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摘　要：我国卫星导航系统ＩＧＳＯ卫星采用动态偏航与零偏航两种姿态控制模式，在太阳矢量与轨道面夹角

较小时，采用零偏航。卫星姿态控制模式的切换造成了卫星所受光压力的变化。当处理包含动偏／零偏切换

点的数据弧段时，由于卫星精密轨道确定策略及光压模型的不适应，无法用一组光压参数拟合两种状态，造成

定轨精度下降。本文提出了利用分段线性模型描述太阳光压的定轨策略，可将定轨重叠弧段 ＵＲＥ精度提高

７５％。解算的光压参数能够反映出两种状态的差异，是解决姿态转换期间轨道确定的有效方法。
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　　ＧＮＳＳ卫星空间飞行姿态控制需满足以下两
个条件：①卫星天线指向地心，以保证地面足够好
的信号强度；②太阳能帆板垂直于太阳光照方向，
使在轨卫星能够得到足够多的能量［１－２］。
为了满足上述两个条件，卫星需要利用太阳

敏感器和地球敏感器不断感知太阳和地球的位

置，利用卫星姿态控制系统调整偏航角度Φｎ，保
证卫星星体坐标系 Ｘ、Ｚ 轴处于“太阳－地球－卫
星”平面内，称为卫星姿态的动态偏航控制模式，
简称动偏。
对于动偏控制模式，当卫星进入地影期时，受

地球遮挡，太阳敏感器无法正确感知太阳位置。
另外，卫星姿态控制系统采用动量轮控制姿态，在
偏航姿态处于０°或１８０°附近时，按照上述方法计
算的偏航角速率将超过动量轮调整范围。为规避
上述问题，与日本 ＱＺＳＳ卫星导航系统类似［３－５］，
我国北斗ＩＧＳＯ卫星采用了零偏航姿态控制方式
（零偏），即当太阳矢量与卫星轨道面夹角小于一
定的控制角度时，卫星不再跟踪太阳位置，而是将
偏航角固定为０°。每颗ＩＧＳＯ卫星每年会经历两
次动偏－零偏－动偏转换，其零偏模式持续时间为

８～１５ｄ。
通过地面试验验证系统的测试分析，当所采

用的定轨弧段包含动／零转换点时，定轨精度明显
下降，致使该卫星在姿态控制模式转换期间不可
用。动偏转零偏对定轨精度的影响高于零偏转动
偏，且零偏期间卫星轨道确定精度也低于动偏期
间。由于多颗卫星处于同一轨道面，卫星的姿态
控制模式转换期会有重叠。如果因定轨精度超限
而置多颗卫星不可用，将对服务区域的导航性能
造成严重影响。因此，研究卫星动偏、零偏切换期
间的精密轨道确定方法具有重要意义。本文重点
针对这一现象进行分析，梳理其产生机制，制定解
决方案。

１　产生机制分析

如图１所示，以北斗ＩＧＳＯ５卫星２０１２－０８月
姿态控制模式转换期间，试验验证系统国内区域

５个地面监测站定轨结果为例，全部转换期间共
出现了３次定轨精度下降点。动转零期间最为显
著，Ｒ、Ｔ、Ｎ 方向定轨精度由动偏期间的０．５ｍ、

２．０ｍ、１．０ｍ下降到了１３．６８ｍ、１４．５７ｍ、１０．２３
ｍ。零偏以及零转动期间定轨精度也有所下降，
且以对用户导航定位精度影响最大的Ｒ 方向最
为突出。
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图１　 动／零转换期间定轨精度

Ｆｉｇ．１　Ｏｒｂｉｔ　Ｏｖｅｒｌａｐ　Ａｃｃｕｒａｃｙ　ｏｆ　Ａｔｔｉｔｕｄｅ　Ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｍｏｄｅｓ　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ

动／零转换造成了卫星姿态的变化，其对定轨
精度的影响主要表现在两方面，即卫星天线相位
中心、天线相位缠绕等测量模型的变化和卫星热
辐射、卫星帆板／本体受力等动力学模型变化。
通过计算分析，ＩＧＳＯ卫星天线相位中心偏

差改正量在１ｍ左右，但受姿态控制模式变化的
影响较小，其改正量互差在ｃｍ级。天线相位缠
绕改正量本身较小，在１周以内。以上两点均不
足以引起１０ｍ级的轨道确定误差。综上所述，
动零转换定轨精度下降的原因主要是由于卫星帆

板及本体受照变化以及热辐射所造成的卫星光压

摄动力的变化。
为了简明地表示卫星的本体特征，本文以

Ｂｏｘ－Ｗｉｎｇ模型为基础分析卫星受照及光压力变
化。该模型将北斗卫星本体视为立方体，太阳帆
板安装于卫星本体±Ｙ 面板并且其转动轴与卫星
本体Ｙ 轴平行［６－７］。此时卫星太阳面板所受的光
压力为：
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ｍ
·

