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摘   要   由于不同功能的航天器承担的任务不尽相同、轨道亦不相同等原因, 航天器不时需要变轨机动以确保完

成任务. 对于非合作航天器, 其可能的变轨信息预先未知且难以预测, 故需要准确快速判断航天器的变轨事件, 以

及时调整轨道探测策略. 由于美国公布的双行根数具有来源稳定、更新频率快和容易获取等特点, 本文结合航天

器轨道动力学及变轨控制的特点, 提出了基于 TLE双行根数的航天器变轨机动检测方法, 通过检测半长轴的变化

量和相对距离最小值实现了在轨航天器轨道面内机动的检测 . 以 METOP-A1和 IRNSS 1G两个航天器在

2019年 6－9月的 TLE根数为例, 说明使用该方法开展机动检测的操作流程和步骤. 同时大量仿真计算结果表明,

该方法能够有效解决航天器在轨运行过程中面内机动时间和半长轴改变量的检测以及多次变轨识别的问题, 检测

精度与 TLE根数自身精度及机动量大小相关.
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Abstract    Due to the missions and orbit types of different spacecraft are quite different, orbit maneu-
vers must be conducted by spacecraft irregularly to ensure that they could complete their tasks success-

fully. For the non-cooperative spacecraft, their possible orbit maneuvers are usually unknown and very

difficult to predict in advance, so it is necessary to identify possible orbit maneuver events in order to

adjust spacecraft detection strategy in time. Two-Line Element (TLE for short) published by the USA,

has the advantages of stable source, fast update frequency and easy acquisition, so it is proper to carry

out the research on the method of spacecraft maneuver detection based on TLE. According to laws of

operation and orbit control of spacecraft, this paper proposed a method based on TLE to detect maneu-

ver events, which happened in the orbit plane of spacecraft, by checking and comparing the changes in

semi-major  axis  and  minimum ranges  between  two  TLEs.  The  TLEs,  from  June,  2019  to  September,

2019, of two spacecraft, METOP-A1 and IRNSS 1G, were taken for example to demonstrate the operat-

ing procedures and steps of maneuver detection using this method. Then, a large number of TLEs were
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generated by simulation, and on the basis, some calculations of maneuver detection were conducted cor-

respondingly. From the statistical result, it could be found that the deviation of maneuver detection re-

sults was influenced by the own precision of TLEs and the amplitude of changes in semi-major axis. This

method could effectively solve the problem of detecting the time and changes in semi-major axis of in-

plane maneuvers, and identifying multiple maneuvers, so its effectiveness and usability was fully proved.

Key  words    Two-line elements, Spacecraft, Orbit maneuver, Maneuver detection

 

0　引言

近年来, 随着各国航天活动的不断增加, 空间航

天器总数急剧增长. 根据美国公开数据显示, 空间目

标总数已超 2万个, 航天器总数超过 6000个. 由于不

同功能的航天器承担的任务不尽相同、轨道亦不相同

等原因, 卫星不时需要变轨以确保完成任务. 对于非

合作航天器, 其轨道机动的信息事先未知, 因此对于

编目工作, 需快速从观测中发现航天器变轨, 以立即

作出目标跟踪策略的调整. 若航天器变轨后未及时发

现其变轨行为, 则可能失去对该航天器的跟踪[1].

目前, 基于 TLE根数进行航天器变轨分析已成

为关注焦点[2,3]. 有研究提出 SACM方法[4], 其主要基

于 TLE根数中半长轴的变化, 获取变化门限, 并利用

该门限对采样数据进行比对, 但该算法未提供准确的

轨道机动时间及轨道机动量的计算方法; 有研究利用

对目标 TLE根数进行预报得到特征轨道参数的预报

偏差序列, 并对预报偏差数据的两个分量进行联合异

常检测[5]; 有研究提出了基于轨道摄动影响的面内机

动检测方法, 但无法精确确定机动时间[6].

经统计, 目前在轨航天器 97%以上的机动行为

均在轨道面内进行 (主要表现为半长轴控制), 而轨道

面外机动 (例如倾角和升交点赤经控制)燃料耗费巨

大, 对航天器在轨寿命影响明显, 仅在极少情况下实

施, 例如太阳同步轨道卫星调整降交点地方时、地球

同步轨道卫星进行南北保持等. 鉴于上述原因, 本文

结合航天器轨道动力学及变轨控制的特点 , 基于

TLE根数, 提出一种面向航天器半长轴控制行为的

机动检测方法, 可高效解决航天器变轨机动时的变轨

时间、轨道变化量以及多次变轨识别的问题[1]. 

