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空间碎片轨道协方差传播及其动态校正
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摘　要：轨道误差传播研究在空间碰撞风险分析、任务规划等空间态势感知领域具有重要作用。轨道误差常

用误差协方差矩阵表达，其传播方式主要有线性传播模型与非线性传播模型两种。线性传播模型通过状态转

移矩阵外推初始协方差矩阵，计算快速，但因将高度非线性化的轨道动力学问题线性化描述，导致传播精度随

时间快速降低。非线性传播模型精度高但计算慢，难以进行大规模碎片群的轨道误差传播。在轨道误差传播

特性分析的基础上，提出了一种获得较为真实的空间碎片轨道预报误差的方法，分３步进行：初始协方差矩阵

的构建、初始轨道协方差线性传播以及基于实测数据对轨道预报协方差的动态校正。经大量案例统计分析，

结果表明，校正后的轨道预报协方差，相较于线性传播结果，精度提高了６０％以上，可服务于空间碰撞风险分

析等高精度空间任务。
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　　目前，约２３０００个空间目标被美国空间监视

网（ＳｐａｃｅＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅＮｅｔｗｏｒｋ，ＳＳＮ）常规性跟

踪。北美防空司令部（ＮｏｒｔｈＡｍｅｒｉｃａｎＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＤｅｆｅｎｓｅＣｏｍｍａｎｄ，ＮＯＲＡＤ）维护的空间

目标数据库已编目的非机密目标有１８９２２个，其

中各类工作卫星约占６％
［１］。这些目标中，低轨

目标绝大部分直径大于１０ｃｍ，地球同步轨道目

标直径大于１ｍ。此外，１～１０ｃｍ 尺寸的碎片估

计在５０万个以上。

空间碎片已给航天器的安全运行带来现实威

胁。２００９年２月１０日，美国通信卫星铱星３３与

俄罗斯失效卫星宇宙２２５１相撞，这是首次有工作

卫星被碎片摧毁［２］。更为严峻的是，空间活动受

到的碎片撞击威胁持续增加。截至２０１６年，国际

空间站为躲避碎片撞击，已进行至少２４次机动规

避［３］；仅在２０１４年，我国１７０余颗在轨卫星红色

预警次数多达５４次，这一数字在２０１５年陡增至

８７次，１００ｍ以内危险交会约３０次／ａ
［４］。

尽管各航天大国大力推进空间监测设施及系

统建设以监测和管理碎片，仍不能很好地避免空

间碰撞事件，其中一个重要原因是缺少对未来一

段时间内碎片轨道状态及其误差的快速准确的了

解。ＮＯＲＡＤ编目库仅提供编目目标的轨道平根

数———二行参数（ｔｗｏｌｉｎｅｅｌｅｍｅｎｔｓ，ＴＬＥ），并不

包含其精度或协方差信息［５］。轨道预报状态及其

误差（或精度）信息作为空间态势感知的基础信

息，是进行可靠碰撞预警的前提与保障，前者用于

接近分析，后者用于碰撞概率计算。进行快速高

精度的轨道误差传播，以提供及时可靠的碰撞预

警，成为空间态势感知领域的紧迫研究课题。

从轨道力学角度出发，完整的轨道信息包含

轨道状态（位置／速度或轨道根数）及其误差信

息［６］。其中，误差信息用于描述轨道状态的不确

定性或精度，常用协方差矩阵表示。相应地，完整

的轨道传播（预报）应包含轨道状态传播与轨道误

差传播两部分。为论述方便，分别定义轨道预报

误差（ｅｒｒｏｒｏｆｐｒｏｐａｇａｔｅｄｏｒｂｉｔ，ＥＰＯ）和协方差

预报误差（ｅｒｒｏｒｏｆｐｒｏｐａｇａｔｅｄｏｒｂｉｔｃｏｖａｒｉａｎｃｅ，

ＥＰＯＣ）。ＥＰＯ描述了未来一段时间轨道状态真

值的散落范围，轨道状态真值以很高的概率落在

以轨道预报状态为中心、轨道预报协方差矩阵确

定的误差椭球形成的空间管道内。ＥＰＯＣ描述了
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预报的轨道协方差的精度，即预报协方差与真实

