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摘　要：针对卫星与运载分离后，由于星上姿态测量敏感器未开机或不具备工作条件而无法获悉初始入
轨姿态的问题，设计了采用多敏感器相互校正的入轨姿态计算方法。建立运动学方程，结合陀螺测量角速度

信息和星敏感器首次测量有效姿态，采用信赖域方法进行非线性优化求解，由后向前反向推算姿态；提出一

种由模拟太阳敏感器测量对日姿态到对地姿态转化的便捷方法，由模拟太阳敏感器测量对日信息，采用本体

系太阳矢量与星敏感器测量信息建立联系，达到了利用太阳敏感器测量信息校正星敏感器推算姿态的目的，

最终得到的星箭分离时卫星姿态信息能够与运载方信息吻合。将入轨后卫星真实姿态与地面模型仿真结果

对比，验证了模型的正确性，为后续卫星设计和飞行程序设计与改进提供了重要依据。
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　　卫星随运载飞行入轨后星箭分离，由于卫星
的姿态敏感器未开机或不具备工作状态，并且运

载方只能依据惯性导航测量给出自身的姿态而无

法直接给出卫星的姿态，因此卫星方无法获得真

实的入轨姿态。得到卫星真实的入轨姿态不仅可

以验证运载与卫星分离时的姿态精度，并且由于

初始入轨阶段卫星动作简单，根据卫星入轨后历

经的惯性定向漂移、速率阻尼、对日定向模式的遥

测信息下传可以实时与地面模型的仿真结果对

比，从而验证地面仿真模型的正确性。若模型正

确，姿态确定与控制的仿真工作就可以在地面上

更为可靠地开展，达到验证和优化设计的目的；尤

其对故障诊断能够做出更全面的分析，提高飞行

事件的保障；同时有助于研究人员对飞行程序关

键节点进行把握，了解不同时间点和时间段下系

统的状态变化，对于后续卫星设计和飞行程序的

改进都有着至关重要的意义。

姿态确定的方法一般分为敏感器组合定姿和

状态估计法。常用来进行姿态确定的敏感器组合

有星敏感器／陀螺组合、太阳敏感器／陀螺组合、地
球敏感器／太阳敏感器组合等，分别就对地姿态和
对日姿态进行测量。张春青等［１］在研究对日姿
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态确定时考虑到姿态误差四元数是小量，以此为