∑
ｎｆａｃｅ

ｉ＝１
Ａｉｃｏｓθｉ ２（δｉ３＋ρｉｃｏｓθｉ

）^ｎｉ＋（１－ρｉ）［ ］ｓ^
式中，珚Ｐｓｏｌａｒ为光压摄动加速度；Ｐ 为太阳流量；α
为尺度因子；ν为地影因子；ｍ 为卫星质量；Ａｉ 为
第ｉ平面面积；θｉ 为第ｉ平面法向与卫星－太阳向
量间夹角；^ｎｉ 为第ｉ平面法向；^ｓ为卫星－太阳向
量；δｉ为第ｉ平面镜面反射系数；ρｉ为第ｉ平面漫
反射系数；ｎｆａｃｅ为模型平面数。
在Ｂｏｘ－Ｗｉｎｇ模型下，卫星本体受照情况如

图２所示。动态偏航时，卫星＋Ｘ 板始终受照而
±Ｚ板轮流受照；在零偏航时，除卫星±Ｘ 和±Ｚ
面板轮流受照外，±Ｙ 板也分别受照。由此在动／
零转换期间，由于姿态控制变化造成了卫星本体

受照的３个切换点：动转零切换点、＋Ｙ／－Ｙ 受
照切换点、零转动切换点，这与图１中３个定轨精
度下降点完全对应。

图２　卫星本体受照情况

Ｆｉｇ．２　Ｓｕｎ　Ｅｘｐｏｓｕｒｅ　ｏｆ　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　Ｂｏｄｙ　Ｓｕｒｆａｃｅｓ

由Ｂｏｘ－Ｗｉｎｇ模型计算的卫星光压摄动力如
图３所示。光压Ｒ、Ｔ 方向摄动力较大，在１０－７

ｍ／ｓ２量级；Ｎ 方向光压摄动力较小，在１０－８　ｍ／ｓ２

量级。但光压在动偏、零偏下的差异主要表现在

Ｎ 方向，呈分段线性变化趋势。

图３　卫星动偏／零偏光压力

Ｆｉｇ．３　ＲＴＮ　Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　Ｓｏｌａｒ　Ｒａｄｉａｔｉｏｎ　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ

Ｙａｗ－ｓｔｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　Ｏｒｂｉｔ－ｎｏｒｍａｌ　Ｍｏｄｅｓ

动偏时，卫星本体姿态坐标系Ｚ轴指向地球
质心，Ｙ 轴正交于太阳－地心－卫星平面，Ｘ轴与Ｙ／

Ｚ轴正交。零偏时，卫星本体姿态坐标系Ｚ轴指
向地心，Ｙ 轴正交于卫星位置－速度平面，Ｘ 轴与

Ｙ／Ｚ轴正交。即零偏时其本体３轴指向与卫星

ＲＴＮ坐标系一致。如图２，零偏时卫星本体Ｙ 板
（Ｎ 方向）受照，造成了卫星Ｎ 方向光压摄动力的
变化。此外，动偏时太阳帆板垂直卫星 －太阳方
向。零偏时太阳光线与帆板法向存在小的夹角。
太阳的照射可分解为帆板法向和太阳翼方向。由
于零偏期间太阳翼方向与卫星本体法向一致，同
样造成动偏、零偏卫星太阳帆板法向（Ｎ）光压力
的变化。

３５３１
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在卫星轨道确定时，我们通常参照ＧＰＳ等国
外卫星导航系统的传统方法，对一组定轨弧段仅
解算一组光压参数。而在卫星姿态控制模式转换
期间，一组光压参数无法准确表现出光压力的折
线变化。由此，综合以上分析，轨道确定中光压模
型的不适应是引起ＩＧＳＯ卫星动转零定轨异常的
主要因素。

２　处理策略

仅包含动偏、零偏数据的精密定轨策略
为［８－１０］：采用３ｄ弧段无电离层组合数据定轨，解
算参数包括初始时刻卫星位置、速度，接收机大气
延迟参数，相位模糊度以及钟差。钟差估计时，估
计每个历元卫星和接收机钟差，各历元固定一个
地面站钟差作为参考钟。光压参数的解算策略为
同时解算Ｘ、Ｚ方向尺度因子，ｙ－ｂｉａｓ以及Ｔ、Ｎ
方向的周期经验力。
尺度因子反映了卫星面质比的变化。在卫星

采用动偏模式时，由于太阳帆板正对太阳，卫星有
效照射面积变化不大，尺度因子可认为是常数。
考虑到卫星偏航控制模式切换时，卫星太阳帆板
有效面积随时间发生变化，该变化可通过卫星太
阳光压尺度因子吸收。ｙ－ｂｉａｓ在零偏时主要反映
卫星法向光压力的变化。在动零转换弧段内，以

动零转换点为分界点，采用分段线性模型描述动
转零期间的光压参数，可有效表达光压的变化，提
高定轨精度。当处理图１中包含３个切换点的数
据弧段时，本文设计的定轨策略为以切换点为节
点，分别解算弧段起始点、切换点以及弧段结束点
的Ｘ、Ｚ尺度因子和ｙ－ｂｉａｓ。中间各时刻点根据
图３中Ｎ 方向光压摄动力变化趋势，采用一阶线
性多项式模型计算各光压参数值。
与图１结果比较，采用本文提出方法，３ｄ弧

