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摘要 北美防空司令部(North American Aerospace Defense Command, NORAD)发

布的双行根数(Two Line Element, TLE)是广大航天工作者最常用的轨道根数, 与其

对应的轨道模型是SGP4/SDP4 (Simplified General Perturbation Version 4/Simplified

Deep-space Perturbation Version 4)解析模型. 由于TLE中并没有包含相应的轨道精度

信息, 编目轨道的应用范围受到很大的限制. 基于Space-Track网站发布的历史TLE数据

和配套的SGP4/SDP4动力学模型, 采用定轨标预报的方法统计并生成了大量目标轨道的

预报误差, 通过对预报轨道的时间区间划分给出了每个目标的预报误差随预报时间变化

的拟合系数, 并进一步对不同类型轨道预报误差的演化规律和特征进行了分类讨论, 给出

了4种轨道类型目标的轨道预报误差随时间演化的平均解析模型, 为拓展双行根数的应用

提供有价值的参考.
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1 引言

自从1957年第1颗人造卫星被送入太空以来, 人类就拉开了航天活动的序幕, 卫星运

动的轨道成为人们关注的焦点之一, 轨道精度的话题也随之展开. 随着人类航天活动的

蓬勃发展, 在轨空间目标(人造卫星、空间碎片等)的数量不断增加, 对大量空间目标进

行监视和轨道确定成为保障航天任务顺利完成的重要一环. 由于空间目标的轨道真值目

前只能用估计的轨道代替, 而在这个过程中测量误差、模型误差等各种因素会导致轨道

确定和预报不可避免地存在误差.

如何获得空间目标的轨道误差信息是空间目标监视和空间目标轨道数据应用中不

可或缺的一项工作. 实际工作中常用内符合和外符合两种形式来定义轨道确定精度[1],
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目前对轨道预报误差进行分析确定的方法主要有以下3类[2]: 基于轨道模型的误差外推、

与高精度星历对比和基于历史轨道数据的误差分析.

基于轨道模型的误差外推方法可以得到精度较高的误差协方差矩阵, 该方法需要已

知高精度轨道模型和初始协方差. 一般情况下采用精密定轨的方法产生初始协方差, 但

解算的参数往往会在一定程度上包含部分测量误差和力学模型误差, 导致这种误差外推

方法得到的误差值往往偏小, 得到的误差协方差矩阵对应的轨道精度偏高, 与事后验证

的实际轨道精度不符, 所以在目前的研究中较少采用.

轨道预报误差也可以通过轨道预报星历和高精度星历对比进行评估, 但需要精度更

高的轨道数据作为参考. Chan等[3]对比了地球静止轨道通信卫星群的TLE (Two Line

Element)预报轨道结果和双站测距轨道确定系统的轨道预报结果, 分析了轨道预报误差

随时间和空间的变化规律, 指出TLE数据的轨道误差在时间序列上表现出一致性, 没有

明显变化, 而对于不同地理区域表现出明显的系统偏差, 并且偏差的大小和方向与经度

方向的重力加速度相关. Muldoon等[4]通过对比TLE预报星历和GPS卫星精密星历结果,

指出TLE数据中不仅包含着坐标系旋转偏差, 而且存在着模型误差. Xu等[5]将CHAMP

(Challenging Minisatellite Payload)卫星的历史TLE轨道和GPS精密星历比对, 分析和

讨论了TLE编目轨道的误差特征和分布, 指出CHAMP卫星的TLE轨道误差随地理经度

变化明显, 沿迹方向出现+1000 m到−1400 m的系统偏差, 均方差稳定在500 m左右. 然

而对于空间目标编目中的大多数目标无法得到其高精度轨道确定结果, 所以只能针对少

量有精密星历的卫星进行轨道精度评估.

