为 3×3 的单位矩阵。根据天基光学测量数据，建立卫星轨道与其的函数关系，通过求   
解非线性系统可以解算出相对于历元时刻的轨道状态以及与非线性系统有关的动力学参数与几何 
参数。 

观测量与卫星状态量之间一般由如下简单的非线性方程描述 
  , t Y H X V  （10） 

式中    Y 是观测量的测量值；  , tH X 为相应观测量的理论值；V 为测量误差。轨道确定的线性化方

程为 

 
0

 
  

 
H X

O T X
X X

 （11） 

式中    
0




X

X
由变分方程通过数值积分得到； X 为轨道改进量；O 为观测值；T 为理论值。 

卫星定轨中动力学方程与测量方程均为非线性系统，因此线性化后可以利用线性估值问题进行最优

参数估值，得到每次轨道改进量。以上就是动力学轨道改进的基本原理。 

3  定轨试验与分析 

3.1  可视性条件 

在实测数据处理中，系统只要针对已经采集到的数据进行数据处理即可，无需考虑光学可视条件。

搭建仿真平台时，为使得仿真尽可能接近真实情况，需要对相机可探测条件进行数学建模。 

为方便讨论先约定以下符号含义：平台轨道在天球坐标系下位置为 rs；目标轨道在天球坐标系下位

置为 robj；太阳在天球坐标系下位置 rsun。 

（1）作用距离 

对于不同的 CCD 相机，其作用距离有一定的差异。设作用距离为  ，则可视条件为 

s obj  r r  

（2）太阳光照条件 

考虑太阳、平台和目标的几何关系，当在太阳光和平台视向距离处于一定条件下，目标会出现不可

视现象。 

太阳相对于目标的单位矢量为 sun obj
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



r r

r r
，目标相对平台单位矢量为 obj s
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



r r

r r
。当以上两个矢量角度

大于一定角度时则不可视，典型角度如 105°。其角度的余弦为 
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（3）锥角模式下可视条件 

设相机锥角半角为  ，可视条件为 

 objs

s obj

arccos
 
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 
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rr

r r
，    （13） 

式中     是目标相对平台单位矢量与平台站心的天顶单位矢量之间的夹角。 

测量数据仿真是多重可视条件约束。这里主要考虑锥角测量模式下的条件，实际工程中还可能是带

状测量模式，其可视条件可以利用球面三角及空间立体几何关系得到。 
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3.2  平台为低地球轨道（LEO）卫星对 GEO 测量 
仿真条件如下： 
LEO 平台选取：轨道倾角 42°，轨道高度 400km。 
GEO 目标选取：为分析对 GEO 轨道可视弧段，分别选取定点于地理经度 120°与-100°范围内

多颗目标进行可视性分析，其可视弧段基本呈现类似的情况。因此，这里仅考虑目标经度为 120°
情况。 

仿真弧段：仿真弧段 2020-09-03 04:00:00 至 2020-09-06 04:00:00（UTC）。对地理经度为 120°的卫星

最大持续时间为第 29 弧段，持续时间为 3 542.729s，最小持续时间为第 1 弧段持续时间为 664.716s，平

均持续时间为 3 333.691s。空间站高度为 400km，轨道周期约为 92.56min。由于测量采取凝视模式，几

乎每一个轨道周期 GEO 都对其可视，可视弧长约为 59min。 
轨道仿真误差：x、y、z（轨道坐标系的三个空间指向）方向振幅 3m，把三维振幅分配到各个分量。

按照卫星的轨道周期和半周期两个谐波，按照 π / 4 相位变化作为噪声，加入原始的星历文件，生成仿真

星历。 
单圈弧长 50min。仿真测角精度 5″，采样率 3s。低轨卫星一圈（约 92.56min），各圈次定轨结果为： 
1）一圈仿真与定轨残差（2020-09-03）如图 1 所示。 

 

 
 