前提将姿态转换矩阵进行近似处理，计算得到本

体系太阳矢量作为太阳敏感器的输出信息；王炯

琦、乔相伟等［２－６］对滤波算法进行了深入研究，但

是对于滤波算法的状态初始化设置较为理想化，

滤波时间周期也较长。对于本文情况，星箭分离

时星体的初始角速度很大，无法等效成小角度直

接对运动方程进行简化；运载长时间的运输震动

致使星箭分离后难以对滤波算法的初始状态给出

精确的描述；由于卫星入轨后姿态建立较快，相比

而言滤波算法收敛时间较长。另外，对于利用太

阳敏感器对日姿态转为对地姿态，目前鲜有研究

给出便捷而又具有普适性的解决方法。因此有必

要开展研究，为敏感器互校正计算入轨姿态，也为

故障情况下姿态确定提供一种新方法。

１　系统描述

１．１　系统组成

某卫星入轨初期采用陀螺、模拟太阳敏感器、

星敏感器组合进行姿态确定。在速率阻尼模式

下，由陀螺测量星体惯性系角速度信息；在对日定

向模式下采用模拟太阳敏感器和陀螺进行姿态确

定，由模拟太阳敏感器测量信息得到卫星本体系

太阳矢量，进而确定对日姿态；对地模式下采用星

敏感器和陀螺进行姿态确定，由星敏感器确定星

体惯性系姿态，所求入轨姿态即是定义在轨道系

的对地姿态。

图１　系统阶段划分
Ｆｉｇ．１　Ｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｔａｇｅ

１．２　阶段划分

卫星入轨后阶段划分如图１所示，星箭分离
发生于Ｔ１时刻，星箭分离后首先进行６０ｓ轨道定
向惯性漂移，此时敏感器未开机，执行器无动作，

记为阶段１；于Ｔ２时刻卫星开启姿态控制进程进
入速率阻尼模式，由陀螺测量惯性系角速度、推力

器阻尼星体角速度、记为阶段２；在 Ｔ３时刻自主
切入对日定向模式，由模拟太阳敏感器确定对日

姿态（星体－Ｚｂ轴指向太阳），陀螺测量惯性系角
速度，推力器作为执行器进行姿态控制，记为阶段

３；于Ｔ４时刻星敏感器经过全天区姿态捕获后首
次输出有效测量姿态。本文即是以 Ｔ４为起点重
向前反推，最终得到入轨姿态。

２　数学模型

２．１　欧拉角姿态运动学方程

航天器的姿态运动学是从几何学的观点来研

究航天器的运动，姿态运动学方程是姿态参数在

姿态机动过程中变化的方程，从欧拉角转动顺序

可得姿态欧拉角的运动方程［７－８］。设姿态相对参

考坐标系Ｏｘｙｚ的转速 ω在卫星本体坐标系的投
影表示为［ωｘ，ωｙ，ωｚ］

Ｔ，则根据欧拉角 ３－１－２
坐标变换顺序和旋转关系可以得到角速度与欧拉

角的矩阵关系如式（１）所示，设当前步姿态为
（φｎ，θｎ，ψｎ）（ｎ≥０）。

ωｘ
ωｙ
ω









ｚ

＝
ｃｏｓθ ０ －ｃｏｓφｓｉｎθ
０ １ ｓｉｎφ
ｓｉｎθ ０ ｃｏｓφｃｏｓ









θ

φ

θ
·

ψ













·

（１）

ωｘ（ｎ＋１）
ωｙ（ｎ＋１）
ωｚ（ｎ＋１









）

＝

ｃｏｓθｎ＋１ ０ －ｃｏｓφｎ＋１ｓｉｎθｎ＋１
０ １ ｓｉｎφｎ＋１

ｓｉｎθｎ＋１ ０ ｃｏｓφｎ＋１ｃｏｓθｎ









＋１

φ

θ
·

ψ













·

（２）
其中，将姿态导数写成前后步的差分形式为：

φ＝φｎ＋１－φｎ

θ
·
＝θｎ＋１－θｎ

ψ
·
＝ψｎ＋１－ψ

{
ｎ

（３）

即：

　

ωｘ（ｎ＋１）
ωｙ（ｎ＋１）
ωｚ（ｎ＋１









）

＝

ｃｏｓθｎ＋１ ０ －ｃｏｓφｎ＋１ｓｉｎθｎ＋１
０ １ ｓｉｎφｎ＋１

ｓｉｎθｎ＋１ ０ ｃｏｓφｎ＋１ｃｏｓθｎ









＋１

φｎ＋１－φｎ
θｎ＋１－θｎ
ψｎ＋１－ψ









ｎ

（４）

最终可以由式（４）求解前一步姿态（φｎ＋１，
θｎ＋１，ψｎ＋１）。

２．２　姿态确定原理及模型

２．２．１　对日姿态确定
对日姿态由模拟太阳敏感器确定，最终建立

稳定的星体 －Ｚｂ轴对日姿态。设其定姿的太阳
矢量为Ｓｂ＝［Ｓｂｘ，Ｓｂｙ，Ｓｂｚ］

Ｔ，定义 φ为卫星本体系
－Ｚｂ轴到本体系太阳矢量在 ＹｂＯｂＺｂ面投影的角
（转向＋Ｙｂ方向为负），θ为卫星本体系 －Ｚｂ轴到

·５２·
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本体系太阳矢量在 ＸｂＯｂＺｂ面投影的角（转向
＋Ｘｂ方向为正），φ和θ即为对日姿态。