1　航天器机动检测方法
 

1.1　航天器轨道机动控制模型

由于星载载荷和轨道类型不同, 不同航天器变轨

a i Ω ξ =

e cosω η = e sinω λ = M + ω a e i Ω ω

M

的目的也不尽相同, 一般包括初轨捕获、机动转移、

轨道保持、抵近侦察等[7,8]. 航天器轨道一般为近圆轨

道 , 因此对第一类无奇点轨道根数 ,  ,  , 

,  ,  , 其中 ,  ,  ,  ,  ,

分别为经典轨道根数中的半长轴, 偏心率, 轨道倾

角, 升交点赤经, 近地点辐角, 平近点角. 在将变轨发

动机推力也视为摄动力的条件下, 可得到如下航天器

的摄动运动方程[9]:

da
dt

=
2

n
√
1− e2

[
S(ξ sinu− η cosu) + T

(p
r

)]
, (1)

dξ
dt

=

√
1− e2

na

{
S sinu+

T√
1− e2

[(
cos ũ+
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(6)

其中, S, T, W 为航天器受到的包括发动机轨控力在

内所产生的摄动加速度 (径向、横向、轨道法向),
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u = ω + f ũ = ω + E p = a(1− e2) n

r

,  ,  ,  为航天器运

动角速率,  为航天器地心距. 与轨控力相比, 大气阻

力摄动、地球形状摄动、日月引力等摄动力均为小量,

在轨控期间一般可忽略不计[10].

S T

U N

给出径向、横向摄动加速度 ,  与切向、主法向

摄动加速度 ,  的转换关系[9], 即
S =

e sin f√
1 + 2e cos f + e2

U − 1 + e cos f√
1 + 2e cos f + e2

N,

T =
1 + e cos f√

1 + 2e cos f + e2
U +

e sin f√
1 + 2e cos f + e2

N.

(7)

e ≈ 0 S ≈ N T ≈ U

U ̸= 0 N = 0 W = 0

Ω

可见对于小偏心率轨道 ( ), 则 ,  . 在

只施加切向推力的情况下, 即 ,  ,  ,

由式 (4)、式 (5)可知, 倾角 i 和升交点赤经 可保持

不变, 即轨道面保持不变. 同时, 对于小偏心率轨道,

则式 (1)可简化为

da
dt

≈ 2

n
U. (8)

e ≈ 0 r = a (1− e cosE) ≈ a

v2 = µ

(
2

r
− 1
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a

由于 , 故航天器地心距 ,

活力公式 可简化为 , 代入式 (8)

可得

da
dt

≈ 2
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U = 2U

√
a3

µ
= 2U · a

√
a

µ
=

2a

v
U. (9)

∆v =

∆vU = U ·∆t ∆a

在只考虑切向推力的情况下 (速度增量

), 由式 (9)可得, 半长轴的变化量 与

∆v速度增量 之间的关系为

∆a ≈ 2a

v
∆v. (10)

可以看出, 二者存在近似线性关系.

∆t ≈ 0

对于一般航天器, 在轨工作期间其轨控发动机工

作时间通常很短 ( ), 故可把发动机产生的推力

视为脉冲推力[11]. 图 1模拟了 2019年 6月 1日高度

为 300 km的某航天器, 在不同切向速度增量大小的

情况下, 空间位置 (为便于表示, 仅给出其中的地心距

分量)和轨道半长轴的变化情况. 可见在施加切向脉

冲推力的情况下, 机动前后半长轴存在明显跳变, 且

与速度增量大小近似满足式 (10)所示关系, 而机动

前后的空间位置将缓慢变化, 即瞬时位置保持不变.

故可首先通过检测航天器半长轴跳变情况检测其是

否存在机动, 而后根据机动前后两个瞬时位置的接近

距离确认是否机动并判断其机动时间. 

