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天基照相机监测空间目标定轨方法及精度分析
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摘要：考虑天基照相机观测中小尺寸空间目标时具有能耗低、精度高以及易于小型化实现等优势，研究了利用天基照相

机监测空间目标的轨道确定和可观测性计算方法。分析了太阳同步轨道作为天基监视轨道的优点，结合目前国外的几

种天基卫星轨道类型，设计了天基卫星轨道，在此基础上仿真分析了对不同轨道类型空间目标的可见观测弧段。根据目

前地基光学观测设备的测轨精度和轨道动力学模型误差，添加了不同的测轨系统误差、随机误差及一定的动力学模型误

差，仿真分析了对不同轨道高度空间目标的定轨精度。分析结果表明，采用６天７分钟／两天的天基光学测轨数据对近

地轨道的空间目标定轨时，若测轨精度优于３０″，动力学模型误差小于５０％，则定轨精度与美国编目轨道（ＴＬＥ）精度相

当。采用１０分钟／天的天基光学测轨数据对地球同步轨道上的空间目标定轨时，若测轨精度优于１０″，动力学模型误差

小于５０％，则定轨精度在美国编目轨道精度范围内。
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１　引　言

　　随着航天技术的不断进步与发展及航天活动

的增加，太空碎片、垃圾越来越多，空间目标之间

碰撞的风险不断增加，航天器的安全运行面临着

严重威胁。因此，各航天大国相继开展了空间目

标监测、碰撞预警、航天器规避操作技术的研究。

在该项研究中美国一直走在世界的前列，但２００９

年２月美国在轨服役的卫星仍和俄罗斯的废弃卫

星相撞。经分析，此次相撞事件是一次偶然事件，

是由于目前的碰撞预警结果可信度不高，美国疏

于预警造成的［１２］。目前，空间目标碰撞预警结果

可信度不高的原因主要包括两方面：对空间目标，

特别是小目标、大椭圆目标的监测能力不足；空间

目标的轨道确定及预报精度有限。

空间目标监测的基本途径包括地基监测和天

基监测两种。地面观测设备由于不受体积和质量

等因素的限制，可以采用大口径天线来得到很高

的空间分辨率，也可以采用很大的发射功率来获

得很远的观测距离，因此，地基监测是目前空间目

标探测的主要手段。但地基空间目标探测存在两

个不利因素：一是陆基站的有效覆盖范围无法达

到对空域、时域的无缝覆盖。建立更多的监测站

又受到政治和地理等因素的制约；二是在现有的

探测手段中，雷达虽然具有主动探测能力，但作用

距离有限；光电手段作用距离虽然较远，但不能达

到全天候和全天时的要求。天基空间目标监视是

利用天基平台对空间目标进行光学观测或其它方

面的监测，其最大特点是天基观测平台在地球大

气层外的空间轨道上运行，不受空域的限制，可以

观测到地球背面上空的同步轨道卫星。此外，对

光学观测而言，空间轨道上工作还可以大大减小

“光学可见期”的影响，增加观测机会和观测时间，

克服地球大气的影响，提高观测灵敏度；而且可以

在没有大气影响的情况下，实现对空间目标的近

距离高分辨力成像，获取目标的图像特征，大大增

强对目标的观测识别能力［３６］。因此，天基空间目

标监视系统是空间目标跟踪与监视的重要发展趋

势。目前，美国虽然已经具备了强大的地基空间

目标监视系统，但仍在大力发展天基空间目标监

视系统（ＳｐａｃｅＢａｓｅｄＳｐａｃｅＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ，ＳＢＳＳ）。

根据美国空军规划，美国天基监视系统是一个低

地球轨道光学遥感卫星星座，分为两个阶段：第一

阶段为过渡监视阶段，２０１０年９月２５日发射了

探路者一号（ＳＢＳＳ１）；第二阶段的星座由４颗

６３０ｋｍ 高度的太阳同步轨道卫星组成，计划

２０１４年底发射，２０１５年部署完成
［７８］。除美国以

外，加拿大也在借助天文卫星进行天基空间目标

监视的发展，英国、日本、德国等发达国家也开展

了相关技术的研究。国内对空间碎片的研究起步

较晚，以地面观测为主，近年来才逐步展开基于天

基观测的研究。

空间目标轨道确定分初始轨道确定和轨道

改进两种，本文主要研究了后者。目前，能够观测

到的空间目标数目已经接近２００００个。针对大

批空间目标，考核轨道改进方法的重要指标包括

定轨精度及定轨时效性，而定轨精度与定轨方法、

动力学模型精度、目标的可观测弧段、测轨数据的

精度等因素密切相关。动力学模型误差是制约定

轨精度的重要因素之一，国内外学者广泛采用增

加“过程噪声”参数来补偿动力学模型误差，即简

化动力学模型定轨法，但该方法需要高精度的测

量数据［９１１］，而ＳＢＳＳ测量数据达不到这种要求。

５９３１第６期 　　　　王秀红，等：天基照相机监测空间目标定轨方法及精度分析



美国空间标准与创新中心（ＣｅｎｔｅｒｆｏｒＳｐａｃｅ

ＳｔａｎｄａｒｄｓａｎｄＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ，ＣＳＳＩ）提供的卫星轨道

交会危险评估报告（ＳａｔｅｌｌｉｔｅＯｒｂｉｔａｌＣｏｎｊｕｎｃｔｉｏｎ

ＲｅｐｏｒｔｓｆｏｒＡｓｓｅｓｓｉｎｇＴｈｒｅａｔｅｎｉｎｇＥｎｃｏｕｎｔｅｒｓ

ｉｎＳｐａｃｅ，ＳＯＣＲＡＴＥＳ）基本是利用两个交汇目

标的编目轨道（ＴｗｏｌｉｎｅＥｌｅｍｅｎｔｓ，ＴＬＥ）完成

的［１２］，ＴＬＥ是北美防空司令部（ＮｏｒｔｈＡｍｅｒｉｃａｎ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＤｅｆｅｎｓｅＣｏｍｍａｎｄ，ＮＡＡＤＣ）基于一