φ＝
－π＋ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｙ／Ｓｂｚ），Ｓｂｙ≥０

π＋ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｙ／Ｓｂｚ），Ｓｂｙ{ ＜０
（５）

θ＝
π－ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｘ／Ｓｂｚ），Ｓｂｘ≥０

－π－ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｘ／Ｓｂｚ），Ｓｂｘ{ ＜０
（６）

由此可见，星体对日姿态与轨道系下的对地

姿态无法直接转化，存在强非线性。

２．２．２　星敏感器测量模型
星敏感器测量输出敏感器坐标系下的四元

数。对于四元数ｑ＝ｑ１ｉ＋ｑ２ｊ＋ｑ３ｋ＋ｑ４，其对应的
姿态矩阵为：

Ｒｓｉ＝

ｌ１１ ｌ１２ ｌ１３
ｌ２１ ｌ２２ ｌ２３
ｌ３１ ｌ３２ ｌ









３３

式中：

ｌ１１＝ｑ
２
４＋ｑ

２
１－ｑ

２
２－ｑ

２
３

ｌ１２＝２（ｑ１ｑ２＋ｑ４ｑ３）

ｌ１３＝２（ｑ１ｑ３－ｑ４ｑ２）

ｌ２１＝２（ｑ１ｑ２－ｑ４ｑ３）

ｌ２２＝ｑ
２
４－ｑ

２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３

ｌ２３＝２（ｑ２ｑ３＋ｑ４ｑ１）

ｌ３１＝２（ｑ３ｑ１＋ｑ４ｑ２）

ｌ３２＝２（ｑ３ｑ２－ｑ４ｑ１）

ｌ３３＝ｑ
２
４－ｑ

２
１－ｑ

２
２＋ｑ





















２
３

（７）

Ｒｂｉ＝ＲｂｓＲｓｉ （８）
其中，Ｒｂｓ为３×３阶星敏感器安装矩阵，Ｒｂｉ为卫星
本体系到惯性系的姿态转换矩阵，元素为 ｒｉｉ（ｉ＝
１，２，３），按３－１－２顺序转动，对应的三轴欧拉角
（即滚动角φ、俯仰角θ、偏航角ψ）为：

φ＝ａｒｃｓｉｎｒ２３
θ＝ａｒｃｔａｎ（－ｒ１３／ｒ３３）

ψ＝ａｒｃｔａｎ（－ｒ２１／ｒ２２
{

）

（９）

３　算法设计与流程

本文的基本思路是首先由 Ｔ４时间点星敏感

器测量姿态，转为惯性系姿态（φ４，θ４，ψ４）与陀螺
测得的角速度信息 ωｂｉ（ωｘ，ωｙ，ωｚ），采用信赖域
Ｄｏｇｌｅｇ单折线法求解式（４）运动学方程非线性优
化问题，计算得到前一步的姿态（φｎ＋１，θｎ＋１，
ψｎ＋１），进而得到姿态矩阵 Ｒｂｉ。结合模拟太阳敏
感器测量的对日姿态信息，借助本体系太阳矢量

作为桥梁，根据已知的对日测量信息采用信赖域

ＬｅｖｅｎｂｅｒｇＭａｒｑｕａｒｄｔ算法求解四元数，再更新三
轴姿态，即达到了对星敏感器推算姿态校正的目

的，如此循环往复迭代、修正、校正、更新，最终得

到星箭分离Ｔ１时刻点姿态（φ１，θ１，ψ１），计算方法
框图如图２所示。

３．１　基于信赖域非线性优化的反推姿态求解算法

求解非线性优化问题通常采用牛顿法和信赖

域法。虽然牛顿法具有较好的局部收敛性和二次

图２　多敏感器校正入轨姿态计算方法框图
Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｏｆｉｎｉｔｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅ′ｓｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｓ

收敛速度，但是当 Ｈｅｓｓｉａｎ矩阵为非正定矩阵时，
只能在牛顿方向上进行线搜索，无法保证全局二

阶收敛速度；当迭代点为鞍点时，用牛顿法解决问

题会面临很多限制，精确的牛顿法在计算步长时

计算量巨大。信赖域方法是给定一个算法的初始

信赖域半径，并且把它作为本步长的上界，以当前

迭代点为中心，以信赖域半径为半径，确定一个称

为“信赖域”的闭球区域。在这个闭球区域内求

解子问题模型，进而确定下一个“位移”，它能够

处理病态问题，并且具有极强的收敛性。鉴于牛

顿法的诸多弊端，本文采用信赖域 Ｄｏｇｌｅｇ单折

线法。

由式（４）定义非线性函数：

·６２·
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Ｆ（ｘ）＝
ｃｏｓθｎ＋１ ０ －ｃｏｓφｎ＋１ｓｉｎθｎ＋１
０ １ ｓｉｎφｎ＋１

