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单站车载光电跟踪设备预测卫星轨道的误差修正
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摘要:针对车载跟瞄设备对低轨卫星进行跟踪时,采用传统的卫星轨道双行根数预报数据精度较低,而且在跟踪过程中

遇到云雾遮蔽或天顶跟踪盲区时易发生目标丢失现象, 提出利用单站车载跟瞄设备获得的实测数据, 基于改进的拉普拉

斯轨道预测方法对卫星轨道进行预测。考虑预测模型、测量轴系和坐标变换等多种原因造成的预测误差, 讨论了减少误

差的方法,并采用插值方法对预测偏差进行了误差修正,获得了较高精度的引导值。实验数据表明, 对轨道数据进行 7 s

外推后,方位和俯仰预测精度可由双行根数预报的 3 左右提高到 10 量级, 解决了卫星穿云或过天顶盲区时的稳定捕获

跟踪问题。
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Error correction of satellite orbit predicted by

vehicle-borne tracking and position device
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Abstract: When a vehicle-borne t racking and position dev ice is used to t rack a Low Earth Or bit ( LEO)

satel lite, the obtained predict ion data of the satellite orbit by the t radit ional satellite t racking sof tw are

usually show a low er predict ion accur acy. M eanwhile, the targ et is missed easily because o f the cloud

or zenith blind zones during the target tr acking. T o improve the satel lite orbit predict ion, this paper

presents a new method which uses the improved Laplace method to predict satellite orbits based on the

measured data by the vehicle-borne t racking and posit ion device. In considerat ion of the predict ion er-

r ors come fr om the prediction model, measuring ax is and the coordinate transfer, it proposes an inter-

polat ion method to cor rect the er ror betw een predicted value and actual measured value and to obtain a

higher accuracy direct ion value. The test ing data show the accuracy of predicted data has increased

from 3 to 10 in azimuth and elev at ion w hen the data ar e ex trapolated to 7 s, w hich r ealizes the stable



satel lite t racking in the cloud or zenith blind zones.
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1 引 言

随着航空航天技术的不断进步, 低轨卫星在

军事侦察、资源勘测、灾害预防等多种领域的应用

得到了快速的发展, 对于这些低轨卫星的跟踪测

量, 以及卫星维护、控制也成为了相关研究的重

点。光电跟踪系统由于具有高精度跟踪能力是完

成轨道跟踪的重要设备,而车载光测设备因为具

有较好的机动性, 在低轨卫星测量中得到了越来

越多的应用。

单站车载光电设备对卫星跟踪时,首先利用

卫星轨道的双行根数,采用ST K软件对卫星轨道

进行预报,在低仰角时对低轨卫星进行搜索捕获,

一旦卫星进入视场即转入自动跟踪。在对卫星跟

踪过程中,为避免遇到云或天顶盲区目标丢失,需

要对卫星轨迹进行预测, 以进行高精度数学引导。

本文提出了利用单站车载光电跟踪设备获得

的实测数据,采用改进的拉普拉斯法对卫星轨道

进行预测的方法。由于存在预测模型、测量设备

轴系和坐标转换等多种原因造成的误差,本文还

对如何减小预测误差进行了探讨; 利用线性插值

的方法,对预测偏差进行外推预测,获得较高精度

的引导值,解决了卫星穿云或天顶盲区时的稳定

捕获跟踪问题。

2 改进的拉普拉斯轨道预测方法

卫星轨道预测即卫星初始轨道确定,是利用

较短时间内的观测资料,采用二体运动的基本公

式,计算出某时刻的卫星轨道位置。在卫星轨道

预测应用中,由于考虑了卫星运动特点,航天器轨

道确定方法具有较高的预测精度。

采用光学设备观测资料, 虽然能获得较准确

的目标测角信息, 但不能获得目标的距离及其距

离变化率信息。拉普拉斯方法 [ 1-2]可根据三次或

多次的目标测量资料, 借助于几何条件和力学条

件,确定历元时刻卫星的位置矢量和速度矢量,从

而确定卫星轨道根数。该方法理论上对卫星运行

弧段没有特殊要求, 尤其是消去斜距的特点, 可使

计算简单。

改进的拉普拉斯方法是根据多次对卫星的测

量结果,将卫星位置矢量 r( t)利用 T ay lor 级数展

开为公式(1)的形式:

r( t )= r0+ r0 t+
1
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通过理论推导可将式(1)转换成下述形式

r( t) = F( r0 , r 0) r0+ G( r 0 , r 0) r0 , (2)

