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摘　要：针对地基测量存在时间与空间上的盲区问题，该文研究了天基光学跟踪轨道确定方法，对天基光学测量天文

图像处理原理、平台轨道设计问题进行了研究。详细给出了数值法天基光学轨道确定的动力学定轨过程。通过低轨地球轨

道（ＬＥＯ）卫星对中轨地球轨道（ＭＥＯ）卫星测定轨，在平台轨道误差２０ｍ，测量精度５″，２ｄ弧长定轨情况下定轨精度达到

几十米。ＬＥＯ平台对地球静止轨道（ＧＥＯ）平台在平台轨道误差２０ｍ，测量精度５″，轨道确定精度在２００ｍ以内。在ＬＥＯ

跟踪ＧＥＯ时候，因任务的需求可能会存在单圈次只能短时测量的情况，针对只有单圈３０ｓ的测量弧段，３圈可以达到千米

量级，而５圈则可以达到几百米定轨精度。通过对不同场景下的轨道确定精度分析，证实了该文方法的有效性，为相关非

合作目标定轨提供一定的参考。
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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（ｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄ

ｄａｔａｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ）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，会定期采用地基电荷耦合器

件（ｃｈａｒｇｅｃｏｕｐｌｅｄｄｅｖｉｃｅ，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。地面跟踪网技术相对较为成熟，设

备故障维修也较为便捷。但是地面跟踪网对空间

目标监测存在时间与空间上的可视盲区，在不少

关键弧段无法对空间目标进行测量，因此有其固

有的局限性。

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，

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。

文献 ［３４］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［５７］。文献 ［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。

美国自２０世纪９０年代开展空间相机研制，并

在之后对卫星进行更新换代，提升对空间目标，

尤其是地球静止轨道（ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）

的监测能力［９１１］。文献 ［１２］对低轨平台监测

ＧＥＯ的可行性进行了研究和论证。针对天基监测

中的初轨确定，短弧处理情况，文献 ［１０］、文

献 ［１１１５］做了一定的研究。

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

１１　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η为赤纬圈的投影，取赤

纬增加的方向为正向；横轴ξ垂直于η轴，取赤经

增加的方向为正向。犆－ξη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（ξ，η）。与其赤道坐标（α，δ）是