对于大多数空间目标, 利用历史轨道数据进行误差统计分析是较为可行的方法. 该

方法通过比较历元时刻的轨道状态和先前轨道数据预报到该时刻状态得到残差信息. 这

种方法的前提是空间目标的编目管理是稳定的, 即目标的系列轨道根数的精度水平大致

相当.实际上,基于历史数据的误差分析,给出的是轨道数据序列的一致性. Aerospace公

司很早就通过对地球同步卫星的历史轨道数据统计分析给出了地球同步轨道卫星的平

均轨道预报误差演化模型[6]. Kelso[7]分析了TLE数据的一致性, 并指出TLE数据的一致

性分析可以很好地近似TLE的精度分析. Osweiler[8]利用历史数据计算了TLE轨道预报

误差协方差矩阵, 并给出了协方差的自相关函数. Wang等[9]按照轨道高度、偏心率对

近地目标进行分类, 并基于历史TLE统计和分析了近地目标中各分类轨道的误差演化

特征. 陈磊等[10]考虑了轨道预报误差的周期特性, 采用泊松级数对TLE的轨道预报误差

进行拟合, 更全面地描述了轨道预报误差随预报时间的长期变化和随在轨位置的周期

变化.

美国空间监视网(Space Surveillance Net, SSN)是目前世界上最先进的空间监视

系统, 对在轨目标进行编目和维护. NORAD (North American Aerospace Defense

Command)将大部分空间目标的轨道信息以双行根数的形式在Space-Track网站上定

期公布. TLE是用特定方法平滑掉了周期扰动项的平均轨道根数, 对应的SGP4/SDP4

(Simplified General Perturbation Version 4/Simplified Deep-space Perturbation Version

4)模型是解析模型. TLE数据由于其完备性、实时性、精确性及开放性而备受关注, 被

广泛应用于空间态势分析和空间目标碰撞预警等方面. 然而TLE数据并没有包含轨道精

度信息, 使其应用受到限制.
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许晓丽等[11]通过仿真模拟的方法研究了TLE编目体系的轨道误差特性, 结果表明

轨道误差与观测弧段的约束密切相关, 观测资料的变化会干扰编目轨道误差的周期变化

特性. 不同目标的轨道周期变化的稳定性不一样, 因而我们着眼于TLE轨道预报误差的

中长期演化特征进行研究.

本文在前人基础之上, 实现了基于历史TLE数据的轨道预报误差自动生成与建模技

术. 其主要流程为: 根据输入的目标编号和统计时间窗口, 自动下载Space-Track网站上

发布的历史TLE数据, 利用定轨标预报的方法生成轨道误差数据, 并对误差数据进行野

值预处理, 通过区间划分的方法进行统计分析, 得到误差数据的均值和标准差序列, 最后

采用二次多项式进行拟合, 输出目标集合的轨道预报误差演化模型数据, 并以来自不同

类型轨道—LEO (Low Earth Orbit)、MEO (Medium Earth Orbit)、HEO (High Earth

Orbit)和GEO (Geosynchronous Earth Orbit)—的5个典型目标作为代表, 对其轨道预报

误差演化规律进行了研究和分析. 最后对4种类型轨道的所有目标的误差演化特征进行

了统计, 给出了7 d内轨道预报误差随时间变化的均值和均方差, 并拟合给出了其对应的

平均解析模型.

2 方法

2.1 轨道预报误差数据的生成

由于空间目标的真实轨道是未知的, 只能用估计的轨道来近似. 一般而言, 定轨精

度总是高于预报精度, 当预报期达到一定程度后, 定轨精度将比预报精度高得多, 可以作

为基准来标定轨道的预报精度. 因此, 利用某历元时刻的轨道预报状态量XPRG减去此

时的轨道估计状态量XEST便可生成预报误差, 即:

∆X = XPRG −XEST . (1)

TLE轨道预报误差数据生成的具体流程和方法为: 对指定历史时间段内按照时间

先后顺序排列的NTLE组编目数据, 采用SGP4/SDP4模型将统计时间窗口内的所有历

元TLE根数逐一外推至预报时间门限T内所有的标准历元时刻(即定轨根数历元时刻),

然后进行逐一比对, 图1为流程示意图.

d

图 1 TLE轨道预报误差数据生成流程示意图

Fig. 1 The flow diagram of TLE orbital prediction error generation
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从Space-Trcak网站上选择了2018年6月18日给出的最近30 d有数据更新的空间目

标集合(LEO、MEO、HEO和GEO目标共计3953个), 并下载了1 yr (从2017年1月1日

至2017年12月31日)的历史根数, 预报时间门限为7 d. 为了更好地分析轨道预报误

差的演化特征, 将TLE数据从真赤道平春分点坐标系(TEME)转换到地心惯性坐标

系(J2000), 并将轨道预报误差数据分解到U、N、W方向, 其中U轴与轨道相切并指向

速度方向, N轴位于轨道平面内垂直于速度方向, W轴垂直于轨道平面, 构成右手直角坐

标系.