般摄动理论生成的空间目标根数体系。目前，公

开的ＴＬＥ是基于ＳＤＰ４／ＳＤＰ８模型，利用地面的

无线电设备及光学设备测量数据得到的。据分

析，低地球轨道（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＬＥＯ）目标的

ＴＬＥ位置误差大于２ｋｍ
［１３］；地球同步轨道（Ｇｅｏ

ｓｔａｔｉｏｎａｒｙＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＧＥＯ）目标的 ＴＬＥ误差

在沿迹方向的分量约为２０～３０ｋｍ，法向分量约

为１０ｋｍ
［１４１５］；椭圆轨道（ＨｉｇｈＥｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙＯｒ

ｂｉｔ，ＨＥＯ）目标的ＴＬＥ误差在沿迹方向的分量约

为３５ｋｍ，法向分量约为２５ｋｍ
［１４１５］。

空间目标主要分布在４００～２０００ｋｍ轨道高

度的低轨道区和３６０００ｋｍ高度的地球同步轨道

区域。如何设计监测平台运行轨道，尽可能最大

限度地探测到这两个区域的空间目标，对天基监

视系统尤为关键。本文分析了太阳同步轨道作为

天基监视轨道的优点，结合目前国外的几种天基

卫星轨道类型，设计了天基监测平台的运行轨道。

由于空间目标的可见情况与有效载荷的视场、可

探测距离，目标与载荷相对运动关系等诸多因素

相关，本文基于３颗不同定点经度的 ＧＥＯ目标

和５颗低地球轨道目标的实际运行轨道分析了目

标的可见情况，结合目前地基光学观测设备的测

轨精度和轨道动力学模型误差，添加了不同的测

轨系统误差、随机误差及一定的动力学模型误差，

并仿真分析了不同轨道高度空间目标的定轨

精度。

２　天基监视卫星对目标观测性分析

　　天基监测系统的重要组成部分包括监测平

台、监测手段等。天基监测系统的监测平台包括

卫星、飞船和空间站；可用于目标特性探测的手段

有光学和雷达两类。与雷达相比，天基光学探测

方式具有探测波长短，目标提取精度高；凝视成

像，帧信息量大，具备多目标实时识别跟踪能力；

易于实现空间小型化；系统能源消耗低，易于空间

应用等诸多优点［５］。因此，本文以可见光探测作

为天基目标监视手段、以卫星为监测平台，论证分

析了天基照相机对不同轨道类型的空间目标１０

天内的观测弧段情况。

２．１　可观测性计算方法

天基照相机对空间目标的可见条件包括几何

可见和光学可见。

２．１．１　几何可见条件

几何可见是指空间目标在相机的视场范围

内，且二者之间的距离小于相机的可探测距离。

如图１所示，犈 是地心，犛是搭载相机的天基平

台，犞 是空间目标，锥型体犔１犛犔２ 为相机的可观

测区域，α为相机视场的半锥顶角，犚为监测平台

的位置矢量，β为天基平台和空间目标连线与圆

锥中线的夹角，ρ为天基监测平台和空间目标间

的距离，犔为相机的有效作用距离。