一一对应的。其计算公式为式（１）。

ξ＝
ｃｏｓδｓｉｎ（α－α０）

ｓｉｎδ０ｓｉｎδ＋ｃｏｓδ０ｃｏｓδｃｏｓ（α－α０）

η＝
ｃｏｓδ０ｓｉｎδ－ｓｉｎδ０ｃｏｓδｃｏｓ（α－α０）

ｓｉｎδ０ｓｉｎδ＋ｃｏｓδ０ｃｏｓδｃｏｓ（α－α０

烅

烄

烆 ）

（１）

式中：（α０，δ０）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

式（２）。

１０１
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ξ＝∑
犿

犻＝０
∑
犿

犼＝０

犪犻犼狓
犻
狔
犼

η＝∑
犿

犻＝０
∑
犿

犼＝０

犫犻犼狓
犻
狔

烅

烄

烆

犼

（２）

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，进一步得到其观测坐

标，见式（３）。

α＝α０＋ａｒｃｔａｎ（ξ
ｓｅｃδ０

１－ηｔａｎδ０
）

δ＝ａｒｃｔａｎ［η
＋ｔａｎδ０

１－ηｔａｎδ０
ｃｏｓ（α－α０

烅

烄

烆
）］

（３）

１２　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，其测量方程为式（４）。

α＝

ａｒｃｔａｎ
狔（ ）狓 ，狓≥０

ａｒｃｔａｎ
狔（ ）狓 ＋π，狓＜

烅

烄

烆
０

δ＝ａｒｃｔａｎ
狓

狓２＋狔槡（ ）
烅

烄

烆 ２

（４）

式中：狓，狔，（ ）狕 为目标航天器在天球参考系下的坐

标分量。相应观测偏导数为式（５）。

α
狓，狔，（ ）狕

＝
狓２

狓２＋狔
２ －

狔
狓２
，１
狓
，（ ）０

δ
狓，狔，（ ）狕

＝
１

狓２＋狔槡
２（狓２＋狔

２
＋狕

２）

－狓狕，－狔狕，狓
２
＋狔（ ）

烅

烄

烆
２

（５）

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。

狊Ｅ

狊Ｎ

狊

熿

燀

燄

燅Ｚ

＝犈狉ｔｒａｃｋ－狉（ ）ｓａｔ （６）

犈＝

－ｓｉｎλ ｃｏｓλ ０

－ｓｉｎλｃｏｓλ －ｓｉｎφｓｉｎλ ｃｏｓφ

ｃｏｓφｃｏｓλ ｃｏｓφｓｉｎλ ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅φ

（７）

犃＝ａｒｃｔａｎ
狊犈
狊（ ）
犖

，犈＝ａｒｃｔａｎ
狊狕

狊２Ｅ＋狊
２

槡（ ）
Ｎ

（８）

式中：λ、φ分别为卫星大地坐标纬度、经度；仿

真时当犈 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

２１　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

动方程可以由式（９）描述。

犡＝∑犪犵＋∑犪ｎｇ＋∑犪ｅｍｐ （９）

式中：犡是卫星轨道状态量位置速度；∑犪犵是作用

于卫星的保守力的总和；∑犪ｎｇ 是作用于卫星表面

的非保守力的总和；∑犪ｅｍｐ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，见式（１０）。

犡＝犉（犡，狋）

犢犻 ＝犌（犡犻，狋犻）＋犞犻，犻＝１，２，…，｛ 犔
（１０）

动力系统线性化方程为式（１１）。

犗－犆＝
犌

犡
ΦΔ犡 （１１）

式中：犗为观测值；犆为理论值；Δ犡为待估状态量

的改正值；犌
犡
为测量矩阵；Φ称为状态转移矩阵。

其满足以下的微分方程式（１２）、式（１３）。

Φ（狋，狋０）＝

φ１（狋，狋０）

φ２（狋，狋０）

φ３（狋，狋０

熿

燀

燄

燅）

＝

狉（狋）

犡０

狉（狋）

犡０

β（狋）

犡

熿

燀

燄

燅０

（１２）


φ１（狋，狋０）＝φ２（狋，狋０）


φ２（狋，狋０）＝

狉¨（狋）

狉（狋）φ
１（狋，狋０）＋

狉¨（狋）

狉（狋）φ
２（狋，狋０）＋

狉¨（狋）

β（狋）
φ３（狋，狋０）


φ３（狋，狋０）＝

烅

烄

烆 ０

（１３）

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。

２２　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。
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表１　摄动力及定轨策略

犜犪犫１　犘犲狉狋狌狉犫犪狋犻狅狀狊犪狀犱犛狋狉犪狋犲犵犻犲狊狅犳犗狉犫犻狋犇犲狋犲狉犿犻狀犪狋犻狅狀

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 ＩＡＵ１９７６

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（Ｍｃ

Ｃａｒｔｈｙ，１９９６）

测站改正 ＩＥＲＳ２０１０规范固体潮、海潮改正

引力场 ＪＧＭ７０７０（ＧＥＯ截断至１０１０）

Ｎ体摄动 ＪＰＬ的ＤＥ４０５历表

辐射压摄动 ＢｏｘＷｉｎｇ

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 ３σ规则剔除

积分器 ＫＳＧ（ＫｒｏｕｇｈＳｈａｍｐｉｎｅＧｏｒｄｏｎ）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，在只考虑犑２ 项情况下，升交

点赤经变率Ω在一个周期内进动为式（１４）。

Ω＝狀犑２犃２ｃｏｓ犻，犃２ ＝－
３

２

犚犲
犪（１－犲

２（ ））
２

（１４）

式中：犻为轨道倾角；犚犲为地球半径；犪为轨道半长

轴；犲为轨道离心率。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。

考虑高阶带谐项式（１５）。

Ω＝狀犑２犃２＋犑
２
２犅２（犻）＋∑

犿

犼＝２

犑２犼犃２犼（犻［ ］）ｃｏｓ犻

（１５）

式中：

犃２犼（犻）＝
犚犲

犪（１－犲
２（ ））

２犼

∑
犼－１

犽＝０

狇
（犼）
２犽 ｓｉｎ

２犽犻 （１６）

犅２（犻）＝
犚犲

犪（１－犲
２（ ））

４

（狇′０＋狇′２ｓｉｎ
２犻） （１７）

式中：狇
（犼）
２犽 与狇′２是偏心率的函数。

以上犪、犲、犻均为平根数。通常在设计太阳同步

轨道时仅需要考虑犑２项。对于８００ｋｍ高的近圆轨

道，考虑犑２、犑４ 时轨道倾角为９８．６２８°，而考虑犑２

项时轨道倾角为９８．６０３°，差异较小。

４　定轨试验与结果分析

４１　低轨地球轨道平台对中轨地球轨道进行轨道

跟踪测定

低轨地球轨道（ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ，ＬＥＯ）平台搭载

相机对中轨地球轨道（ｍｅｄｉｕｍｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ，ＭＥＯ）进

行跟踪时，仿真条件如下：测角精度为５″（１σ），

轨道平台误差２０ｍ。数据采样率６０ｓ。计算 ＭＥＯ

在ＬＥＯ视角的犃、犈，当犈＜１５°时剔除。

定轨弧段为协调世界时（ｕｎｉｖｅｒｓａｌｔｉｍｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ，

ＵＴＣ）：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　犔犈犗初始星历

犜犪犫２　犐狀犻狋犻犪犾犈狆犺犲犿犲狉犻狊狅犳犔犈犗

卫星 方向 位置／ｋｍ 速度／（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ方向 －４７９２．６５０６４ －２．４１６６０８

