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摘　 要：针对飞卫星姿态确定和控制系统（ａｔｔｉｔｕｄｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ，ＡＤＣＳ）中，ＩＧＲＦ 地

磁场模型的计算复杂度高和存储空间量大的问题，设计了均匀采样和 Ｋ 曲率加权 ２ 种历表模型。 首

先，给出了均匀历表模型的软件流程、存储格式、轨道推演方法；然后，采用 Ｕ 曲率计算方法求解地磁

场数据的离散曲率，并提出了 Ｋ 曲率加权方法设计非均匀历表模型；最后，比较了均匀采样和非均匀

方法对原曲线的拟合程度，以及在 ＡＤＣＳ 中应用结果的比较。 最终设计了适用于飞卫星的 ８０ 点基于

Ｋ 曲率加权的非均匀历表模型，仅需 ０．９６ ｋＢ 存储空间，证明在计算速度和存储空间等方面和现有技

术相比具有较大优势。
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　 　 在过去的 １５ 年内，随着不同应用领域任务需求

的日益增加，小型化、高性价比卫星技术得到了蓬勃

发展。 小型卫星能借助电子产业大规模工业生产的

基础和架构，以尽可能小的质量、体积和批量化生产

的方式实现任务需求，主要面向教学与科研、低轨通

信、新技术验证，以及未来空间遥感组网、空间碎片

监测等任务［１］。 目前国际认同的对小型卫星依据

质量的分类如下：微小卫星，质量为 １０ ～ １００ ｋｇ；纳
卫星，质量为 １～１０ ｋｇ；皮卫星，质量为 ０．１ ～ １ ｋｇ；飞
卫星，质量为 ０．０１ ～ ０．１ ｋｇ。 小型卫星正朝着更小、
更轻、更廉价的方向发展［２］。 文献［２］指出和 １Ｕ 的

立方星相比，飞卫星具有成本低、通过冗余缓解固有

风险以及组网控制等单个纳卫星难以具备的优势。
文献［３］同样表明相对单个大卫星而言，使用飞卫

星组建的分布式航天器系统具有更好的灵活性和鲁

棒性。
目前对于飞卫星的任务设计［４］、系统设计［２］、

能耗设计［５］ 和传感器设计［６］ 等领域的研究已经逐

渐丰富。 文献［７］提出了一种使用 ＭＥＭＳ 控制力矩

陀螺（ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＣＭＧ）设计的飞卫星

姿态控制执行器，对 ＭＥＭＳ ＣＭＧ 进行建模并详细介

绍了一个的飞卫星设计方案。 为了降低制造成本，
文献［２］采用商业化元件选型，对嵌入式卫星的质

量、能源、硬件、软件、散热问题做了详细的介绍，但
是对姿态控制系统分析不足，未能针对芯片的性能

提出软件设计方案。 文献［８］重点分析了 ＰＣＢＳａｔ
和 ＷｉｋｉＳａｔ ２ 颗飞卫星在功能、结构、功耗等方面的

特点。 ＰＣＢＳａｔ 设计有 ２ 个太阳敏感器、１ 个 ＧＰＳ 导

航接收机和被动气动控制系统，而ＷｉｋｉＳａｔ 包含 ４ 个

光学传感器、１ 个三轴加速度计、１ 个三轴陀螺仪以

及磁力距器用于姿态控制。 但是由于飞卫星的质

量、体积和功耗方面的限制，目前飞卫星很少设计姿

态和轨道控制任务［４］。
与纳卫星和皮卫星姿态控制相比，飞卫星姿态

控制系统的 ＭＣＵ 计算能力偏弱，且存储空间更小。
例如，现有卫星 ＰＣＢＳＡＴ［８］ 采用了 ＡＴｍｅｇａ １２８Ｌ 微

控制器，ＦＬＡＳＨ 容量为 １２８ ｋＢ；ＲｙｅＦｅｍＳａｔ［９］ 飞卫星

采用了 ３２ ｋＢ ＦＬＡＳＨ 的 ＣＣ２５１０ 控制器；ＷｉｋｉＳａｔ［８］

飞卫星所采用的控制器 ＡＴｍｅｇａ３２８Ｐ 也仅有 ３２ ｋＢ
ＦＬＡＳＨ。 因此考虑工程实现的可行性，飞卫星姿态

控制建模也应该与纳卫星和皮卫星姿态控制建模不

尽相同［７］。 工程上一般使用历表的方法解决此类
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复杂模型计算问题［１０］。 本文根据飞卫星处理器计

算性能较弱的特性，对卫星姿态控制系统中计算复

杂度较高、存储空间较大的地磁场模型进行简化，设
计了均匀模型和非均匀模型，并通过将模型应用到

卫星姿态确定中对比分析，最后总结并选取适用于

飞卫星 ＭＣＵ 的 ８０ 点非均匀地磁场历表模型。

１　 均匀地磁场历表模型

１．１　 地磁场标准模型

通常可将地磁模型分为高空全球模型和区域模

型，全球模型主要以国际地磁参考 ＩＧＲＦ 为代表，其
模型的建立利用地面、海洋、高空和卫星地磁测量数

据，通过 Ｇａｕｓｓ 理论而建立。 自 １９６８ 年起，国际地

磁与高空物理协会（ ＩＡＧＡ）每隔 ５ 年会发布国际地

磁参考模型（ＩＧＲＦ）。
本文 的 地 磁 场 模 型 采 用 ＩＡＧＡ 提 供 的

ＩＧＲＦ２０１０ 模型。 使用球谐波函数表示的地球磁位

势为
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式中： Ｒｅ 为地球半径；ｒ 为格林尼治起算的东经；λ
和 θ分别为地理经度和地心余纬；ｇｍ