图１　空间目标几何可见示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｍｅｆｏｒｇｅｏｍｅｔｒｙｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ

由以上分析可见，空间目标几何可见条件为：

β＜α， （１）

ρ＜犔 ． （２）

２．１．２　光学可见条件

光学可见包括两个条件：

（１）目标在地球或月球的阴影区外，即目标

能够被太阳照亮；

（２）目标的背景不能过亮，否则无法识别目

标。

条件（２）需要计算空间目标与相机、空间目标

６９３１ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第２１卷　



与太阳两个矢量的夹角，当该夹角小于某一给定

的角度时，认为满足条件（２）。

阴影包括地影和月影，地影有柱形地影和锥

形地影两种计算方法，本文给出了锥形地影计算

方法，月影计算与此类似［１６］。由于太阳是一个有

效半 径 为 ＝６９６０００ｋｍ 的 球，日 地 距 离 在

１．４９５９７８７×１０８ｋｍ左右，因此真实的地影呈锥

形，另外还存在一定的半影区。

目标在地影本影区的条件为：

狉·ΔＳ＞０

｜αＥ－αＳ｜≥θ
烅
烄

烆 犈犛

． （３）

目标在地影半影区的条件为：

狉·ΔＳ＞０

αＥ＋αＳ＞θ犈犛＞｜αＥ－αＳ
烅
烄

烆 ｜
， （４）

其中：地球的有效半径为犚Ｅ′＝６３７８．１４ｋｍ，狉Ｓ，狉

分别为太阳、空间目标的位置矢量，αＳ 和αＥ 分别

为在卫星上视太阳和视地球的角度，ΔＳ 为目标至

太阳的矢量，θＥＳ为地球目标太阳张角。

变量αＳ＝ｓｉｎ
－１ 犚Ｓ′

Δ（ ）Ｓ ， （５）

变量αＥ＝ｓｉｎ
－１ 犚Ｅ′（ ）狉 ． （６）

２．２　观测弧段仿真分析

２．２．１　仿真条件

２．２．１．１　天基卫星轨道选择

表１给出了几种国外天基空间目标监视卫星

的主要任务与采用的轨道，由于太阳同步轨道与

太阳光的夹角固定，长期运行，观测条件恒定，有

利于系统设计，因此被很多天基监视卫星所选用。

本文仿真选择的监视卫星轨道为高度６６０ｋｍ，降

交点地方时为上午６：３０的太阳同步轨道。

２．２．１．２　相机主要技术指标

考虑了观测相机指向和观测相机对高轨目

标、低轨目标不同的视场指标。太阳、空间目标与

天基星夹角越小，目标在观测相机上的光照越强。

根据目标观测亮度，相机视轴垂直于轨道面，反太

阳方向具有最好的目标观测方向。因此，本文选

定相机平行于轨道法线，反太阳方向，见图２。相

机对高轨目标的观测视场为３°×３°，对低轨目标

的观测视场为１５°×１５°。

图２　相机指向示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｏｆｓｐａｃｅｂａｓｅｄｃａｍｅｒａｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