2.2 轨道预报误差数据的统计方法

2.2.1 误差数据的区间划分

由于观测条件及测站分布等原因, TLE根数的历元分布并非完全等间隔, 这给预报

位置误差随时间变化的统计拟合带来一定的困难. 然而大多数TLE根数生成的历元时刻

在轨道升交点附近, 误差数据的历元时间差的分布与目标轨道周期呈现出明显的倍数关

系. 根据这一特性, 可以依据轨道周期对误差数据进行区间划分, 从而分组进行统计. 然

而, LEO、MEO、HEO和GEO 4种轨道类型目标的数据更新频率、轨道周期各有特点,

因此在保证一定统计数据量的基础上, 我们根据4种轨道类型目标1 d内运动的圈数进行

具体划分.

若目标的轨道周期为t(d), 预报历元时间差为∆t, 由于历元时间差并非轨道周期

的整数倍, 取与其最近的非零整数N∆t/t作为其近似值, 则N∆t/t的最小值为1, 最大值

为int(T/t). 对于LEO目标, 为了保证数据量满足统计需求, 采取3个轨道周期为一个统

计区间进行划分, 划分的区间数NLEO可表示为:

NLEO = int[T/(3t)] . (2)

对于MEO、HEO和GEO目标, 采取1个轨道周期为统计区间进行划分, 划分的区间

数可表示为: 
NMEO = int(T/t) ,

NHEO = int(T/t) ,

NGEO = int(T/t) .

(3)

2.2.2 误差数据中的野值问题

由于观测粗差及轨道异常等原因, TLE数据中不可避免地存在野值, 相应的轨道预

报误差中也会存在野值. 通常采用均值和标准偏差来统计描述轨道预报误差的演化结

果, 而均值和标准偏差容易受极端值的影响, 因此需要对误差数据中的野值进行剔除.

采用基于马氏距离的异常值检测方法[12–14], 对于每一个数据组, 计算所有数据点到数据

分布中心的马氏距离dM, 若dM超过预设的门限值, 则将该数据点视为异常值进行剔除.

2.2.3 误差数据的统计和拟合

针对‘干净’的误差时间序列, 重新计算每一个区间内误差的平均值和标准差. 以每

个区间的平均值为中心、标准差为误差棒, 可以描述预报误差随预报时间的演化规律.

最后, 采用二次多项式进行最小二乘拟合, 可以得到每个目标轨道预报误差在U、N、

W方向上的演化解析模型, 并给出拟合的相关系数. 在拟合过程中可能会出现的几种情
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况: (1)误差数据分布符合空间目标轨道预报演化的一般规律, 二次多项式拟合相关系数

较高; (2)误差数据分布不太符合空间目标轨道预报演化的一般规律, 二次多项式拟合相

关系数较低; (3)误差系数极大, 严重超出了预报精度的一般水平, 这需要对该目标的轨

道数据进一步分析和挖掘, 考虑是否存在变轨等轨道异常情况; (4)误差数据较稀少和离

散, 无法进行统计和拟合.

2.3 轨道预报误差系数生成与建模

输入目标编号集合和统计时间窗口命令, 采用脚本语言对以上流程实现自动化处

理, 包括TLE根数下载、TLE根数预报比对、轨道误差数据生成、误差数据的统计拟合

等. 命令执行后自动生成每一个目标的误差演化解析模型: 包括目标编号、TLE组数、

各方向(U、N、W )误差均值系数和均方差系数及拟合相关系数.

3 轨道预报误差演化规律分析

空间目标轨道预报误差由初始误差和模型误差两部分组成. 在进行轨道预报时, 初

始误差会随着轨道模型的外推而传播, 传播特性和趋势因轨道类型的不同而不同. 通过

定轨目标预报方法确定的轨道预报误差实际上描述的是动力学模型误差的传播. 影响

空间目标运动的摄动因素很多, 其中地球非球形引力、大气阻力、第3体引力及太阳光

压等摄动是最主要的因素, 它的取舍与目标的轨道高度及偏心率相关. 为了描述各类空

间目标的轨道运动特征, 我们选取了5个目标作为代表(LEO目标由于大气摄动的影响随

高度变化显著, 选取了不同轨道高度的两个目标, MEO、HEO和GEO目标各选取1个目

标) 对其轨道预报误差演化规律进行分析. 所选的5个目标及其主要轨道参数在表1中列

出, 其中最后1列给出了目标在所选时间段内的历史根数数量.