ｓｉｎθｎ＋１ ０ ｃｏｓφｎ＋１ｃｏｓθｎ









＋１

φｎ＋１－φｎ
θｎ＋１－θｎ
ψｎ＋１－ψ









ｎ

－

ωｘ（ｎ＋１）
ωｙ（ｎ＋１）
ωｚ（ｎ＋１









）

（１０）

求Ｆ（ｘ）＝０的解。设代价函数：
ｍｉｎ
ｄ
ｆ（ｄ）＝Ｆ（ｘｋ＋ｄ）

ＴＦ（ｘｋ＋ｄ） （１１）

其中初始ｘ０＝（φ４，θ４，ψ４）为 Ｔ４时刻星敏感器首
次有效测量姿态。据此求前一步姿态 ｘｋ＝（φｋ，
θｋ，ψｋ）。

对于非线性求解问题，将其转化为无约束优

化问题：

ｍｉｎ
ｘ∈Ｒｎ
ｆ（ｘ） （１２）

其中，ｆ：Ｒｎ→Ｒ为设定的代价函数，是二次连续可
微的，信赖域方法是在每次迭代中求解信赖域子

问题的解δ［９］：

ｍｉｎｑｋ（δ）＝ｇ
Ｔ
ｋδ＋

１
２δ

ＴＢｋδ

ｓ．ｔ．δ≤Δ
{

ｋ

（１３）

式中，ｇｋ＝!ｆ（ｘｋ），Ｂｋ∈Ｒ
ｎ×ｎ是近似于 Ｈｅｓｓｉａｎ阵

!