1.2　TLE双行根数计算轨道半长轴

e′′0

i′′0 Ω′′
0 ω′′

0 M ′′
0

n0

a′′
0

TLE双行根数作为一种平均根数 , 是基于

SGP4/SDP4模型开展预报和计算的[12–14]. TLE双行

根数中给出了轨道偏心率、倾角、升交点赤经、近地

点幅角和平近点角的初始平均根数 (分别表示为 ,

,  ,  ,  ), 但未给出轨道半长轴的初始平均

根数. 在基于 SGP4/SDP4模型开展轨道计算前, 首

先需要将 TLE双行根数中给出表征平均运动角速率

( )的量经过一系列计算, 获得轨道半长轴初始平均

根数 ( ), 计算过程如下[15]:
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图 1    高度 300 km某航天器在不同大小的切向速度增量下地心距 (a)和半长轴 (b)变化情况

Fig. 1    Changes in geocentric range (a) and semi-major axis (b) of a spacecraft at an altitude

of 300 km under different increment in tangential velocity
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2　航天器机动检测流程

根据 TLE根数中航天器的运动周期直接计算的

轨道半长轴是一种平均半长轴, 基于该特点, 提出变

轨检测步骤流程如下[1].

[t0, t1] k

ai ∆ai = ai+1 − ai i = 1, 2, ...,

k − 1

步骤 1　在给定的时间段 内, 共有 条按时

间升序排列的 TLE根数, 利用式 (11)～式 (16)可计

算半长轴 , 并记 , 其中, 

.

ai ai+1

ts, ts+1 Ts, Ts+1

∆ai ∆ai+1√
(|∆ai+1| − |∆ai|)2 <

|∆ai| × 10% ai

步骤 2　若 和 对应的 TLE根数历元分别

记为 , 轨道周期分别记为 , 比较前后相

邻的两个半长轴差 和 , 若同时满足以下两

个条件: ①二者符号相反, ②

, 则认为 对应的 TLE根数为异常值 ,

将其从 TLE根数序列中剔除.

∆ā

步骤 3　对于剔除异常值后的 TLE根数序列,

计算半长轴差的平均值记为 , 则可得

∆ā =
1
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i
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δa = ∆a+ 3 σa将轨道机动筛选门限记为 .

σ0
a = 5

σ0
a = 100 σā ⩾ σ0

a

∆ai i = 1, 2, ..., k − 1

步骤 4　对高度在 2000 km以下的航天器 , 取

  m; 对高度在 2000 km以上的航天器 , 取

 m; 若根据步骤 3中计算的 , 则将经

过步骤 2剔除后的 ( )的绝对值

|∆ai| δa |∆ai| ⩾ δa

∆ai = ∆ā ∆ā σā δa

与步骤 3中的门限 逐一比较 , 若 ,

令 , 则根据步骤 3重新计算 , 和 .

σā <

σ0
a δ0a = ∆ā+ 3 · σā

步骤 5　重复步骤 3和步骤 4, 直至步骤 3中

, 则将轨道机动筛选门限记为 .

∆ai

|∆ai| δ0a

|∆ai| ⩾ δ0a ai+1

p ai+1, ai+2, ..., ai+p

∆ai,∆ai+1, ...,∆ai+p−1
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步骤 6　将经过步骤 2剔除的 的绝对值

与步骤 5中的变轨筛选门限 逐一比较 , 若

, 则表示 为航天器变轨后的半长轴; 若

连续有 个半长轴 被判定为变轨后

的半长轴且对应的半长轴差

符号相同, 则 对应航天器此次变轨前更新的最后一

条 TLE根数,  对应航天器此次变轨结束后更新

的第一条 TLE根数.

ai ai+p
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[x1q y1q z1q]

[x2q y2q z2q] q = 1, 2, ..., [1440× (tn − ts)]

[1440× (tn − ts)] (te − ts)× 1440

步骤 7　将步骤 6中 和 对应的 TLE根数

历元分别记为 . 在时间段 内 , 其在 J2000

惯性坐标系中一分钟一点的位置分别为 ,

, 其中 , 其

中 为 的整数部分, 则

可计算相对距离为

dq =

√
(x1q − x2q)

2
+ (y1q − y2q)

2
+ (z1q − z2q)

2
.

(17)

dq

[ts, te] dqmin

tmin tmin

ās, āe ∆a = ās − āe

dqmin ⩽ 50% |∆a|
tmin ∆a tmin

步骤 8　根据步骤 7中的相对距离 , 采用插值

即可得到时间段 内相对距离的最小值 , 此

最小距离对应的时刻记为 , 计算其在 时刻的平

均 半 长 轴 , 分 别 记 为 . 令 , 若

, 则可认为该次变轨得到确认 , 而

即为航天器的变轨时刻,  为航天器在 时刻

的变轨量, 否则无法确认, 需进一步深入分析. 