协方差之间的差异。理论上讲，轨道状态预报被

视为一个确定性问题，通过数值、解析或半解析轨

道理论可以获得任意时刻的轨道状态。对于轨道

误差传播而言，每个空间目标轨道状态的初始协

方差矩阵都应在轨道估计中确定，进而通过状态

转移矩阵进行传播，获得与预报时刻轨道状态相

应的协方差。然而，由于轨道动力学模型的高度

非线性，一般无法得到严密解析形式的状态转移

矩阵。利用线性模型进行轨道协方差矩阵传播

时，由于非线性方程的线性化，传播获得的协方差

的保真性随着时间的推移快速降低［７］，这是因为

预报的协方差会从初始的高斯型快速演变为非高

斯型，此时协方差矩阵一般不能较好地描述

ＥＰＯ。而非线性误差传播能用解析手段传播误

差，正引起更多关注。但非线性传播模型，如非线

性蒙特卡洛模拟［８］，精度高但计算极慢，仅适用于

少量受控的、重点监测的航天器的轨道误差传播，

难以对大规模碎片的轨道误差批量预报。

轨道误差传播的前提是初始轨道误差的准确

确定。现有文献中，初始轨道误差常假设为服从

高斯分布的对角型矩阵，这样的表示通常过于乐

观，且各分量之间的关系也与实际情形不符［６，９］。

更加准确的初始协方差应从轨道估计过程中产

生。然而，由于轨道观测误差、动力学模型误差等

的客观存在，利用带有误差的观测数据进行轨道

确定，只能得到轨道的某种最优估值；经轨道确

定，得到初始时刻的轨道状态及其误差协方差矩

阵；经轨道预报，得到未来任意时刻的轨道状态预

报值及其协方差预报值。

空间碎片轨道确定与预报有其特殊性。空间

碎片属于非合作目标，很难进行精密观测；跟踪设

施严重不足且分布畸形，导致碎片观测数据较为

稀疏；大多数碎片弹道系数或面质比参数完全未

知，或已知但误差极大，严重制约着空间碎片轨道

确定与预报的精度［１０１１］。

利用稀疏跟踪数据确定的空间碎片协方差虽

然能反映轨道确定的精度，但经验表明该结果往

往过于乐观。因此，本文在轨道误差传播特性分

析的基础上，提出一种更加实用的、基于实测数据

动态校正轨道预报协方差的方法。该方法首先确

定稀疏数据条件下的空间碎片轨道，获得初始轨

道状态和与之对应的协方差矩阵；然后基于线性

传播模型，对初始协方差向前、向后快速传播；最

后利用实测数据对轨道预报协方差的变化趋势进

行动态校正。

１　真实环境下的轨道误差特性分析

１．１　理论阐述

空间目标轨道误差来源于轨道观测、轨道确

定和轨道预报各个环节。进行轨道及其误差传播

时，误差源主要包括初值误差和模型误差。由于

轨道观测误差的存在，经数据处理后获得的初始

时刻的轨道状态必然含有误差，称之为初始轨道

误差。这样，初始轨道传播至某历元时，获得的轨

道也将含误差，即ＥＰＯ。并且，由于模型的不精

确，ＥＰＯ量级将随传播时间的推移而逐渐增大。

实际上，即使初始轨道无误差，模型误差也会产生

ＥＰＯ。典型的模型误差包括大气质量密度模型误

差和面质比参数误差。

轨道误差的传播与模型误差的影响是一个相

互耦合的过程，两者彼此影响，导致轨道误差特性

分析是一个较复杂的问题。在碎片ＥＰＯ分析时，

通常将二者之间的相互影响解耦分析，即在分析

碎片初始轨道误差传播特性时，认为模型是准确