２．２．１．３　空间目标轨道选择

天基监视系统的任务之一是对 ＧＥＯ目标、

低轨目标进行观测、定轨。本文选择了３颗不同

定点经度的ＧＥＯ目标，５颗低轨目标（３颗国外、

２颗国内）进行观测分析，目标的具体轨道情况如

表２所示。

表１　国外的天基卫星轨道类型

Ｔａｂ．１　Ｏｒｂｉｔｔｙｐｅｓｏｆｏｖｅｒｓｅａｓｓｐａｃｅｂａｓｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

天基卫星 主要任务 轨道类型 定向方式 相机指向 国家

ＳＢＶ／ＭＳＸ ＧＥＯ观测 太阳同步轨道 惯性 卫星＋犡轴 美国

ＳＢＳＳ ＧＥＯ，ＬＥＯ监视 低轨星座，类型未定 未知 星上跟踪支架驱动 美国

ＭＯＳＴ 天文兼深空目标观测 太阳同步轨道 惯性 沿＋犢 轴 加拿大

ＮＥＯＳＳａｔ 小行星，ＧＥＯ观测 低轨，轨道类型未知，太阳同步轨道适合 惯性 沿＋犢 轴 加拿大

２．２．２　仿真结果

表２给出了监视卫星、目标的轨道特性及监

视卫星对目标１０天内的观测弧段统计情况，图３

给出了天基卫星对各目标的观测α角示意图。其

中，α为监视卫星至目标指向与观测相机指向的

夹角，本次仿真中未考虑相机的有效作用距离，表

２给出了仿真过程中的最大作用距离。
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表２　卫星轨道特性及论证结果统计表

Ｔａｂ．２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｆｏｒｏｒｂｉｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓａｎｄｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

空间目标 轨道类型
卫星高

度／ｋｍ

倾角

／（°）

降交点

地方时

定点经度

／（°）

１０天跟

踪弧段

最大作用

距离／ｋｍ

ＧＥＯ１ 地球静止 ３６０００ ０．０００５０ ３０ １０ ４１７２４

ＧＥＯ２ 地球静止 ３６０００ ０．０００５０ ２９２ １０ ４１７０７

ＧＥＯ３ 地球静止 ３６０００ ０．０００５０ １７５ １０ ４１７３２

中国台湾华卫二号 太阳同步 ８８０ ９８．９５７４ ９：５３ １２ ４２２６

ＴＲＡＣＥ 太阳同步 ５６０ ９７．７８０２ １９：１８ ＞１００ ２８４０

美国白云卫星 １１１０ ７０．０１１６３ ＞１２０ ３８２７

中国遥感卫星 太阳同步 ６３０ ９７．７６４０ ５：３６ ５ ３１９１

中国资源卫星 太阳同步 ７７０ ９８．３４６５ ９：５１ １２ ３８３５

图３　监视卫星对不同空间目标的观测弧段示意图

Ｆｉｇ．３　Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ
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２．２．３　仿真结果分析