即,

x= F ( r0 , r0 , t) x 0+ G( r0 , r0 , t) x 0

y= F( r0 , r 0 , t) y 0+ G( r 0 , r 0 , t ) y 0

z= F3( r 0 , r 0 , t ) z 0+ G3( r 0 , r 0 , t ) z 0

, (3)

其中, F, F3 , G , G3 内容可参见文献[ 3-4]。设目

标在地平坐标系中坐标为 ( R, A , E ) , 则在

J2000. 0惯性坐标系下有

X

Y

Z

= R

X

Y

Z

+

X 0

Y 0

Z0

. (4)

其中, (X Y Z)与( X 0 Y 0 Z0)分别为测

站到卫星的观测矢量和测站坐标分量。通过联立

式(3)和式(4) ,可得下述基本方程

Fx Y+ Gx 0 Y- Fy 0X- Gy 0X= X 0Y- Y 0X

Fy Z+ Gy 0Z- F3z 0 Y- G3z 0Y= Y0 Z- Z0Y

Fx Z+ Gx 0 Z- F3z 0X- G3z 0X= X 0 Y- Y 0X

, (5)

给出初始条件

F= 1, G= t, F3= F , G3= G ,

利用上述方程,通过代入多次采样点,构造超定方

程组。利用最小二乘法进行迭代, 求出 r0 ( x 0 , y 0 ,

z 0) , r 0( x 0 , y 0 , z 0)。从式(4) , ( 5)可知, 在较短弧

段条件下, r0 ( x 0 , y 0 , z 0 )的系数中包含 G 和 G 3 ,

t= t- t0 较小, 将影响到 r0 ( x 0 , y 0 , z 0 )求解精

度。因此,测量数据点的选择,应在测量条件允许

的情况下,尽量加大步长。

3 拉格朗日插值方法

考虑通过 n+ 1 个点, ( x i , f ( x i ) ) ( i = 0, 1,

, n)的插值多项式 Ln( x ) ,使
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L n( x i )= f ( x i ) , i= 0, 1, , n , (6)

用插值基函数方法可得

L n( x ) =

n

i = 0
l i ( x ) f ( x i ) . (7)

其中

li ( x)=
( x- x 0) ( x- x i- 1) ( x- x i+ 1) ( x- x n)

( x i- x 0) ( x i- x i- 1) ( x i- x i+ 1) ( x i- x n)
,

i= 0, 1, , n (8)

称为关于 x 0 , x 1 , , x n 的 n 次插值基函数,它满

足条件:

l i ( x j )=
1, j = i

0, j i
, i, j = 0, 1, n , (9)

显然式( 7)得到的插值多项式 L n ( x ) 满足条件

(6) , 则称 Ln ( x )为 Lag range(拉格朗日)插值多项

式。

4 实验结果分析

选取某车载跟瞄设备对某卫星的测量数据的

6个采样点作为预测初值,采样数据如表 1所示。

表 1 跟踪测量数据

Tab. 1 M easurement dat a

时间/ s 方位/ ( ) 俯仰/ ( )

2 138. 340 040 56. 245 144

8 134. 720 290 59. 329 836

18 126. 306 983 64. 506 555

28 113. 164 970 69. 260 770

38 93. 026 795 72. 606 844

48 67. 453 741 73. 238 114

轴系误差影响[ 7-10] 中, 照准轴误差、垂直轴倾

斜误差和水平轴误差对方位角均产生影响,但仅

有垂直轴倾斜误差对俯仰角产生影响, 照准轴误

差和水平轴误差对俯仰角的影响可忽略。轴系误

差对方位角和俯仰角的影响如式( 10) , ( 11)所示。

A = V sin( A H- A M ) + b tan EM +

( sec EM - 1) C , (10)

E = Vcos ( A H- AM ) . (11)