的，这是本节轨道误差分析实验的一个前提。

实验利用Ｃｏｗｅｌｌ数值积分器进行轨道状态

的精密传播。积分器初始轨道输入状态为参考轨

道某一历元的轨道位置和速度。轨道预报精度采

用位置误差的均方根（ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）来

评定，即：

ＲＭＳｐｏｓｉｔｉｏｎ＝
１

狀∑
狀

犻＝１

犡犻，ｐｒｏｐａｇａｔｅｄ－犡犻，ｔｒｕｅ（ ）
槡

２

（１）

式中，狀为历元个数，轨道预报时每１８０ｓ输出一

个轨道状态；犡ｔｒｕｅ为轨道位置真值；犡ｐｒｏｐａｇａｔｅｄ为轨

道位置预报值。

轨道传播时将顾及主要的摄动力影响，包括

地球非球形引力、日月和行星等第三体引力、大气

阻力、太阳光压、海潮和固体潮、地球辐射压、相对

论效应等。地球重力场模型采用ＪＧＭ３７０×７０，

计算大气阻力和太阳光压时，大气阻力系数犆犇为

２．２，太阳光压系数犆犚为１．１，目标面质比信息需

事先估计或查询得到，大气质量密度模型采用

ＭＳＩＳＥ８６模型，并利用ＤＥ４０６行星星历计算行

星位置。

１．２　初始轨道误差传播特性分析

实验选取３个低轨卫星进行轨道误差传播特

性分析，分别为 ＧＲＡＣＥＡ（近地点高度 ４８５

ｋｍ）、ＳＡＣＣ（近地点高度６９８ｋｍ）、ＨＹ２Ａ（近地

点高度９７１ｋｍ）。它们的精密轨道均来源于全球

０４１２
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导航卫星系统精密定轨结果，位置精度在ｃｍ级。

选取精密轨道某一历元的轨道状态，作为

Ｃｏｗｅｌｌ数值积分器的初始输入，分别向前（未

来）、向后（过去）传播７ｄ。为模拟真实的空间碎

片轨道误差传播场景，需要对初始轨道状态进行

降精度处理，即在初始轨道状态中添加随机误差，

生成含有误差的初始轨道状态。初始误差选择在

开普勒轨道根数域（犪，犲，犻，Ω，狑，犕）中添加，犪

为轨道半长轴，犲为偏心率，犻为倾角，Ω为升交点

赤经，狑为近地点辐角，犕 为平近点角。实验设

定６种初始轨道误差情形，具体为：

１）Ｃａｓｅ０：初始轨道状态无误差。

２）Ｃａｓｅ１：犪误差为１．０ｍ；犲误差为１％犲；犻、

Ω、狑、犕 误差均为２″。

３）Ｃａｓｅ２：犪误差为２．０ｍ；犲误差为２％犲；犻、

Ω、狑、犕 误差均为４″。

４）Ｃａｓｅ３：犪误差为３．０ｍ；犲误差为３％犲；犻、

Ω、狑、犕 误差均为６″。

５）Ｃａｓｅ４：犪误差为４．０ｍ；犲误差为４％犲；犻、

Ω、狑、犕 误差均为８″。

６）Ｃａｓｅ５：犪误差为５．０ｍ；犲误差为５％犲；犻、

Ω、狑、犕 误差均为１０″。

考虑到低轨目标受大气阻力影响较为严重，

沿迹轨道误差较为突出，且随时间快速增加，可针

对沿迹误差展开误差传播特性分析。同一初始轨

道状态向前、向后传播７ｄ的沿迹ＥＰＯ见图１、

图２和图３。

图１　ＧＲＡＣＥＡ向前、向后传播７ｄ的沿迹ＥＰＯ

Ｆｉｇ．１　ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋＥＰＯｏｖｅｒｔｈｅ７ｄＦｏｒｗａｒｄａｎｄ

ＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｏｒＧＲＡＣＥＡ

图２　ＳＡＣＣ向前、向后传播７ｄ的沿迹ＥＰＯ

Ｆｉｇ．２　ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋＥＰＯｏｖｅｒｔｈｅ７ｄＦｏｒｗａｒｄａｎｄ

ＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｏｒＳＡＣＣ

图３　ＨＹ２Ａ向前、向后传播７ｄ的沿迹ＥＰＯ

Ｆｉｇ．３　ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋＥＰＯｏｖｅｒｔｈｅ７ｄＦｏｒｗａｒｄａｎｄ

ＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｏｒＨＹ２Ａ

　　由图１至图３得出一个基本结论：基于同一

初始轨道状态和相同的预报模型，向前预报与向

后传播的ＥＰＯ具有基本相同的分布特性，尤其是

在误差量级上保持一致。以 ＧＲＡＣＥＡ 为例，

Ｃａｓｅ０时，向前、向后７ｄ传播的最大沿迹ＥＰＯ

（绝对值）分别为１６２４．６ｍ、２００９．４ｍ；Ｃａｓｅ５时

分别为４０８５．９ｍ、４４７６．２ｍ。ＳＡＣＣ与ＨＹ２Ａ

向前、向后７ｄ传播的沿迹ＥＰＯ表现出相同的增

长和分布特性。

上述结论还可以通过向前、向后７ｄ传播的

轨道位置预报误差ＲＭＳ进行验证，见表１。可以

看出，同一轨道状态，不论其误差大小，向前、向后

传播７ｄ的轨道位置精度仅相差几十米，保持在

同一数量级。该结论也是本文轨道误差传播的动

态校正方法的重要前提。

表１　向前（＋）、向后（－）７犱传播的轨道位置误差犚犕犛／ｍ

Ｔａｂ．１　ＲＭＳＶａｌｕｅｓｏｆｔｈｅＰｏｓｉｔｉｏｎＥｒｒｏｒｓＯｖｅｒ７ｄＦｏｒｗａｒｄａｎｄＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ／ｍ

卫星
Ｃａｓｅ０ Ｃａｓｅ１ Ｃａｓｅ２ Ｃａｓｅ３ Ｃａｓｅ４ Ｃａｓｅ５

－ ＋ － ＋ － ＋ － ＋ － ＋ － ＋

ＧＲＡＣＥＡ ５５５．８ ５５０．９ ７０８．３ ６６６．２ ９１３．１ ９５３．７ １１４２．３ １０７６．２ １３８３．９ １３１６．２ １６３２．４ １５６５．６

ＳＡＣＣ ５０．２ ４３．７ ３２５．２ ３３１．６ ６５２．７ ６６３．０ ９８１．５ ９９５．３ １３１０．６ １３２７．８ １６３９．９ １６６０．５

ＨＹ２Ａ ３２．４ １２．４ ３４９．３ ３５７．２ ６８１．０ ７０７．６ １０１３．０ １０５８．０ １３４５．２ １４０８．５ １６７７．４ １７５９．０
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２　稀疏数据条件下的空间碎片轨道