表 1 所选空间目标的轨道参数
Table 1 Orbital parameters for the selected space objects

Orbit Type Object Number Object Name Perigee/km Eccentricity Data Number

LEO
41763 FLOCK 2EP-16 387 0.0006 825

22675 COSMOS-2251 772 0.0026 710

MEO 23204 COSMOS-2289 19109 0.0010 478

HEO 08015 MOLNIYA 578 0.7381 346

GEO 25050 INDOSTAR 35738 0.0006 419

采用上述误差生成与统计方法, 画图分别分析5个代表性目标的轨道预报误差演化

规律, 如图2–6, 其中, “�”代表目标的误差分布, “◦”给出每个误差区间的平均值, 以平

均值为中心的误差棒代表每个误差区间的标准差. 总体上来说, 轨道误差随预报时间

发散, U方向误差(沿迹方向)占主导, N方向和W方向误差相对较小. 图2给出了轨道高

度为387 km的LEO目标在U、N、W 3个方向的误差预报随时间的演化结果, 由于大气

阻力对轨道的摄动影响显著, 沿迹方向轨道误差快速发散, 预报7 d接近300 km, N方向

的轨道预报误差7 d接近5 km, W方向的误差预报7 d在2 km左右. 图3给出了轨道高度

在700 km左右的近圆目标在U、N、W 3个方向的误差预报随时间的演化结果, 由于大
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气密度随高度变化接近指数函数, 大气对轨道的影响减弱, 3个方向的误差预报7 d均不

超过1 km, 其中N方向误差最小, 预报7 d在0.2 km左右. 从图中还可以明显看出, N、

W方向的预报误差表现出明显的系统性偏差, 并随预报时间线性增大. 对于轨道高度

在20000 km左右的地球半同步轨道卫星, 预报7 d, U方向误差不超过2 km, N和W方向

误差均不超过0.5 km, 如图4所示. 对于大椭圆轨道目标, 由于受到的摄动因素比较复

杂(在近地点时大气阻力摄动较大, 在远地点时日月引力和光压摄动较大), U方向误差发

散较严重, 预报7 d甚至可达30 km, 并表现出轻微的系统偏差, 如图5所示. 对于选取的

地球同步轨道卫星, 其轨道高度约为35800 km, 由于受到的日月摄动较大, 误差明显较

发散, 预报7 d轨道误差达到10 km左右, 如图6所示.
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图 2 目标41763轨道预报误差在U、N、W方向上随时间的变化

Fig. 2 Orbit prediction error variation of the object 41763 in U , N , and W directions

采用最小方差二次多项式分别对5个典型目标轨道预报误差的标准差进行拟合, 给

出其近似的轨道预报误差演化解析模型: σ = A0 + A1∆t+ A2∆t2. 其中∆t为预报时间,

单位为d, σ为轨道预报误差标准差, 单位为km, A0、A1和A2分别为二次项拟合系数的常

数项、线性项和二次项. 5个目标U、N、W方向预报误差标准差的拟合系数如表2所示,

其中最后1列给出了拟合结果的相关系数.
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图 3 目标22675轨道预报误差在U、N、W方向上随时间的变化

Fig. 3 Orbit prediction error variation of the object 22675 in U , N , and W directions
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Fig. 4 Orbit prediction error variation of the object 23204 in U , N , and W directions
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Fig. 5 Orbit prediction error variation of the object 08015 in U , N , and W directions
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Fig. 6 Orbit prediction error variation of the object 25050 in U , N , and W directions
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表 2 5个典型目标U、N、W方向轨道预报误差标准差的二次项拟合系数
Table 2 Quadratic fitting coefficients of the standard deviations of orbit prediction