由表２及图３可见，对于地球同步目标，本文

设计的天基监视卫星轨道几乎每天均有一跟踪弧

段，弧长大约５ｍｉｎ。对于低轨目标，每颗目标的

可见情况完全不同。对于美国的白云卫星和

ＮＡＳＡ的 ＴＲＡＣＥ卫星，每天均有若干次可见

圈，但每次连续跟踪时间较短，从３分钟左右到几

十秒不等；对于中国台湾华卫二号卫星，１０天内

有７天可见，７天中有５天每天可见２圈，另外２

天每天可见１圈；对于中国的遥感卫星，１０天内

只有２天有可见弧段，第１天有３圈可见，第９天

有２圈可见，每圈跟踪时长从十几分钟到半小时

不等；对于中国资源卫星，１０天内有４天可见，每

天均可见３圈，每圈跟踪时长从３分钟到８分钟

不等。

３　轨道确定

　　利用天基测量数据的轨道确定涉及到综合利

用地面监测网对天基监卫星测量以及天基卫星对

目标星测量的天地基联合定轨方法。本文给出了

加权最小二乘轨道估值方法、天基照相机对空间

目标的测量模型，并探讨了多星联合定轨中的技

术难点。

３．１　定轨方法

设狋犻 时刻的观测量为犢犻，状态向量为狓犻，

犌（狓犻，狋犻）是观测数据犢犻对应的真值，有：

犢犻＝犌（狓犻，狋犻）＋ε犻， （７）

式中：ε犻是犢犻的随机噪声，也就是说，实际观测值

犢犻是其真值犌（狓犻，狋犻）和测量噪声ε犻的线性函数。

状态向量满足：

狓＝犉 ， （８）

狓（狋０）＝狓０． （９）

空间目标在狋犻 时刻的状态矢量狓犻 与某历元

狋０ 时刻的状态矢量狓０ 存在某种函数关系：

狓＝Φ（狋，狋０）狓０， （１０）

其中：Φ（狋，狋０）为狋０ 时刻到狋的状态转移矩阵，具

体表达式见参考文献［１６］。

设观测向量对状态变量的偏导数矩阵为：

珦犎＝
犌

狓
狓，则：

　狔＝珦犎狓＋ε＝珦犎Φ（狋，狋０）狓０＋ε＝犎狓０＋ε． （１１）

取“观测数据的误差平方和为最小”作为确定

最佳 估 值 的 判 据，用 式 （１１）建 立 损 耗 函 数

犑（犡
０ ），为：

犑（犡
０ ）＝ε

Ｔ犠ε＝（狔－犎狓０ ）
Ｔ犠（狔－犎狓０ ），（１２）

其中：犠 为加权矩阵

满足最佳估值的条件为：

犑

狓

０

狓^０＝－２犎
Ｔ犠（狔－犎^狓０）＝０． （１３）

即：

（犎Ｔ犠犎）^狓０＝犎
Ｔ犠狔 ． （１４）

则加权最小二乘法的最佳估值：

狓^０＝（犎
Ｔ犠犎）－１犎Ｔ犠狔 ． （１５）

３．２　测量模型

光学设备的测轨数据类型包括轴系测角资料

方位角犃、俯仰角犈和天文测角资料赤经α、赤纬

数据δ两类。天文资料的获取是指利用星载相机

在凝视成像模式下拍摄系列星图，提取星点和匹

配星图，计算得到相机的姿态矩阵，再结合目标在

相机ＣＣＤ面上的坐标位置，便可获取目标相对恒

星的位置信息。和轴系测轨数据获取相比，天文

资料的获取对卫星姿态控制和视轴指向精度的要

求较低，可以利用恒星匹配和姿态确定实时得到

星载相机姿态，从而保证空间目标有较高的定位

精度。因此，本文给出了观测资料为天文数据（α，

δ）的测量模型和偏导数矩阵。设天基监测卫星和

空间目标在Ｊ２０００．０惯性系中的位置矢量分别为

犚狊，犚狏，空间目标在天基监测卫星本体坐标系中的

位置分量为（犡′，犢′，犣′），卫星本体坐标系的定义

及转换方法见文献［１６］。则有：

犡′

犢′

熿

燀

燄

燅犣′

＝ρ

ｃｏｓαｃｏｓδ

ｓｉｎαｃｏｓδ

ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅δ

， （１６）

其中：ρ为天基卫星与空间目标之间的距离，α和

δ分别为空间目标的赤经和赤纬，设赤经赤纬的

测量误差分别为ξα，ξδ，则测量方程为：

αｄ＝ａｒｃｔａｎ（
犡′
犢′
）＋ξα， （１７）

δｄ＝ａｒｃｓｉｎ（
犣′

犡′２＋犢′２＋犣′槡
２
）＋ξδ． （１８）

αｄ和δｄ是天基卫星上的ＣＣＤ相机照相计算

得到的空间目标的赤经和赤纬，观测量（α，δ）对状
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态变量（犡′，犢′，犣′）的偏导数分别见式（１９）、

（２０）。

　　　　　

α
犡′

＝
１

ρｃｏｓδ
ｓｉｎα

α
犢′
＝
１

ρｃｏｓδ
ｃｏｓα

α
犣′

烅

烄

烆
＝０

， （１９）

　　　　　