初始协方差构建

　　轨道确定是利用带有误差的观测数据通过某

种最优估计方法，获得与观测值最佳拟合的轨道

状态的过程。因此，轨道确定与预报精度很大程

度上取决于观测值的精度、数量和分布。在不考

虑系统误差的基础上，观测误差具有随机性，估计

所得的轨道状态的均值和协方差定义了一个最可

能包含真实轨道的区间［１２］。其中，轨道协方差定

义了一个沿均值轨道状态分布的等概率密度的６

维超椭球（考虑位置和速度）或３维椭球（仅考虑

位置），且随时间的外推而发散。

然而，就空间碎片而言，由稀疏数据导出的初

始轨道协方差往往过于乐观，难以准确描述定轨

结果的精度。本节主要分析稀疏数据条件下的空

间碎片轨道确定的初始协方差特性，并发展有效

的、利用实测数据检校轨道协方差传播准确性的

方法。

２．１　轨道确定与预报

实验以Ｌａｒｅｔｓ、Ｓｔａｒｌｅｔｔｅ卫星为例，进行轨道

协方差确定与传播研究。它们的激光测距（ｓａｔｅｌ

ｌｉｔｅｌａｓｅｒｒａｎｇｉｎｇ，ＳＬＲ）数据与高精度预报轨道

ＣＰＦ（ｃｏｎｓｏｌｉｄａｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒｍａｔ）轨道可从国

际激光测距服务网站（ｆｔｐ：／／ｃｄｄｉｓ．ｇｓｆｃ．ｎａｓａ．

ｇｏｖ／）获取。单个ＣＰＦ文件包含５ｄ的轨道预报

位置，以第一天的轨道精度最高，因此，第一天的

轨道位置通常被视为轨道真值来评估轨道预报精

度，即计算ＥＰＯ。

为反映空间碎片真实的激光测距场景，定轨

采用单站跟踪的、间隔约２４ｈ、连续３圈的测距数

据进行轨道估计。由于典型的碎片激光测距精度

在１ｍ左右，数据处理时，需要在ＳＬＲ数据中添

加１ｍ的高斯噪声，生成碎片激光测距数据。初始

历元设定为第一个观测弧段前的子夜时刻，初始

轨道状态由定轨弧段前最新的 ＮＯＲＡＤ二行参

数提供；轨道解算成功后，分别向前、向后传播７ｄ。

空间碎片轨道确定与预报采用最小二乘估计

和数值积分理论进行处理，流程见图４。

图４　空间碎片轨道确定与预报处理流程

Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅＯｒｂｉｔＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄ

ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＳｐａｃｅＤｅｂｒｉｓ

２．２　初始协方差构建

最小二乘意义下的初始协方差矩阵可表述

如下：

犘（狋０）＝σ^
２
０（犅

Ｔ犠犅）－１ （２）

式中，犅为误差方程矩阵；犠 为观测值权阵，为对

角矩 阵；^σ０ 为 验 后 观 测 标 准 差，即 为 σ^０ ＝

犞Ｔ犠犞
狀－槡 狋

，犞为定轨观测值残差；狀为参与定轨解

算的观测值个数；狋为待估计参数的个数。

以Ｌａｒｅｔｓ为例，相对于观测站（Ｙａｒｒａｇａｄｅｅ

跟踪站）３次通过的观测弧长分别为９８．０ｓ、

３１４．８ｓ、１３０．０ｓ。利用３次通过的碎片激光测距

数据定轨后，获得的初始协方差矩阵为：

犘（狋０）＝

１．１３×１０
３
－６．９９×１０

２
－２．５９×１０

２
－１．４６ ３．８２×１０

－１
－３．２５×１０

－２

－６．９９×１０
２ ５．２０×１０

２ １．２６×１０
２ ８．９６×１０

－１
－３．０４×１０

－１ １．０４×１０
－２

－２．５９×１０
２ １．２６×１０

２ ７．４１×１０
１ ３．４２×１０

－１
－６．０９×１０

－２ １．１５×１０
－２

－１．４６　 　 ８．９６×１０
－１ ３．４２×１０

－１ １．９０×１０
－３
－４．８７×１０

－４ ４．３７×１０
－５

３．８２×１０
－１
－３．０４×１０

－１
－６．０９×１０

－２
－４．８７×１０

－４ １．８２×１０
－４
－３．４４×１０

－６

－３．２５×１０
－２ １．０４×１０

－２ １．１５×１０
－２ ４．３７×１０

－５
－３．４４×１０

－６ ２．０５×１０
－

熿

燀

燄

燅６

　　可以看到，初始协方差矩阵为对称矩阵，且非

对角线元素非零，表明各元素之间的相关性。

为考虑大气阻力不确定性对初始协方差传

播结果的影响，通常需要在上述矩阵中顾及大气

阻力系数犆犇的模型误差。实验中，假设犆犇方差

为０．０１，且与目标位置、速度分量各不相关。因

此，顾及了大气阻力模型误差的初始协方差矩

阵为：
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犘（狋０）＝
σ^
２
０（犅

Ｔ犠犅）－１ ０６×１

０１×６ ０．１
［ ］２

７×７

（３）

３　协方差传播及动态校正

３．１　协方差传播

轨道误差线性传播具有计算快速的优点，用

于大规模空间碎片轨道误差传播具有明显优势。

线性传播模型通过状态转移矩阵Φ（狋，狋０）对初始

协方差矩阵进行传播，状态转移矩阵的精度由所

用的轨道力学模型决定。基于线性模型的轨道误

差传播表达为：

犘（狋）＝Φ（狋，狋０）犘（狋０）Φ
Ｔ（狋，狋０） （４）

式中，Φ（狋，狋０）表示初始历元狋０ 时刻状态的微小

变化所导致的其后历元狋时刻状态的变化。实验

中，Φ（狋，狋０）通过数值轨道理论，利用Ｃｏｗｅｌｌ积分

器并顾及作用在碎片上的所有摄动力计算得到。

实验分为两个方案。方案１：不考虑大气阻

力模型误差的影响，则初始协方差矩阵为６×６矩

阵；方案２：考虑大气阻力模型误差的影响，则初

始协方差矩阵为７×７矩阵。

协方差在惯性系中进行传播，误差分析时，则

需要转换至轨道坐标系。对定轨初始协方差矩阵

进行线性传播，图５给出了主对角线元素标准差

在沿迹（Ａ）、法向（Ｃ）和径向（Ｒ）上的变化趋势。

图５　Ｌａｒｅｔｓ轨道协方差向前、向后传播７ｄ在沿迹、

法向和径向上的投影

Ｆｉｇ．５　ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋ，ＣｒｏｓｓＴｒａｃｋａｎｄＲａｄｉａｌ

ＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆｒｏｍｔｈｅＯｒｂｉｔＣｏｖａｒｉａｎｃｅｆｏｒＬａｒｅｔｓ