ＬＥＯ Ｙ方向 ６０５０．０９２６６ －１．６６２４６５

Ｚ方向 ２２０．０２２０１ －６．５５８８５４

Ｘ方向 －７７０８．０９６４５ －３．６１６８０９

ＭＥＯ 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（２０１８年）

犉犻犵１　犇犻狊狋犪狀犮犲犫犲狋狑犲犲狀犔犈犗犪狀犱犌犈犗

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，２ｄ弧段残差如图２所示。

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卫星轨

道坐标系（ｒａｄｉａｌ，ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ，ｎｏｒｍａｌ，ＲＴＮ）下的

轨道比较，其轨道精度在百米量级。
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图２　两天弧段残差

犉犻犵２　犘犗犇犚犲狊犻犱狌犪犾狊狑犻狋犺２犇犪狔狊

图３　犔犈犗对 犕犈犗定轨与仿真轨道比较

犉犻犵３　犗狏犲狉犾犪狆狅犳犘犗犇犫狔犔犈犗犕犈犗犪狀犱犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀犗狉犫犻狋

４２　犔犈犗对犌犈犗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３所示。

表３　犌犈犗初始星历

犜犪犫３　犐狀犻狋犻犪犾犈狆犺犲犿犲狉犻狊狅犳犌犈犗

卫星 方向 位置／ｋｍ 速度／（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ方向 －２７６４２．８４０９２９ －２．３２０１８１

ＧＥＯ Ｙ方向 ３１８６５．３３００６５ －２．０１４８５６

Ｚ方向 １２９９．０３１４９８ ０．０１１９９４

仿真条件为：测角精度５″（１σ），轨道平台误

差２０ｍ，数据采样率１ｓ。

利用仿真数据数据进行轨道确定。测量弧长

２ｈ，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。

轨道外推２ｈ与仿真轨道比较如图５所示。

从图５可见，对ＧＥＯ的连续跟踪测量情况下，

轨道确定并外推２ｈ结果与仿真轨道在ＲＴＮ坐标系

下差异均方根（ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）在百米量级。

图４　犔犈犗对犌犈犗测量２犺弧段定轨残差

犉犻犵４　犘犗犇犚犲狊犻犱狌犪犾狊犔犈犗犌犈犗狑犻狋犺２犎狅狌狉狊

图５　犔犈犗对 犕犈犗定轨与仿真轨道比较

犉犻犵５　犗狏犲狉犾犪狆狅犳犘犗犇犫狔犔犈犗犌犈犗犪狀犱犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀犗狉犫犻狋

４３　犔犈犗对犌犈犗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１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３个圈次的观测。定轨残差图如图６所示。

图６　犔犈犗对犌犈犗三圈测量定轨残差

犉犻犵６　犘犗犇犚犲狊犻犱狌犪犾狊犫狔犔犈犗犌犈犗犻狀犜犺狉犲犲犘犪狊狊

轨道确定与仿真轨道差异如图７所示。

通过轨道比较可见，在只观测３个圈次的情况

４０１



第２期 宋叶志，等．星载光学天文定位的空间目标轨道确定方法

图７　犔犈犗对犌犈犗三圈测定轨与仿真轨道比较

犉犻犵７　犗狏犲狉犾犪狆狅犳犘犗犇犫狔犔犈犗犌犈犗犪狀犱

犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀犗狉犫犻狋犻狀犜犺狉犲犲犘犪狊狊

下，定轨精度达到了几千米。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　犔犈犗对犌犈犗五圈测量定轨残差

犉犻犵８　犘犗犇犚犲狊犻犱狌犪犾狊犫狔犔犈犗犌犈犗犻狀犉犻狏犲犘犪狊狊

轨道确定与仿真轨道差异比较如图９所示。

图９　犔犈犗对犌犈犗五圈测定轨与仿真轨道比较

犉犻犵９　犗狏犲狉犾犪狆狅犳犘犗犇犫狔犔犈犗犌犈犗犪狀犱

犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀犗狉犫犻狋犻狀犉犻狏犲犘犪狊狊

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　结束语

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２０ｍ 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

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。

天基光学监测技术的发展极大地拓展了空间

目标的监测时空覆盖性。同时由于相机无需发射

电磁信号，因此成为非合作目标重要监测手段之

一。另外，除了可以对人造卫星进行跟踪测定轨

以外，还可以对空间碎片进行探测。当然，单星

光学测量也同样可能会存在一定的监测盲区。因

此，可以多星组网对空间目标进行测量，将大幅

提升空间目标状态监测性能。
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