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摘 要 为了在太阳同步轨道卫星上，实现太阳辐射监测仪对太阳辐射的跟踪测量，提出了一

种卫星本体坐标系上太阳方位的计算方法 ．首先，采用巴黎天文台的 VSOP87 理论计算太阳在
地心惯性坐标系下的太阳方位;然后，通过坐标变换转换到卫星本体坐标系上，实现了太阳方

位的计算;最后，利用拟平均根数法生成卫星瞬时轨道根数，模拟计算太阳方位的计算精度 ．该
方法对卫星本体坐标系上太阳方位的计算精度优于 0. 19°，满足实际跟踪精度的要求 ．
关键词 太阳同步轨道卫星，太阳跟踪，坐标变换，VSOP87
中图分类号 V447. 1

太阳同步轨道卫星上载有太阳辐射监测仪，用以测量太阳辐照度 ．由于太阳辐射监测仪的视轴不能
始终保持对准太阳，因此对测量数据的处理带来了一定的困难 ．本文考虑在星体上搭载二维驱动机构实
现对太阳的精确跟踪，并据此提出星上程控跟踪太阳的具有较高精度的算法 ．
该算法首先计算太阳在地心惯性坐标系下的赤经和赤纬，然后通过实时获取卫星瞬时轨道根数，将

太阳方位转化到卫星轨道坐标系上;最后通过处理卫星的姿态信息，得到太阳方位矢量在卫星本体坐标

系上的偏航角和俯仰角，向二维驱动机构传达跟踪信息，实现太阳跟踪 ．经过精度分析，该算法能满足星
上程控太阳跟踪的要求 ．

1 太阳方位的计算过程

太阳方位的计算采用具有较高精度的 VSOP87( variations seculaires des orbites planetaires)理论，并
通过 3 次坐标变换，得到卫星本体坐标系内的太阳方位矢量 ．

1. 1 介绍 3 种坐标系
1)地心惯性坐标系 原点取在地心 O，Z 轴沿地球自转轴指向北方，X 轴沿地球赤道平面与黄道平

面的交线指向升交点(春分点)，Y 轴在赤道平面内与 X 轴、Z 轴构成右手旋转坐标系 ．
2)卫星轨道坐标系 原点 O o 在卫星质心，Z o 轴指向地心，X o 轴在轨道平面内与 Z o 轴垂直并指向

卫星速度方向，Y o 轴与轨道平面负法线方向一致，与 X o 轴、Z o 轴构成右手旋转坐标系 ．
3)卫星本体坐标系 原点 OB 在卫星质心，3 条正交的星体坐标轴 XB 轴、YB 轴和 ZB 轴分别与固连

于星体的惯性基准坐标轴平行 ．对于 3 轴稳定对地定向的卫星，在理想的稳定状态下，即航天器没有姿
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态角误差时，它与卫星轨道坐标系应该是完全重合的 ．

1. 2 VSOP87 计算理论
目前，用于地面跟踪的太阳方位计算方法大多采用王炳忠的数值模拟法，以及世界气象组织推荐的

Michalsky 的理论展开式法［1-2］，计算过程简单，但是精度较低，不能满足星上太阳方位计算精度的要求 ．
为此，本文的星上太阳方位计算方法采用法国的 VSOP87 理论［3］，该方法相对于太阳轨道的平均根数
法
［4］，计算过程较为简便，计算精度也能满足实际应用的需要 ．

1987 年，巴黎的 Bretagnon 和 Francou 创立了 VSOP87 行星理论，它提供了直接计算行星日心坐标的
周期序列项，可以直接算得任意时刻某一行星的日心黄经、日心黄纬和太阳到该行星距离 ．对于地球，该
理论用了 2425 个周期项，可以得到精度高达 0. 01″的太阳方位 ． 据文献［2］记载，通过截取一些主要的
项，可使得到的太阳位置在 － 2000 ～ 6000 年范围内精度是 1″．
该方法首先使用文献［2］附录的地球数据的主要项计算日心黄经 L、黄纬 B 和日地距离 R，并按照

下式得到地心黄道坐标系下太阳的黄经 Θ 和黄纬 β:
Θ = L + 180°，

β = － B ， (1)
这里的太阳黄经 Θ 是真几何黄经，再考虑进太阳地心黄经光行差修正以及章动的黄经章动分量，就得
到太阳的视黄经 λ 和视黄纬 β．然后通过下式的黄道坐标系到赤道坐标系的变换，得到太阳的视赤经 α