δ
犡′

＝－
１

ρ
ｃｏｓαｓｉｎδ

δ
犢′
＝－

１

ρ
ｓｉｎαｓｉｎδ

δ
犣′
＝
１

ρ
ｃｏｓ

烅

烄

烆
δ

， （２０）

３．３　技术难点

本文分析了多星联合定轨中的技术难点，为：

（１）测轨数据类型多，精度差异大，用加权最

小二乘估值方法进行轨道确定时，加权系数的选

择对定轨精度至关重要。

（２）观测量与空间目标和监视卫星位置同时

相关。某些待解参数与单颗卫星相关，如光压反

射系数；某些参数与两颗卫星均相关，如测量数据

误差。

（３）多星联合定轨中，涉及到的待求解参数

多。利用长弧度测轨数据定轨时，数值方法的积

分时间长，因此定轨的时效性很关键。

４　定轨精度仿真及分析

　　本文采用２．２．１节设计的天基监测卫星轨

道，结合２．２．２节天基监视卫星对目标观测弧段

论证分析结果，对不同高度的目标卫星进行了定

轨精度仿真分析，选取的力学模型见表３。

表３　力学模型表

Ｔａｂ．３　Ｔａｂｌｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌ

　　项目 　　模型

地球重力场 ＪＧＭ３（７０×７０）

地球自转参数 ＩＥＲＳＢｕｌｌｅｔｉｎＢ

大气阻力 Ｄｔｍ９４、Ｍｓｉｓ８６

第３体引力 ＤＥ２００／ＪＰＬ

地球固体潮 ＩＥＲＳ９６

海潮 ＣＳＲ３．０

太阳直接辐射压 固定面积

地球反照辐射 固定面积

目标卫星的高度分别为３００，５００，１０００和

３６０００ｋｍ，地球同步卫星的可见弧段取５分钟／

天。由于近地卫星每天的可见弧段与该卫星的轨

道特性密切相关，对近地卫星的可观测弧段先取

７分钟／２天，定轨弧长为６天，测量资料类型为（α，

δ）。为了更接近真实情况，本文对仿真数据分别加

了１，３，５，１０和３０″的系统差和随机差，并考虑了

５０％的光压模型误差，将各种误差情况下的计算结

果和标准星历相比较，可以得到各种误差情况下的

定轨精度，结果见表４。其中，犆ｄ为大气阻尼系数、

犛ｒｐ为光压反射系数。根据２．２．２节的仿真结果，

由于个别近地卫星有１０分钟／天的跟踪弧段，本

文对４种不同高度的卫星分别进行仿真计算，采

用３天的数据进行定轨，分析定轨精度，结果见表

５。对比表４和表５可知，利用１０分钟／天的定轨

结果优于７分钟／２天的定轨结果。

表４　位置误差统计表（７分钟／两天）

Ｔａｂ．４　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｆｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ（７ｍｉｎｕｔｅｓ／２ｄａｙｓ）

测量

误差／（″）

系统差 随机差

力模型

误差

仿真 定轨

不同高度卫星的位置误差／ｍ

犺＝３００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝５００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝１０００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝３６０００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

１ １ ２４５ ５４３ １２０ ３４１ ６１ ９６ ６３３４ ９９８２

３ ３ 犆ｄ＝２ 解大气 ３５３ ７７３ ２８６ ４９８ １８３ ２８６ ２１４２５３３６８４

５ ５ 犛ｒｐ＝１．２ 犛ｒｐ＝０．６ ４９４ １００７ ３５５ ６６４ ３０５ ４７５ ３５８４１５６３４６

１０ １０ Ｄｔｍ９４ Ｍｓｉｓ８６ ８８４ １５９６ ７１３ １２５４ ６１７ ９４９ ７７１２７１２１２１０

３０ ３０ ２５１２ ４４８４ １０７０ １５４９ １８３３ ２８４６ — —
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表５　位置误差统计表（１０分钟／天）

Ｔａｂ．５　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｆｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ（１０ｍｉｎｕｔｅｓ／ｄａｙ）