errors for the five typical targets in U , N , and W directions

Object number Direction A0 A1 A2 Correlation coefficient

U 0.35797 0.24515 1.70171 0.99382

41763 N 0.10934 −0.07958 0.02565 0.93514

W −0.00307 0.11072 −0.00030 0.93683

U 0.02664 −0.00106 0.00330 0.95077

22675 N 0.00284 0.00125 −0.00005 0.95837

W 0.00549 0.00901 0.00035 0.99525

U 0.04437 0.08266 0.00254 0.99836

23204 N 0.00206 0.02516 −0.00014 0.99949

W 0.01014 0.01657 0.00019 0.99709

U 0.42937 −0.02581 0.08966 0.95219

08015 N 0.03751 0.14196 0.00219 0.99450

W 0.01829 0.11654 0.00097 0.98834

U 0.40076 0.23770 −0.00397 0.99689

25050 N 0.01440 0.11250 −0.00072 0.99942

W 0.00941 0.02729 −0.00016 0.99801

4 4种轨道类型空间目标轨道误差演化规律统计

尽管Kelso[7]指出每一个目标的轨道误差预报具有特殊性, 需要单独分析, 不能用同

类型轨道来完全代表, 但是分类统计能够在一定程度上反映同类轨道目标的轨道预报误

差整体演化的趋势和量级大小. 另外, 并不是所有空间目标都能够获得足够的历史轨道

数据来进行预报误差统计分析与建模, 在这种情况下用同类轨道目标的轨道预报误差来

代替是一种较可行的方法. 因此, 我们针对所选的空间目标集合的所有轨道误差进行分

类统计分析.

根据Space-Trcak网站上给出的空间目标轨道分类标准,即LEO : n/ne > 11.25且e <

0.25、MEO : 600 min 6 TP 6 800 min且e < 0.25、HEO : e > 0.25、GEO : 0.99 6
n/ne 6 1.01且e < 0.01, 将所研究的3953个目标按照轨道特征分成4类. 其中, n为

目标平均运动角速度、ne为地球平均自转角速度、 e为轨道偏心率、TP为目标运

动轨道周期. 所有目标集合中, LEO目标2692个、MEO目标221个、HEO目标190个、

GEO目标850个. 根据误差数据的统计拟合情况, 我们选取其中拟合系数相关系数较

高(> 0.9)的误差系数, 分别对每一类目标的误差演化进行统计分析. 4类目标的统计采样

数分别为1964、205、135、753, 统计结果分别如表3–6, 给出了U、N、W方向轨道预报

误差均值(Avg)和标准偏差(SD)的平均值随时间演化的统计结果, 同时还给出了均值和

偏差的最大值及最小值, 以更全面反映4类目标轨道预报误差随时间演化的范围. 从表
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中可以看出, U方向误差占主导, N方向和W方向误差相对较小. LEO目标由于受大气阻

力影响较严重, 沿迹方向轨道预报误差很快发散, 预报7 d接近10 km; MEO目标的轨道

预报误差最小, 沿迹方向预报7 d仅1 km左右; HEO目标由于大偏心率受到大气阻力和

第3体引力摄动的影响, 沿迹方向预报误差发散较快, 预报7 d超过10 km; GEO目标轨道

误差在沿迹方向预报7 d接近20 km. 另外, 从统计的平均值来看, 整体上来说4类目标轨

道误差的系统性偏差很小, 但有些目标会出现较大的系统性偏差, 尤其是在沿迹方向上.

表 3 1964个LEO目标轨道预报误差演化统计结果
Table 3 Statistical results of orbital prediction error variation for 1964 LEO objects

Direction Statistic/km 1-day 2-day 3-day 4-day 5-day 6-day 7-day

U

Max Avg −3.050 −6.902 12.942 26.270 44.240 66.849 94.099

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.000 −0.009 −0.050 −0.122 −0.226 −0.362 −0.529

Max SD 11.013 35.328 64.246 97.768 135.894 178.624 225.957

Min SD 0.000 0.000 0.048 0.061 0.075 0.090 0.106

Mean SD 0.326 0.855 1.673 2.775 4.163 5.835 7.792

N

Max Avg 0.140 0.278 0.413 0.920 1.779 2.911 4.319

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.021 0.041 0.063 0.086 0.111 0.138 0.165

Max SD 0.307 0.544 1.511 3.172 5.491 8.468 12.103

Min SD 0.003 0.004 0.004 0.005 0.006 0.006 0.007

Mean SD 0.020 0.033 0.048 0.065 0.084 0.105 0.128

W

Max Avg −0.274 −0.552 −0.830 −1.109 −1.389 −1.670 −1.952

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.004 0.009 0.012 0.016 0.019 0.021 0.023