２ｆ（ｘ）的对称矩阵，Δｋ是信赖域半径
［１０－１４］。求

解信赖域子问题的最优解是通过构造各种折线法

来近似求解，算法步骤如下。

Ｓｔｅｐ１：给定梯度 ｇｋ，正定矩阵 Ｂｋ，设定初始
信赖域半径Δｋ＝１；

Ｓｔｅｐ２：计算牛顿点 δｎｐ、柯西点 δｃｐ，δｎｐ＝

－Ｂ－１ｇ，δｃｐ＝－βｃｇ，βｃ＝
ｇＴｇ
ｇＴＢｇ

，

Ｓｔｅｐ３：形成单折线 Γ＝［ζ，δｃｐ，δｎｐ］来近似优
化曲线，ζ为折线连接初始点；

Ｓｔｅｐ４：确定Ｓｔｅｐ２的解δ；
Ｓｔｅｐ５：如果ｆ（ｘｋ＋δ）＜ｆ（ｘｋ），则 ｘｋ＋１＝ｘｋ＋

δ，调整信赖域半径Δｋ；
Ｓｔｅｐ６：跳回Ｓｔｅｐ２计算下一步；
Ｓｔｅｐ７：设 置 迭 代 误 差 容 忍 度 ε ＝

ｆ（ｘｋ＋１）－ｆ（ｘｋ）为１０
－６，若达到门限，则终止计算。

３．２　对日转对地姿态算法

结合模拟太阳敏感器姿态确定信息，利用本

体系太阳矢量Ｓｂ当作桥梁，对星敏感器反向推算
出的姿态进行校准（由Ｓｂ分量符号决定）：

φ＝π＋ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｙ／Ｓｂｚ）

θ＝－π－ａｒｃｔａｎ（Ｓｂｘ／Ｓｂｚ）

Ｓ２ｂｘ＋Ｓ
２
ｂｙ＋Ｓ

２
ｂｚ

{
＝１

（１４）

由星敏感器测量和惯性系太阳矢量Ｓｉ得到：
ＲｂｉＳｉ＝Ｓｂ （１５）

由模拟太阳敏感器测量信息得到用于定姿的太阳

矢量Ｓ′ｂ＝［Ｓ′ｂｘ，Ｓ′ｂｙ，Ｓ′ｂｚ］
Ｔ，建立起星敏感器推算

姿态与模拟太阳敏感器信息的联系：

ＲｂｉＳｉ＝Ｓ′ｂ
ｒ１１Ｓｉｘ＋ｒ１２Ｓｉｙ＋ｒ１３Ｓｉｚ
ｒ２１Ｓｉｘ＋ｒ２２Ｓｉｙ＋ｒ２３Ｓｉｚ
ｒ３１Ｓｉｘ＋ｒ３２Ｓｉｙ＋ｒ３３Ｓ









ｉｚ

＝

Ｓ′ｂｘ
Ｓ′ｂｙ
Ｓ′









ｂｚ

（１６）

将式（７）、式（８）、式（１６）联立，求由 Ｓ′ｂ校正
后的四元数 珓ｑ１，珓ｑ２，珓ｑ３，珓ｑ４。

定义非线性函数：

Ｆ（ｘ）＝ＲｂｉＳｉ－Ｓ′ｂ （１７）
求Ｆ（ｘ）＝０的解，算法同３１节转化为无约

束优化问题，由于矩阵非方阵，可采用 Ｌｅｖｅｎｂｅｒｇ
Ｍａｒｑｕａｒｄｔ信赖域算法，得到校正后的珓ｑ１，珓ｑ２，珓ｑ３，珓ｑ４，继

而转成三轴姿态珘φ，θ
～
，ψ
～
。

４　分析结果与验证

４．１　卫星入轨精度结果

４．１．１　算法推算结果
采用本文算法，取出关键时间点下姿态校正

前后结果，如表１所示。

表１　关键时刻点模拟太敏姿态校正前后结果
Ｔａｂ．１　Ａｔｔｉｔｕｄｅｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｉｂｒａｔｅｄｂｙａｎａｌｏｇｓｕｎ

ｓｅｎｓｏｒａｔｋｅｙｐｏｉｎｔ

时刻 校正前姿态／（°） 校正后姿态／（°）

１ （４６．０６４，９２．５４５，１１９．９２９） （４５．８５８，９２．７４４，１２０．０８９）

２ （４４．５７２，９２．０１７，１１４．４１７） （４４．７７０，９１．９４３，１１４．６７３）

３ （４４．６１９，９２．４９４，１１４．５４５） （４４．６５１，９２．５２６，１１４．６４１）

４ （４２．９１６，９２．２２７，１０９．４２７） （４２．９７８，９２．３１３，１０９．５６４）

５ （３９．９２５，８８．８８１，１１１．９２２） （３９．９６６，８８．９０６，１１２．０５１）

根据算法流程，得到各个标志性事件处的三

轴惯性系姿态，如表２所示。

表２　反推入轨姿态标志性事件处的三轴惯性系姿态
Ｔａｂ．２　Ｔｒｉａｘｉａｌｉｎｅｒｔｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅｌａｎｄｍａｒｋｉｎ

ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

时间点 标志性事件 三轴惯性系姿态／（°）

Ｔ４ 星敏感器首次有效 ４６．０６４，９２．５４５，１１９．９２９

Ｔ３ 进入对日定向模式 ３９．９３７，８８．８９２，１１１．８２２

Ｔ２ 姿态控制进程开启 ３８．４０３，８８．２２４，１１８．０４５

Ｔ１ 卫星初始进入轨道 ３１．０１１，８２．４７２，１６２．７４９

最终得到卫星星箭分离时刻轨道系入轨姿态

·７２·
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为 φ１ ＝ －０５１５５°，θ１ ＝１３１９４°，ψ１ ＝
１７６０３３７°。
４．１．２　运载方验证结果

采用火箭运载方的信息对卫星反推入轨姿态

进行验证。由于运载方的姿态定义方法与卫星方

的不同，由运载方给出的星箭分离时的初始姿态

必须进行多重坐标系的转换，方能与以上推算出

的入轨姿态作比较与验证。计算流程如下：

Ｓｔｅｐ１：求得运载本体系相对发射惯性系的转
换矩阵Ｔｆｂ；

Ｓｔｅｐ２：求得发射惯性系到地理北东地坐标系
转换矩阵Ｔｅｆ；

Ｓｔｅｐ３：求得地理北东地坐标系到 Ｊ２０００惯性
系转换矩阵Ｔｊ２０００；

Ｓｔｅｐ４：求得Ｊ２０００惯性系到轨道系姿态转换
矩阵Ｔ，转为欧拉角则为入轨姿态。

已知卫星与运载分离时运载的惯性导航姿态

为：Ｘ＝８３６２７°，Ｙ＝１５０４３６°，Ｚ＝１４９７３°，经过
以上转换，得到运载入轨姿态为：φｙ１ ＝０２２９°，
θｙ１＝０２８６９°，ψｙ１＝１７９７２°。该结果与本文推算
结果可以吻合，在运载与卫星分离初始姿态精度