式中 A 为三轴误差引起的方位误差, E 为三轴误

差引起的俯仰误差, V 为垂直轴倾斜误差, A H 为

垂直轴倾斜方向, A M 为被测目标方位角, EM 为

被测目标俯仰角, C 为视轴误差, b 为水平轴倾斜

误差。

在考虑 J2摄动项影响、光测设备三轴误差以

及脱靶量误差影响后, 利用改进的拉普拉斯方法

进行轨道预测,预测结果如图 1上方曲线所示。

由图 1可以知道,预测误差随着时间的推移

不断增大,预测偏差存在单调增加特性。误差形

成的原因主要是预测模型、测量设备轴系影响和

坐标转换等多种原因造成的误差, 以及车载光电

跟踪设备基座不稳定造成误差。由于存在随机误

差, 直接消除上述误差非常困难, 为减小预测误

差,本文利用拉格朗日插值方法对预测偏差进行

外插预测,利用得到的预测偏差对预测值进行修

正,来提高预测精度。外插运算时采用线性插值,

利用插值方法对预测偏差进行修正后的结果如图

1下方曲线所示, 预测结果分析如表 2所示。
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表 2 预测结果分析表

T ab. 2 Analy sis on results ( ")

最大值 最小值 均值 标准差

方位修正前 171. 527 6 43. 271 3 106. 645 5 45. 813 6

方位修正后 - 21. 767 6 3. 040 5 - 6. 372 10. 382 4

俯仰修正前 131. 314 2 32. 311 7 79. 678 8 36. 529 2

俯仰修正后 8. 000 8 - 1. 219 1 0. 600 12 4. 741 2

表 2数据分析结果表明, 利用外插获得的预

测偏差数据对轨道预测值进行修正, 进一步提高

了预测精度。由于具备了获得卫星运行弧段高精

度轨道预测数据的手段,遇到目标穿云以及进入

高仰角区域无法正常进行自动跟踪时, 采用本文

方法对目标轨道进行预测和数学引导跟踪,可获

得比较满意的结果。

5 结 论

对低轨卫星进行跟踪时采用双行根数预报数

据精度较低,对沿迹方向为 1 km ,垂迹方向约为

100 m 的 600 km 轨道卫星来说,沿迹方向偏差约

为 3. 4 。本文提出了采用改进的拉普拉斯轨道

预测方法实时预测卫星轨道与利用插值的方法对

预测偏差进行外插修正的综合处理方法,该方法

算法简洁、预测数据准确。对某车载跟瞄设备实

时跟踪获得的 6 组数据进行 7 s 数据预测及修

正,可将卫星引导数据均方误差降低到 10 量级,

对地平式光电跟踪系统来说有效解决了卫星穿云

和过顶时无法自动跟踪的问题。下一步研究的工

作重点是进一步减少对卫星轨道的预测误差。
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下期预告

脉冲诱导放电气体激光器

A. M . Razhev, D. S. Churkin

(俄罗斯科学院 西伯利亚分院 激光物理所)

研究了诱导圆筒放电作为一种新放电方法实现的可能性,这一放电方法使用原子和分子不同的能

量传递模式泵浦气体激光器, 具有不同的实现粒子数反转机理。成功研制了气体中的脉冲诱导圆筒放

电(脉冲感应耦合等离子体)激励系统, 并对其进行了实验研究。第一次实现了基于原子和分子不同传

能模式的四脉冲诱导激光器。脉冲感应激光器的激励特性是光束发散角小, 不同脉冲间的非稳定性在

1%以内。研制出了基于 F 原子电子传能模式的红色激光器, 这一激光器使用脉冲感应圆筒放电。通

过在 2 667~ 46 655 Pa气压下激励 He– F2 ( N F3 , SF 6 ) 混合气获得了在 624~ 755 nm 的8种波长的输

出。FI 激光器的脉冲能量是 2. 6 mJ,脉冲持续时间是 80 ns, 光束发散角是 0. 4 m rad。研制出了基于基

态 CO 2 分子能量传递的波长为 10. 6 m 的远红外激光器。这一感应激光器在脉冲持续时间( FWHM)

为 160 s时,获得的最大能量是152 mJ。第一次研制出了近远红外区的基于氢气分子中电子能量传递

的脉冲感应放电氢气激光器, 激射谱线为 0. 835 m, 0. 89 m, 1. 116 m 和 1. 122 m。脉冲持续时间

为20 ns时获得的脉冲峰值功率为11 kW。研制成功了波长为 337. 1 nm 和357. 7 nm 的基于自限制电

子传能过程 C
3
u B

3
g 的脉冲感应紫外氮气激光器。在低压为 133. 3 Pa的感应氮气激光器中获得的最大

能量输出为4. 5 mJ。峰值功率为 300 kW,脉冲持续时间为( 15 1) ns。测得的感应氮气激光器的光束

发散角为 0. 3 m rad。
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