图 1  1 圈轨道确定残差 
Fig.1  Residuals of POD in one pass 

 
由图 1 可见，定轨残差基本呈随机噪声。定轨结果与仿真轨道 R-T-N 坐标系下在 2020-09-03 比较如

图 2 所示。其中 R-T-N 坐标系定义如下 

 R N T N R, ,
   


r r r

u u u u u
r r r




 （14） 

式中    u 表示单位向量，R、T、N 是单位方向的标识。 
由图 2 可见，平台一圈对目标定轨结果在千米量级。 
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图 2  一圈定轨与仿真轨道重叠比较 
Fig.2  Overlap of POD and the simulation orbit in one pass 

 
 

2）二圈定轨残差（2020-09-03）如图 3 所示。 
 

 
 

图 3  二圈轨道确定残差 
Fig.3  Residuals of POD in two passes 

 
 

由图 3 可见，平台二圈定轨结果残差亦呈随机分布，基本达到仿真噪声水平。 
轨道（2020-09-03）比较如图 4 所示。 
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图 4  二圈定轨与仿真轨道重叠比较 
Fig.4  Overlap of POD and the simulation orbit in two passes 

 
由图 4 可见，平台两圈情况下，定轨结果与仿真轨道达到几百米水平。在时效性较高情况下，下可

以满足千米级以下轨道计算需求。 
3）三圈残差（2020-09-03）如图 5 所示。 

 

 
 

图 5  三圈轨道确定残差 
Fig.5  Residuals of POD in three passes 

 
由图 5 可见，平台三圈情况下残差水平也与一圈及两圈大致相当。轨道 R、T、N（2020-09-03）比
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较如图 6 所示。 

 
 

 

图 6  3 圈定轨与仿真轨道轨道重叠比较 
Fig.6  Overlap of POD and the simulation orbit in three passes 

 
 

从图 6 可以看出，三圈情况下定轨结果与仿真轨道差异在几百米。 
4）四圈残差（2020-09-03）如图 7 所示。 

 

 
 

 

图 7  四圈轨道确定残差 
Fig.7  Residuals of POD in four passes 

 

从图 7 可见，平台四圈情况下，定轨残差水平与一、二及三圈情况相当。轨道 R、T、N（2020-09-03）
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比较如图 8 所示。 

 
 

图 8  四圈定轨与仿真轨道重叠比较 
Fig.8  Overlap of POD and the simulation orbit in four passes 

 

从图 8 可见，四圈后轨道确定水平达到百米左右。 
在以上仿真条件下，各圈定轨结果与仿真轨道比较均方

根误差 RMS 值如表 1。 
可见，四圈轨道稳定在 150m 左右。为了接近真实情况，

仿真报告中的噪声设置偏大。如果适当减少加入的模拟噪声，

则定轨精度会提高到百米以内。 
当测量精度随机差为 0.5″的时候，同等条件下，单圈轨

道确定精度就已达百米。 

4  结束语 

低轨星载光学测量对 GEO 目标进行轨道跟踪是一种典型的天基空间测量模式。在工程应用中，低

轨目标的轨道可以通过星载 GNSS 测量或地面网进行轨道跟踪测定。由于星载导航接收机可以全天候的

接收导航信号，因此可以满足平台轨道计算的需求。且星载导航接收机轨道确定方法可以达到较高的精

度，这为天基光学测量提供了一定的有利条件。 
本文采用数值法进行轨道确定，该方法具有精度高的特点，且方法上不限于目标的轨道类型，因此

被监测目标可以是静止轨道或者中轨地球卫星、大偏心率轨道等其他类型目标。不同场景下的轨道性能

需要针对具体的约束条件进行数值试验。在工程应用中，可以根据对目标的空间覆盖需求，考虑是否利

用多星平台对目标进行测轨跟踪。LEO 星载光学测量由于不需要对目标主动发射信号，因此将成为空间

非合作目标监测的重要技术手段。 
星载光学测量对空间目标监测、空间安全评估都有重要意义，其轨道计算是数据处理的核心技术之

一，为空间任务决策提供基础技术支撑。 
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