Max SD 0.288 0.462 0.630 0.788 0.939 1.083 1.219

Min SD 0.006 0.008 0.010 0.014 0.015 0.015 0.015

Mean SD 0.028 0.049 0.070 0.090 0.111 0.132 0.152

针对表3–6中的统计数据, 采用最小二次曲线拟合, 分别给出LEO、MEO、HEO

和GEO 4种轨道类型空间目标轨道预报误差随时间演化的平均解析模型, 表7列出了各

系数结果. 我们可以看出, LEO目标和HEO目标沿迹方向轨道预报误差随时间平方快速

增长, N和W方向误差几乎呈线性增长. GEO目标沿迹方向误差线性项系数较大, 增长

很快.
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表 4 205个MEO目标轨道预报误差演化统计结果
Table 4 Statistical results of orbital prediction error variation for 205 MEO objects

Direction Statistic/km 1-day 2-day 3-day 4-day 5-day 6-day 7-day

U

Max Avg 0.152 −0.375 −0.726 −1.194 −1.779 −2.480 −3.298

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg −0.007 −0.012 −0.014 −0.011 −0.005 0.005 0.019

Max SD 0.673 1.122 1.715 2.342 3.003 3.697 4.840

Min SD 0.066 0.121 0.180 0.243 0.311 0.383 0.460

Mean SD 0.197 0.329 0.470 0.619 0.778 0.945 1.122

N

Max Avg −0.098 −0.196 −0.294 −0.393 −0.493 −0.593 −0.695

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.008 0.016 0.023 0.031 0.039 0.048 0.057

Max SD 0.146 0.198 0.265 0.350 0.435 0.519 0.604

Min SD 0.007 0.012 0.017 0.020 0.022 0.024 0.025

Mean SD 0.045 0.084 0.123 0.161 0.200 0.238 0.276

W

Max Avg 0.020 0.039 0.058 0.078 0.098 0.118 0.138

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.000 −0.001 −0.001 −0.001 −0.002 −0.002 −0.002

Max SD 0.112 0.149 0.182 0.213 0.240 0.264 0.268

Min SD 0.019 0.026 0.033 0.041 0.049 0.058 0.067

Mean SD 0.035 0.054 0.072 0.090 0.108 0.125 0.143

表 5 135个HEO目标轨道预报误差演化统计结果
Table 5 Statistical results of orbital prediction error variation for 135 HEO objects

Direction Statistic/km 1-day 2-day 3-day 4-day 5-day 6-day 7-day

U

Max Avg −2.591 −3.133 −6.568 −11.340 −20.065 −31.309 −45.039

Min Avg 0.000 0.002 0.000 0.000 0.000 −0.003 −0.006

Mean Avg 0.009 −0.020 −0.101 −0.233 −0.417 −0.653 −0.949

Max SD 14.068 17.771 40.371 84.931 148.318 230.533 331.580

Min SD 0.076 0.124 0.173 0.221 0.271 0.321 0.371

Mean SD 0.830 1.506 2.616 4.160 6.139 8.552 11.400

N

Max Avg 0.048 0.862 1.361 1.977 2.712 3.564 4.534

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.001

Mean Avg 0.013 0.022 0.036 0.053 0.075 0.101 0.131

Max SD 2.360 4.376 6.360 8.312 10.232 12.121 14.312

Min SD 0.012 0.025 0.038 0.053 0.068 0.083 0.100

Mean SD 0.222 0.378 0.540 0.710 0.866 1.069 1.259

W

Max Avg −0.462 −0.906 −1.358 −1.819 −2.288 −2.765 −3.251

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg −0.002 −0.003 −0.004 −0.006 −0.010 −0.014 −0.020

Max SD 1.825 3.493 5.023 6.415 7.670 8.787 9.767

Min SD 0.031 0.056 0.080 0.104 0.128 0.152 0.174

Mean SD 0.179 0.312 0.443 0.570 0.695 0.818 0.937
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表 6 753个GEO目标轨道预报误差演化统计结果
Table 6 Statistical results of orbital prediction error variation for 753 GEO objects