图 1 VSOP87 理论与 2006 年中国天文年历比对

和视赤纬 δ

tanα = sinλ × cosε － tanβ × sinε
cosλ

，

sinδ = sinβ × cosε + cosβ × sinε × sinλ， (2)
(2)式中 ε 是真黄赤交角，为平黄赤交角 ε o和章动中的

交角章动分量 Δε 的和，而 ε o由国际天文联合会提供的

公式求得 ．
选取 2006 年每月的第 1 天的零时，将计算得到的

太阳赤经和赤纬与 2006 年中国天文年历比对［4］，赤经
差值不超过 3″，赤纬差值不超过 1. 2″．图 1 列出了 12 个
月的赤经比对数据 ．

2 地心惯性坐标系下的太阳方位向卫星本体坐标系的转换

2. 1 太阳视赤经 α和视赤纬 δ 在直角坐标系下的 X、Y、Z 分量
设定太阳方位矢量为单位矢量，则直角坐标系下的 X、Y、Z 分量为:

S I =
cosδcosα
cosδsinα
sin









δ

． (3)

2. 2 由地心惯性坐标系到卫星轨道坐标系的坐标转换
设 Ω 为升交点赤经，i 为轨道倾角，ω 为近地点幅角，f 为真近点角，u = ω + f 为轨道角 ．按照 Z→

X→Y 的旋转顺序，得到地心惯性坐标系到卫星轨道坐标系的转换矩阵:
T1 = T1Y × T1X × T1Z， (4)

其中，T1X =

1 0 0

0 cos － i + π( )2
－ sin － i + π( )2

0 sin － i + π( )2
cos － i + π( )













2

， T1Y =

cos u + π( )2
0 sin u + π( )2

0 1 0

－ sin u + π( )2
0 cos u + π( )













2

，
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T1Z =
cosΩ sinΩ 0
－ sinΩ cosΩ 0









0 0 1

．

2. 3 由卫星轨道坐标系到卫星本体坐标系的坐标转换
设 φ、θ、ψ 分别为卫星滚动角、俯仰角与偏航角，按照 Z→X→Y 的旋转顺序，分别旋转 ψ→ φ→ θ角

度，得到转换矩阵:

T2 = T2Y × T2X × T2Z， (5)

其中，T2X =
1 0 0
0 cosφ sinφ
0 － sinφ cos









φ

，T2Y =
cosθ 0 － sinθ
0 1 0

sinθ 0 cos









θ

，T2Z =
cosψ sinψ 0
－ sinψ cosψ 0









0 0 1

．

这样，就得到太阳方位矢量在卫星本体坐标系上的 OBXBYBZB 分量:

S = T2 × T1 × S I ． (6)
图 2 ～图 4 分别给出了一个轨道周期内太阳方位矢量在卫星本体坐标系 OBXBYBZB 下与 XB、YB、ZB 轴

夹角的变化曲线 ．

图 2 一个周期内的太阳矢量与

卫星本体坐标系 X 轴的夹角

图 3 一个周期内的太阳矢量与

卫星本体坐标系 Y 轴的夹角

图 4 一个周期内的太阳矢量与

卫星本体坐标系 Z 轴的夹角

可以看出，一个周期内，太阳方位矢量与卫星本体坐标

系的 X 轴和 Z 轴的夹角在 20° ～ 160°之间变化，太阳方位
矢量与 Y 轴的夹角变化缓慢，1 年之内的变化范围不超过
15°，这符合太阳同步轨道卫星的轨道特点 ．

3 太阳方位的计算精度分析

本文的精度分析中的轨道计算
［5-6］
采用拟平均根数算

法来获得卫星的瞬时轨道根数 ．充分考虑地球形状、大气阻
力、日月引力和太阳光压对轨道的摄动影响 ．地球形状摄动
计算采用高精度的地球引力场模型—JGM2;采用 Harris
Priester 阻力模型计算大气阻力密度;并考虑了主要天文时
间系统间的差异(UTC、TAI 和 TDT 差异) ．
仿真过程如下 ．
仿真起始时刻 2010 年 7 月 2 日 0 时 0 分 0 秒;
起始时刻的相关轨道参数的设置 轨道高度:836km，轨道倾角:98. 75°;
卫星发射窗口 降交点地方时 10:00 ～ 10:20 或升交点地方时 13:40 ～ 14:00;
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相关摄动参数
［7］
的设置见表 1．