范围内。

４．２　地面仿真模型验证

４．２．１　速率阻尼模式惯性系角速度
将以上计算方法得到的卫星入轨姿态作为初

始条件输入到地面仿真模型中，进行同步仿真。

在地面仿真模型与真实在轨同步进行的仿真中，

两者在结束定向惯性漂移后，同时进入速率阻尼模

式，在轨三轴初始惯性系角速度为０６１８８４４°／ｓ，
－０３３１３９°／ｓ，００６５９１２°／ｓ，地面模型仿真三轴
初 始 惯 性 系 角 速 度 为 ０６１３２２２°／ｓ，
－０３１８２００°／ｓ，００６４９２４°／ｓ，推力器采用继电
控制算法进行速率阻尼，在１８ｓ结束，自主转入
对日定向模式，得到两者速率阻尼模式下惯性系

角速度比对曲线，如图３所示。

图３　速率阻尼模式惯性系角速度
Ｆｉｇ．３　Ｉｎｅｒｔｉａｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｐａｔｔｅｒｎ

４．２．２　对日定向模式下对日姿态
地面仿真模型与真实在轨的同步仿真中，两

者同时自主进入对日定向模式，在轨初始对日姿

态为φ＝７３６８°，θ＝－７３６８°，地面仿真模型初
始对日姿态为φ＝７２８１°，θ＝－７２４１°。推力器
采用相平面控制算法搜寻太阳，最终达到稳定的

星体－Ｚｂ轴对日状态，如图４所示。

图４　对日定向模式下对日姿态
Ｆｉｇ．４　Ａｔｔｉｔｕｄｅｐｏｉｎｔｅｄｔｏｓｕｎｉｎｓｕｎｃａｐｔｕｒｅｐａｔｔｅｒｎ

４．２．３　入轨初期惯性系姿态
入轨初期包括惯性定向漂移阶段、速率阻尼

阶段和对日定向阶段。由地面同步仿真得到入轨

初期真实在轨情况与地面仿真模型的惯性系姿态

比对曲线，如图５所示。

图５　入轨初期惯性系姿态
Ｆｉｇ．５　Ｉｎｅｒｔｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅｉｎｅａｒｌｙｓｔａｇｅ

４．３　误差分析

４．３．１　反推入轨姿态方法的误差来源
１）敏感器的测量误差：作为反推算法初始姿

态点（φ４，θ４，ψ４）的星敏感器首次有效姿态测量
值、用于校正星敏感器的模拟太阳敏感器的测

量值。

２）算法容忍误差：反推算法迭代时优化解的
误差容忍阈值设置。

３）运载姿态计算的误差：星箭分离时刻轨道
测量的误差、火箭发射方位角的误差。

４．３．２　地面仿真模型的误差
１）在图３速率阻尼模式惯性系角速度图中，

·８２·
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由于地面仿真模型系统的时延与真实卫星控制

器－敏感器－执行器的闭环系统无法做到完全一
致，因此在推力器动作时，地面仿真模型的时延略

大于真实在轨情况；

２）在图４对日定向模式下对日姿态图中，由
于模拟太阳敏感器在地面模型仿真中的光照情况

和建模情况与实际在轨的无法做到完全一致，并

且模拟太阳敏感器在轨数据下传时有丢数据的现

象，因此仿真结果会有所差别；

３）在图５入轨初期惯性系姿态图中，由于在
对日定向模式下模拟太阳敏感器测量结果的差

异，造成姿态控制结果也存在差异，因此惯性系姿

态有所差别。

４）从分析结果看，仿真结果与卫星在轨真实
结果基本一致，但存在一定误差，通过对误差进行

校正和减小可以更接近真实姿态。

５　结论

针对卫星无法获得入轨姿态的问题，对初始

入轨姿态进行反向推导，采用基于信赖域的方法

求解运动学方程的非线性优化问题，由星敏感器

首次测量姿态层层反推前步姿态，利用模拟太阳

敏感器测量信息对星敏感器推算结果进行校正。

提出了一种由对日姿态转为对地姿态的普适性便

捷方法，同时也为卫星故障情况下提供了一种姿

态确定的新方法。推导过程历经了对日定向、速

率阻尼、惯性定向漂移模式，最终得到卫星入轨时

的姿态。卫星入轨姿态与运载给出的姿态比较能

够吻合，并且将各模式下实际在轨结果实时地与

地面模型仿真结果对照，验证了地面仿真模型的

正确性，为今后飞行程序流程设计与改进提供了

依据。
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