3　实例应用
 

3.1　低轨航天器机动检测

选取 NORAD编号为 29499(航天器 METOP-

A1)的目标作为分析目标 . 从 2019年 6月 7日至

2019年 9月 13日公布的 TLE根数中提取目标 29499

的根数, 其半长轴的变化趋势如图 2所示[1].

∣∣∆a′
j

∣∣
从图 2可知, 在上述所选时间段内, 该航天器有

5次明显的半长轴跳变 (所对应 TLE根数分别表示

为 TLE1～TLE6). 采用本文算法, 编号为 29499的航

天器半长轴差的绝对值 及 4次迭代门限如图 3

所示.

∆ā图 3中筛选门限历次迭代过程中计算得到的 ,
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σā δa和 值列于表 1.

σā < σ0
a σ0

a = 5

δa = 3.6

由表 1可知, 经过 4次迭代后,  (

m), 迭代收敛, 此时变轨筛选门限  m, 根据该

收敛门限, 可筛选出全部 5次轨道半长轴跳变, 即疑

似的轨道机动 (见表 2).

在半长轴跳变筛选结果的基础上, 利用相对距离

最小值判断, 可确认表 2中序号 5所示的机动, 序号

1～4所示机动暂无法确认, 进一步通过 TLE根数之

间交叉计算获得的相对距离最小值判断, 可确认表 3
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表 1    目标 29499变轨筛选门限迭代过程结果

Table 1    Iteration process of maneuver detection
threshold of target 29499

Iterations ∆ā/m σā/m δa/m

1 7.7 39.8 127.1

2 3.9 17.3 55.7

3 1.0 5.2 16.7

4 0.47 1.1 3.6

 

表 2    目标 29499半长轴跳变筛选结果

Table 2    Detection result of change in semi-major axis of target 29499

No. TLE
Maneuver time

(BJT)
Change in semi-major

axis/m
Minimum range/m Confirmed

1 TLE1～TLE2 31 Jul. 2019 04:16:15.2 –57.0 49.7 No

2 TLE2～TLE3 31 Jul. 2019 17:39:47.9 –58.3 102.8 No

3 TLE3～TLE4 1 Aug. 2019 06:50:50.0 –47.9 62.1 No

4 TLE4～TLE5 2 Aug. 2019 07:36:47.7 –144.6 227.3 No

5 TLE5～TLE6 14 Aug. 2019 20:16:43.2 336.5 55.9 Yes

 

表 3    目标 29499相对距离最小值判断结果

Table 3    Judging result of minimum range of target 29499

No. TLE
Maneuver time

(BJT)
Change in semi-major

axis/m
Minimum range/m Confirmed

1 TLE1～TLE3 1 Aug. 2019 10:58:19.3 115.3 142.2 No

2 TLE1～TLE4 31 Jul. 2019 16:39:47.7 163.2 243.2 No

3 TLE1～TLE5 1 Aug. 2019 11:03:23.9 307.8 46.8 Yes

4 TLE2～TLE4 1 Aug. 2019 03:26:20.7 106.2 170.3 No

5 TLE2～TLE5 1 Aug. 2019 18:00:20.0 250.9 382.3 No

6 TLE3～TLE5 2 Aug. 2019 01:19:04.5 192.6 131.1 No
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中序号 3所示的机动.

综上, 目标 29499共发生 2次轨道机动, 结果如

表 4所示. 

3.2　高轨航天器机动检测

选 取 NORAD编 号 为 41469(航 天 器 IRNSS

1 G)的目标作为分析目标 . 从 2019年 6月 7日至

2019年 9月 6日公布的 TLE根数中提取目标 41469

的根数, 其半长轴的变化趋势如图 4所示[1].

∣∣∆a′
j

∣∣

由图 4可知 , 在上述所选时间段内 , 该目标有

3次明显的半长轴跳变 (所对应 TLE根数分别表示

为 TLE1～TLE4). 采用本文的方法, 目标 41469半长

轴差的绝对值 及 2次迭代门限如图 5所示.