ｏｖｅｒ７ｄＦｏｒｗａｒｄａｎｄＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

图５中，方案１和方案２传播的协方差在Ｒ、

Ｃ向上的分量随时间周期性震荡，且基本保持同

一量级水平；协方差沿迹分量在定轨弧段内保持

同一量级水平，但在轨道传播弧段内却随时间逐

渐发散。对比发现，方案２中协方差Ａ向分量几

乎是方案１中该分量的两倍，表明大气阻力模型

误差对沿迹轨道误差具有显著影响。

尽管顾及各种摄动力影响，传播获得的协方

差仍然无法准确描述真实ＥＰＯ的大小。事实上，

传播获得的协方差量值显著小于真实的 ＥＰＯ。

图６给出了稀疏数据条件下Ｌａｒｅｔｓ轨道确定与

预报弧段的定轨误差和真实ＥＰＯ。

图６　稀疏数据条件下的Ｌａｒｅｔｓ轨道确定与预报误差

Ｆｉｇ．６　ＯｒｂｉｔａｌＥｒｒｏｒｓｏｆＬａｒｅｔｓｏｖｅｒｔｈｅＯｒｂｉｔ

ＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＳｐａｎｓＵｓｉｎｇＳｐａｒｓｅ

ＴｒａｃｋｉｎｇＤａｔａ

图６中，利用ＣＰＦ高精度轨道对Ｌａｒｅｔｓ轨道

确定与预报进行精度评估，ＥＰＯ主要表现在Ａ方

向上，并随预报时间发散。在向后传播的轨道弧

段内，最大沿迹ＥＰＯ为７６０．０ｍ，这一数值在向

前传播的轨道弧段内为６９９．２ｍ。经统计，向后、

向前７ｄ的轨道传播弧段内，二者三维ＥＰＯＲＭＳ

值分别为４０６．８ｍ、３７７．７ｍ，对碎片而言，二者可

视为同一精度量级。然而，与图５中的协方差传

播结果对比发现，尽管真实ＥＰＯ表现出与之相同

的变化趋势，但是在量级上却显著高于协方差传

播结果。考虑到向后传播弧段的精密轨道可通过

实测数据和轨道估计理论获得，进而可以计算该

弧段的ＥＰＯ。利用真实ＥＰＯ和向后传播的协方

差在Ｒ、Ａ、Ｃ分量上的差异，可以实现向前传播

的轨道预报协方差的动态校正。

３．２　协方差传播的动态校正

为克服传播获得的轨道协方差不能准确描述

ＥＰＯ的缺点，本节提出一种动态校正轨道协方差

传播准确性的方法。该方法首先利用历史实测数

据确定向后传播弧段的真实ＥＰＯ，进而计算ＥＰＯ

与向后传播的轨道协方差的校正尺度函数；然后，

利用向后传播弧段的校正尺度函数，校正向前传
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播的轨道预报协方差，从而获得精度改善的轨道

协方差预报值。

鉴于真实ＥＰＯ在Ａ、Ｃ、Ｒ方向上有正负，而

传播的轨道协方差在３方向上以标准差形式表示

时，各分量均为正值。实验中，每３ｈ计算传播弧

段内的误差 ＲＭＳ，代表局部轨道误差特征。因

此，轨道预报协方差的校正尺度犓 随时间的变化

表示为：

犓 ＝犳ｒｅａｌ（狋）／犳ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ（狋） （５）

式中，犳ｒｅａｌ（狋）为向后传播弧段内ＥＰＯＲＭＳ值的

多项式拟合函数；犳ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ（狋）为向后传播弧段内

轨道协方差径向、沿迹、法向分量ＲＭＳ值的多项

式拟合函数。需要说明的是，对真实ＥＰＯ和轨道

协方差Ｒ向、Ａ向、Ｃ向分量拟合的原因在于获

取较为平滑的校正尺度随时间的变化，如图７、

图８所示。

图７　Ｌａｒｅｔｓ向后传播弧段的真实ＥＰＯＲＭＳ值多项式拟合

Ｆｉｇ．７　ＰｏｌｙｎｏｍｉａｌＦｉｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅＴｒｕｅＥＰＯＲＭＳＶａｌｕｅｓｏｆＬａｒｅｔｓｏｖｅｒｔｈｅＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎＳｐａｎ

图８　Ｌａｒｅｔｓ向后传播弧段的轨道协方差各分量ＲＭＳ值多项式拟合及相应的校正尺度

Ｆｉｇ．８　ＰｏｌｙｎｏｍｉａｌＦｉｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅＲＭＳＶａｌｕｅｓｏｆｔｈｅＲａｄｉａｌ，ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋａｎｄＣｒｏｓｓＴｒａｃｋＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆｒｏｍｔｈｅ

ＰｒｏｐａｇａｔｅｄＣｏｖａｒｉａｎｃｅｏｆＬａｒｅｔｓｏｖｅｒｔｈｅＢａｃｋｗａｒｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎＳｐａｎ，ａｎｄＣｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇＣａｌｉｂｒａｔｉｏｎＳｃａｌｅｓ