段定轨重叠１ｄ的轨道重叠弧段精度如图４所
示。在动转零弧段，本文提出的分段线性解算光
压参数的方法使动转零弧段定轨Ｒ、Ｔ、Ｎ 方向精
度由１３．６８ｍ、１４．５７ｍ、１０．２３ｍ提高到３．３１ｍ、

３．０７ｍ、１．８９ｍ，精度提高率达到７５％。除２３０ｄ
数据质量较差外，（＋／－）Ｙ 板受照及零转动期间
定轨精度提高率均达到４２％以上。
表１给出了新、老方法定轨残差比较统计

ＲＭＳ结果。可以得出，分段线性解算光压参数的
方法可更好的表达卫星的实际受力情况，定轨残
差有较为明显的提高。
图５给出了激光数据对轨道视线方向精度的

检核结果。由于数据量较少，仅能反映部分时间
点的外符合精度，但仍可以看出，卫星轨道视线精
度可以由４ｍ提高到１ｍ以内。

图４　切换点定轨结果比较

Ｆｉｇ．４　Ｏｒｂｉｔ　Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ　Ａｃｃｕｒａｃｙ　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ
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表１　定轨残差对比／ｃｍ

Ｔａｂ．１　Ｏｒｂｉｔ　Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ　Ｒｅｓｉｄｕａｌ　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ／ｃｍ

日期
常规定轨方法 本文方法

伪距 相位 伪距 相位

２１４　 １３２．３５　 １．５３　 １３０．９０　 １．５２
２１５　 １３０．４５　 １．４９　 １２５．１９　 １．１１
２１６　 １３８．６７　 ２．４０　 １２５．４２　 １．２８
２１７　 １２９．４６　 ２．４２　 １１４．４２　 １．２５
２２０　 １１８．５７　 １．７１　 １１３．３９　 １．１９
２２１　 １１６．４７　 １．１８　 １１２．８５　 １．１６
２２２　 １１５．１６　 １．４３　 １１１．７５　 １．１１
２２３　 １１８．３６　 １．３３　 １１１．０１　 １．１６
２２８　 １１８．８７　 １．９０　 １１５．８１　 １．３０
２２９　 １１７．８２　 １．３１　 １１６．３０　 １．２５
２３０　 １２３．０６　 １．５８　 １２０．０８　 １．５５
２３１　 １２１．５８　 １．５９　 １１９．６８　 １．２５

　　表２给出了动转零期间（２１５～２１７日）定轨
解算光压参数值。Ｘ、Ｚ尺度因子在弧段起始点、
切换点及弧段结束点存在明显差异，２１６日Ｚ方
向尺度因子最大差异达到１１．５２５。由于Ｙ 方向
与零偏Ｎ 方向一致，由表中结果，ｙ－Ｂｉａｓ光压力呈
现量级性的差异。与本文指出的光压摄动力在动
偏、零偏下的差异主要表现在Ｎ方向结论一致。

图５　激光检核结果

Ｆｉｇ．５　ＳＬＲ　Ｒｅｓｉｄｕａｌ　Ｒｅｓｕｌｔｓ

由此可以证明本文提出的分段线性解算光压参数

的定轨策略符合姿态切换期间卫星的实际状态，
能够反映姿态转换得两种卫星状态，可有效提高
卫星轨道的确定精度。由于本文采用的为地面试
验验证系统国内监测站的数据，跟踪弧段受到一
定限制，随着国外监测站的加入，定轨精度将会得
到进一步的提高。

表２　光压参数分段解算结果

Ｔａｂ．２　Ｓｅｇｍｅｎｔａｌ　Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　Ｓｏｌａｒ　Ｒａｄｉａｔｉｏｎ　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

日期 光压参数 起始点 中误差 动转零点 中误差 结束点 中误差

ｘ　 ３．２９５　 ０．５５７×１０－１　 ２．５８５　 ０．４１０×１０－１　 １．２８７　 ０．２２５×１０－１

２１５　 ｙ－Ｂｉａｓ －０．７０９×１０－９　 ０．７８２×１０－１０　 ０．４７３×１０－９　 ０．５５３×１０－１０ －０．４１６×１０－７　 ０．２１０×１０－９
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３　结　语

我国卫星导航系统ＩＧＳＯ动偏／零偏姿态控
制对卫星轨道确定精度具有较大影响。分析其原
因主要是由于北斗ＩＧＳＯ卫星姿态控制模式的变
化造成了卫星本体受照的３个转换点，进而直接
引起了卫星法向光压摄动力的变化。卫星轨道确
定中单组光压参数无法反映两种卫星状态，导致
了定轨精度的下降。
依据卫星光压摄动力变化趋势，采用本文提

出的光压参数分段线性解算策略，可有效解决这
一问题，将定轨重叠弧段精度提高７５％。解算的
光压参数（Ｘ、Ｚ尺度因子和ｙ－ｂｉａｓ）表现出了动

偏、零偏两种状态的差异性，方法正确有效。
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