表 1 摄动系数的设置

摄动系数 卫星的阻力面积 /m2 卫星的光压面积 /m2 卫星的面积质量比 /(m2 / kg) 大气阻力系数 光压系数

数值设置 40 44 0. 02 2. 2 1. 44

太阳赤经和赤纬的计算精度 3″;
星上采用拟平均根数法来递推轨道根数，轨道递推误差随着递推时间的增长而增大，递推 1. 5d 的

极限误差设定如下:

星上轨道倾角和升交点赤经的递推精度 0. 01°;星上轨道幅角的递推精度 0. 01°;卫星姿态角测
量精度 0. 05°．
误差分析中共有 8 个误差项，分别为太阳矢量在地心惯性坐标系下的赤经和赤纬，卫星的轨道倾

角、升交点赤经和轨道角，卫星的偏航角、俯仰角和滚动角 ． 采用微分法进行极限误差的合成，认为各单
项误差具有相同的误差分布和置信概率，并且各项误差间是线性无关的，那么卫星本体坐标系上太阳偏

航角(俯仰角)的极限误差计算公式即为

Δf = ± ∑
8

j = 1

f( xj)

xj
Δx( )j槡

2

． (7)

其中，xj = α、δ、i、Ω、u、φ、θ、ψ;f( xj) 为坐标变换得到的太阳在卫星本体坐标系的偏航角(俯仰角)表达

式;
f( xj)

xj
为各项误差的传递函数; Δxj 为各项的极限误差值 ．

在 MATLAB 上仿真得到的卫星本体坐标系上的太阳方位计算误差在 1 年内(2010 年 7 月 2 日至
2011 年 7 月 2 日)的变化曲线如图 5 和图 6 所示 ．
由图 5、图 6 可以看出，太阳矢量在卫星本体坐标系上的偏航角计算精度为 0. 19°，俯仰角计算精度

为 0. 05°．在不考虑跟踪仪器的跟踪误差情况下，星上太阳跟踪的计算精度优于 0. 19°． 偏航角的计算误
差在第 300 ～ 365d 内有较大的提升，这是因为太阳矢量在这段时间内与轨道面的夹角产生较大的变化，
导致相关误差项的误差传递系数出现较大的增幅 ．

图 5 一年内的太阳矢量在卫星本

体坐标系的偏航角计算误差

图 6 一年内的太阳矢量在卫星本

体坐标系的俯仰角计算误差

仪器的跟踪误差与二维驱动器及其随动机构的性能相关，进一步考虑仪器的跟踪误差，可以为星上

采用太阳敏感器
［8］
进行精确跟踪提供合理的视场角选择 ．

4 结论
1)太阳方位计算的 VSOP87 理论的计算精度能满足绝大部分条件下的太阳跟踪要求 ．采用 VSOP87
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理论的主要周期项进行计算，相比太阳轨道平均根数法，计算过程得到了简化 ．
2)经过仿真计算，在不考虑跟踪仪器的跟踪误差情况下，该方法的太阳方位计算精度能达到

0. 19°．进一步考虑二维驱动机构的跟踪误差，可以为采用太阳敏感器的精确跟踪装置选择合理的视场
角，进一步提高跟踪精度，为星上有效载荷的测量精度提供有效地保证 ．
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Calculation of sun’s location on the sun synchronous orbit satellite
and its precision analysis

ZHANG Qian1，2，YE Xin1，FANG Wei1

(1 Changchun Institute of Optics，Fine Mechanics and Physics，Chinese Academy of Sciences，Changchun 130033，China;

2 Graduate University，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049，China)

Abstract A method for calculation of the sun’s location in the satellite’s body coordinate system is proposed
in order to measure the solar irradiance using solar irradiance absolute radiometer on the sun synchronous orbit
satellite． First，the sun’s location in the inertial coordinate system is calculated using the VSOP87 theory．
Then，the sun’s location in the satellite’s body coordinate system is obtained by coordinate transformation．
Finally，the satellite’s instantaneous orbital elements of high accuracy are generated based on the mean orbital
elements to simulate the precision for calculation of the sun’s location． The simulation shows that the accuracy
for the calculation of the sun’s location is within 0. 19°．
Key words sun synchronous orbit satellite，sun tracking，coordinate transformation，VSOP87
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