测量

误差／（″）

系统差 随机差

力模型

误差

仿真 定轨

不同高度卫星的位置误差／ｍ

犺＝３００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝５００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝１０００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

犺＝３６０００ｋｍ

ＲＭＳ 最大

１ １
犆ｄ＝２ 解大气

２０２ ７４７ １０８ ２６１ ４２ ５７ １５７０ ２２６３

３ ３
犛ｒｐ＝１．２ 犛ｒｐ＝０．６

２４２ ７９５ １５９ ３６５ １２６ １７５ ４４９８ ６４３９

５ ５
Ｄｔｍ９４ Ｍｓｉｓ８６

２９１ ８４１ ２２７ ４７４ ２１０ ２９３ ７４５７１０６４７

１０ １０ ４３９ １０２７ ４１５ ７５４ ４２０ ５８８ １４８６５２１１８０

　　由以上定轨精度统计结果可见，采用６天

７分钟／２天的天基光学测轨数据定轨，若测量数

据添加３０＂的误差和５０％的动力学模型误差，对

于低轨空间目标，位置误差ＲＭＳ小于２．６ｋｍ，最

大值小于４．５ｋｍ，和美国公布的编目根数精度相

当［１３］；若采用１０分钟／天的测轨数据，误差更小，

均可满足编目要求。根据表５中的统计结果，对

于高度为３６０００ｋｍ的ＧＥＯ空间目标，若测量数

据添加１０″的误差和５０％的动力学模型误差，位

置误差ＲＭＳ小于１５ｋｍ，最大值小于２１．２ｋｍ，

据统计分析［１４１５］，美国 ＧＥＯ目标编目根数误差

在３０～４０ｋｍ，因此该结果在编目精度范围内。

对于表４中ＧＥＯ目标，若采用５分钟／天添加１０″

的测量数据误差和５０％的动力学模型误差，位置

最大误差超过１２１ｋｍ，由于天基光学照相机的测

量误差有可能大于１０″，这将导致定轨误差更大，

超出编目精度要求。本文的仿真结果中，通过参

数求解可消除部分动力学模型误差，因此，测轨数

据的分布及精度是影响轨道精度的主要因素，其

中测角误差从１～３０″。目前，国际科学观测网

（ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃ Ｏｂｓｅｒｖｉｎｇ Ｎｅｔ

ｗｏｒｋ，ＩＳＯＮ）的地面光学测量精度优于１″
［１７］，本

文若采用高精度的测轨数据定轨，轨道精度将大

幅度提高。

５　结　论

　　本文研究了天基照相机监测空间目标的可观

测性计算方法，分析了太阳同步轨道作为天基监

视轨道的优点，结合目前国外的几种天基卫星轨

道类型，设计了天基卫星轨道。在此基础上，仿真

分析了不同轨道类型空间目标的可见观测弧段。

仿真分析显示，用高度６６０ｋｍ的太阳同步轨道

天基照相机监测地球同步轨道上的空间目标，每

天均有可见圈次，平均每圈５ｍｉｎ左右；监测近地

轨道目标，则可见情况差别较大，这与天基卫星及

目标的轨道形状、二者在空间的瞬时位置几何关

系、二者的姿态、目标尺寸的大小、星等、有效载荷

的观测能力等诸多因素相关。研究了利用天基照

相机监测空间目标的轨道确定方法，建立了天基

照相机监测空间目标的测量模型，推导了观测量

对状态变量的偏导数，探讨了天地基联合定轨的

技术难点，仿真分析了不同情况下空间目标的定

轨精度。分析结果表明，对于近地轨道空间目标，

采用６天７分钟／２天的天基光学测轨数据定轨，

若测轨精度优于３０″，动力学模型误差小于５０％，

则定轨精度在美国编目轨道精度范围内。对于地

球同步轨道上的空间目标，采用１０分钟／天的天

基光学测轨数据定轨，若测轨精度优于１０″，动力

学模型误差小于５０％，则定轨精度在美国编目轨

道精度范围内。由此表明，天基照相机跟踪具有

能耗低、精度高以及易于实现小型化等方面的优

势，是观测中小尺寸空间目标的有效手段。
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