　　由图７、图８知，在向后传播弧段内，轨道预

报协方差的校正尺度曲线为一随时间变化的较为

平滑的曲线。由§２基本结论知，同一轨道状态

向前预报与向后传播的ＥＰＯ具有基本相同的分

布特性，因此，向后传播弧段内的校正尺度函数可

用于校正向前传播的预报协方差，尤其是数量级

上的校正。根据校正尺度随时间的变化，向前传

播的轨道协方差乘以相应时刻的校正尺度，可以

改善轨道预报协方差的准确性。

利用ＣＰＦ高精度轨道评估向前传播的ＥＰＯ，

并以此作为轨道预报协方差Ｒ、Ａ、Ｃ向分量的真

值，来评估校正前、后该弧段内的ＥＰＯＣ。以沿迹

ＥＰＯＣ为例，方案１和方案２中，校正前，向前传播

的Ａ向ＥＰＯＣＲＭＳ分别为３１１．１ｍ和２５９．２ｍ；

校正后，相应的Ａ向ＥＰＯＣＲＭＳ分别降至１０６．４ｍ、

６１．３ｍ，各自提高了６５．８％、７６．４％。

表２统计了Ｌａｒｅｔｓ、Ｓｔａｒｌｅｔｔｅ两颗卫星各自

１００组算例向前传播的ＥＰＯＣ校正前、后的精度

改善情况。由表２看出，向后传播的协方差校正

尺度函数用于校正向前传播的协方差预报值时，

可以大幅度降低ＥＰＯＣ，获得较高精度的预报协

方差。对于低轨目标而言，Ａ向误差受大气阻力

影响，发散趋势较复杂，本文方法仍可以实现预报

协方差沿迹分量６０％以上的精度改善；对于预报

协方差Ｒ向、Ｃ向分量而言，由于两方向误差传

播均呈现周期性震荡，变化趋势较稳定，本文方法

对两方向上的协方差传播精度改进更为显著。同

时发现，大气阻力模型误差主要影响沿迹方向上
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的协方差传播精度，对于径向和法向上的协方差

传播影响较小，因此，对于较高轨道目标的协方差

传播而言，大气阻力模型误差可以忽略。

表２　犔犪狉犲狋狊、犛狋犪狉犾犲狋狋犲１００组算例向前传播的犚、犃、犆方向犈犘犗犆的平均精度改善情况

Ｔａｂ．２　ＡｖｅｒａｇｅＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅＲａｄｉａｌ，ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋａｎｄＣｒｏｓｓＴｒａｃｋ

ＥＰＯＣｏｆＬａｒｅｔｓａｎｄＳｔａｒｌｅｔｔｅｉｎ１００Ｒｕｎｓ

轨道卫星 方案
校正前 校正后 改善百分比／％

Ｒ／ｍ Ａ／ｍ Ｃ／ｍ Ｒ／ｍ Ａ／ｍ Ｃ／ｍ Ｒ Ａ Ｃ

Ｌａｒｅｔｓ
１ ２８．４ ４３２．０ ２５．３ １．９ １５８．３ ２．５ ９３．３ ６３．４ ９０．１

２ ２５．０ ３４５．８ ２４．５ １．５ １２４．２ ２．１ ９４．０ ６４．１ ９１．４

Ｓｔａｒｌｅｔｔｅ
１ ６．６ ４８．４ ４．９ ０．９ １６．１ １．１ ８６．４ ６６．７ ７７．６

２ ６．６ ４３．８ ４．９ ０．９ １５．０ １．１ ８６．４ ６５．８ ７７．６

４　结　语

现有轨道确定与预报误差通常用协方差表

示，实验表明这样的描述过于乐观。本文围绕稀

疏数据条件下的空间碎片轨道预报误差问题，给

出了一种实用的、动态校核轨道预报协方差的方

法。首先基于精密轨道分析了轨道误差向前、向

后传播的误差量级与变化趋势，得到了轨道向前、

向后传播具有基本相同的误差统计特性这一结

论；然后，对稀疏数据条件下的空间碎片进行轨道

确定，并构建符合实际情形的初始协方差矩阵；最

后，利用实测数据建立真实轨道预报误差与向后

传播的协方差的联系，并用于向前传播的预报协

方差的校正，校正结果利用已知精密轨道进行了

精度评估。实验表明，经校正后的轨道预报协方

差，相较于线性传播结果精度提高了６０％以上。

下一步研究将拓展本文方法在空间碰撞风险分析

中的应用，为实际工程应用提供准确的轨道预报

误差信息。
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