Direction Statistic/km 1-day 2-day 3-day 4-day 5-day 6-day 7-day

U

Max Avg −6.098 −11.760 −18.533 −26.477 −35.532 −46.833 −59.962

Min Avg 0.000 0.002 −0.002 −0.004 0.002 −0.005 −0.002

Mean Avg −0.433 −0.899 −1.422 −2.002 −2.640 −3.336 −4.088

Max SD 22.731 27.052 31.541 58.422 96.090 143.966 202.049

Min SD 0.197 0.374 0.553 0.734 0.915 1.098 1.283

Mean SD 2.251 4.466 6.809 9.283 11.885 14.618 17.479

N

Max Avg 0.273 0.402 0.628 0.851 1.071 1.288 1.501

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.024 0.043 0.063 0.084 0.108 0.133 0.160

Max SD 1.054 2.060 2.817 4.279 6.871 10.154 14.127

Min SD 0.057 0.111 0.156 0.120 0.242 0.285 0.326

Mean SD 0.292 0.486 0.671 0.845 1.009 1.163 1.308

W

Max Avg −2.075 −3.450 −4.858 −6.507 −8.381 −10.220 −12.078

Min Avg 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000 0.000

Mean Avg 0.153 −0.093 −0.207 −0.325 −0.448 −0.571 −0.710

Max SD 7.639 10.872 14.068 17.272 21.385 25.311 28.829

Min SD 0.018 0.030 0.041 0.052 0.062 0.072 0.082

Mean SD 1.232 2.030 2.731 3.334 3.840 4.247 4.557

表 7 4类典型空间目标轨道预报误差随时间演化的平均解析模型系数
Table 7 Average analytic model coefficients of the orbit prediction errors evolving

with time for the four kinds of typical space objects

A0 A1 A2 Correlation coefficient

U 0.07900 0.10343 0.14264 1.00000

LEO N 0.00900 0.01000 0.00010 1.00000

W 0.00843 0.02038 0.00002 0.99996

U 0.07429 0.11839 0.00446 1.00000

MEO N 0.00586 0.03926 −0.00009 0.99999

W 0.01643 0.01888 −0.00012 0.99996

U 0.58900 0.02399 0.21720 1.00000

HEO N 0.08171 0.13906 0.00413 0.99966

W 0.04314 0.13721 −0.00136 1.00000

U 0.16614 2.02029 0.06471 1.00000

GEO N 0.08771 0.20929 −0.00500 1.00000

W 0.33557 0.94507 −0.04886 1.00000

5 结论

本文基于历史TLE数据实现了空间目标轨道预报误差自动生成与建模技术. 基

于3953个目标1 yr的历史TLE根数和SGP4/SDP4模型进行轨道预报, 利用定轨标预报

的方法生成轨道误差数据, 通过区间划分和统计拟合生成了空间目标轨道预报误差演化

系数. 分类讨论了4种轨道类型目标轨道预报误差随时间的演化规律, 分别给出了LEO、

MEO、HEO和GEO目标轨道预报误差在U、N、W方向随时间演化的平均解析模型.

根据平均解析模型, 可以快速了解不同类型空间目标轨道预报误差演化的趋势和量级,
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给TLE数据在空间目标编目管理及碰撞预警等实际工作中的应用提供一些参考.
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Study on Orbit Prediction Error of Space Objects

Based on Historical TLE
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(2 Key Laboratory of Space Object and Debris Observation, Chinese Academy of Sciences,

Nanjing 210034)
(3 University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049)

ABSTRACT Two line element (TLE) released by North American Aerospace De-
fense Command (NORAD) is widely used by aerospace workers, and the matched
SGP4/SDP4 (Simplified General Perturbation Version 4/Simplified Deep-space Per-
turbation Version 4) model is used to propagate it. Nevertheless, no corresponding
information of accuracy and covariance is clearly given, thus the application in TLE
data is greatly restricted. In this paper, the determined and predicted orbits are com-
pared to generate orbital error data, based on the historical TLE from the Space-Track
website and SGP4/SDP4 model. By dividing different time bins, the fitting coefficients
of each space object’s orbit prediction error variation are given, and the characteristics
of error evolution in different orbits are further discussed. The mean analysis models
of orbit prediction error evolution with time for four orbit types of targets are given,
which provides a valuable reference for expanding the application of TLE data.

Key words celestial mechanics, catalogs, methods: data analysis, methods: statistical
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