∆ā

σā δa

图 5中筛选门限历次迭代过程中计算得到的 ,

和 值如表 5所示.

σā < σ0
a σ0

a =

100 δa = 385.8

由表 5可知 , 经过 2次迭代后 ,  (

 m), 迭代收敛, 此时变轨筛选门限  m.

根据该收敛门限, 可筛选出全部 3次轨道半长轴跳

变, 即疑似的轨道机动, 如表 6所示. 在半长轴跳变筛

选结果的基础上, 利用相对距离最小值判断, 可确认

表 6中全部 3次机动, 即目标 41469共发生 3次轨道

机动. 

3.3　航天器机动检测精度

通过仿真生成大量航天器机动前后的 TLE根数,

并利用本文方法开展了机动检测, 表 7、表 8分别给

出了低轨和高轨航天器在不同半长轴改变量的情况

下, 机动检测结果与理论值的偏差统计. 其中, 半长轴

改变量偏差以偏差率表示, 定义为检测结果与理论值
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表 4    目标 29499变轨分析结果

Table 4    Maneuver detection result of target 29499

No. Maneuver time (BJT) Change in semi-major axis/m

1 1 Aug. 2019 11:03:23.9 307.8

4 14 Aug. 2019 20:16:43.2 336.5
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Fig. 5    Absolute value of semi-major axis error and

iteration threshold of target 41469
 

 

表 5    目标 41469变轨筛选门限迭代过程

Table 5    Iteration process of maneuver detection
threshold of target 41469

Iterations ∆ā/m σā/m δa/m

1 304.7 676.6 2334.5

2 174.7 70.4 385.8

 

表 6    目标 41469变轨分析结果

Table 6    Maneuver detection result of target 41469

No. TLE
Maneuver time

(BJT)
Change in semi-major

axis/m
Minimum range/m Confirmed

1 TLE1～TLE2 2019-06-21 14:50:25.5 –3278.1 642.3 Yes

2 TLE2～TLE3 2019-07-17 15:09:50.1 –4248.1 621.8 Yes

3 TLE3～TLE4 2019-08-14 23:44:26.4 –3810.2 595.0 Yes
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间的偏差绝对值相对理论值本身的比.

由表 7统计结果可知, 在低轨航天器机动检测方

面, 本文方法在理论机动量较大 (100 m以上)的情况

下, 对半长轴改变量及变轨时间的检测精度更高, 而

在理论机动量较小 (不足 100 m)的情况下的检测精

度相对较低, 且随着航天器轨道高度的增加, 检测精

度有所提升. 由表 8统计结果可知, 在高轨航天器机

动检测方面, 本文方法在理论机动量大于 1 km的情

况下, 对半长轴改变量及变轨时间的检测精度较高,

而在实际机动量小于 1 km的情况下的检测精度相对

较低, 但精度与轨道高度无明显关系.

上述情况是由 TLE根数本身精度限制所导致,

即利用仿真生成的 TLE根数基于 SGP4/SDP4模型

预报存在误差 (低轨目标轨道越低误差越大), 在机动

量较小的情况下, 航天器半长轴跳变的筛选与接近距

离最小值的计算受到预报误差影响更为明显, 从而影

响了检测精度. 

4　结语

结合航天器轨道动力学及变轨控制的特点, 基于

TLE根数, 提出了一种面向航天器半长轴控制行为

的机动检测方法, 可高效解决航天器变轨机动时的变

轨时间、轨道变化量以及多次变轨识别的问题. 利用

本文的变轨检测方法, 应用于编号为 29499的低轨航

天器和编号为 41469的高轨航天器的变轨检测分析,

计算得到两个航天器的变轨次数、变轨时间和变轨

量. 此外, 通过大量仿真计算可知, 本文方法在低轨航

天器机动量大于 100 m、高轨航天器机动量大于

1 km的情况下, 具有良好的检测精度, 表明所提方法

的有效性和可用性, 当前本文研究尚存在一定的局限

性, 所提出方法主要是基于 TLE根数面向轨道面内

机动开展检测, 对于轨道面外的机动 (例如倾角控

制)尚无法实现精确检测, 同时该方法对 TLE根数的

精度和频次要求较高, 对极小幅变轨、连续变轨 (例

如霍曼转移)中未更新 TLE根数的情况尚无法有效

处理, 后续将持续开展研究.
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