ｎ 和 ｈｍ
ｎ 为基本磁

场的高斯系数；Ｐｍ
ｎ（ｃｏｓθ） 为 ｎ 次 ｍ 阶缔合勒让德
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式中， Ｐｍ
ｎ（θ） 和

ｄＰｍ
ｎ（θ）
ｄθ

使用递归方式计算。

仿真分析所用到的地磁矢量由 ＩＧＲＦ 模型模拟

得到，但是受限于星载计算机计算速度和星上存储

容量，实际星上加载地磁模型的级数不能取过

高［１１］。 为了本文的仿真分析，本文选择了 １０ 阶球

谐级数的地磁场模型，模拟了轨道高度为 ６５０ ｋｍ，
轨道倾角为 ９７°，升交点赤经 １０°的卫星轨道上的地

磁场矢量随时间变化曲线如图 １ 所示。

图 １　 卫星轨道上地磁场矢量随时间变化

１．２　 地磁场历表模型

地磁场模型只有在精度比较高时，才能获得满

意的精度，这种实时迭代解算的计算量是星上计算

机很难承受的。 以 ＩＧＲＦ２０１０ 模型为例，该模型包

含 ２００３ 年最新修订的 １９５ 个高斯系数，在弱太阳活

动时间段内，计算精度可达 １００ ｎＴ 以下［１２］。 历表

模型以损失精度、增加存储量为代价，保证了地磁场

模型的计算效率和双矢量算法的正常运行。
本文设计地磁场历表模型的主要思想为：在存

在有效 ＧＰＳ 数据的情况下，通过卫星的轨道位置

（ＧＰＳ）推算轨道 ６ 根数中的真近点角，进而利用真

近点角和地磁场强度的对应关系进行建表和查表，

图 ２　 地磁场模型算法流程图

·４８２·
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然后对查到的历表数据进行线性插值，最终解算出

卫星所处轨道位置的磁场强度数据。 算法设计流程

如图 ２ 所示。 在没有有效 ＧＰＳ 数据的情况下，通过

卫星运行轨道推算卫星轨道位置的真近点角，然后

查表、插值得到卫星所处轨道位置的磁场强度。
１．３　 历表设计

本文设计的地磁场历表模型充分考虑了地磁场

模型在不同应用场景下可能存在的不同精度需求，
即考虑了同一轨道不同表格长度的历表模型。 本文

设计的地磁场历表模型的存储格式由三部分组成：
起始真近点角 θ０、表格长度 Ｌ 和地磁场数据 Ｍ０。 图

３ 表述了不同起始真近点角和表格长度的地磁场历

表模型下的表格存储格式。

图 ３　 不同磁场历表模型的存储示例

本文存储实数数据采用单精度浮点格式，因此

存储初始真近点角和表格长度均使用 ４ 字节，而存

储轨道上每一点的三轴地磁场需要占用 １２ 字节的

存储空间，因此存储 Ｌ 表格长度为的历表模型需要

１２Ｌ＋８ 字节。
１．４　 选取表格长度

卫星轨道上的地磁场是连续分布的，理论上来

说可以采集到无穷多点的地磁场数据，但是实际上

表格长度选取的过大无疑会增加存储负担，同时冗

余数据的存储也无助于提高算法精度。 相反，表格

数据过小的情况下，查表法历表模型本身存在较大

图 ４　 表格长度和相应真近点角间隔示意图

的误差甚至错误，导致无法利用这种历表模型对姿

态确定的双矢量算法精度进行测试。 因此选择一个

合适的表格长度显得尤为重要。
１．５　 解算真近点角

在卫星飞行的过程中，认为卫星的运行轨迹为

圆形，轨道高度固定，其圆点在地心。 轨道 ６ 根数是

经典万有引力定律描述天体按圆锥曲线运动时所必

需的 ６ 个参数，如图 ５ 所示。

图 ５　 轨道 ６ 根数

轨道上任意一点的 ＧＰＳ 数据均可由轨道 ６ 根

数计算确定，轨道 ６ 根数确定卫星经度和纬度的计

算如公式（３）所示。
λｓ（ ｔ） ＝ λ０ ＋ ａｒｃｔａｎ（ｃｏｓｉ·ｔａｎθ） － ωｅ ｔ
φｓ（ ｔ） ＝ ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎｉ·ｓｉｎθ）{ （３）

式中： λ０ 为 ０ 时刻的升交点赤经；λｓ（ ｔ） 为经度；
φｓ（ ｔ） 为纬度；ｉ 为轨道倾角；θ 为真近点角；ωｅ 为地

球自转角速度。
当卫星所处的轨道和轨道位置即 λｓ（ ｔ） 和

φｓ（ ｔ） 的值已知时，可以通过（３） 式求解出真近点角

θ 的值，真近点角的取值范围是 ０～３６０°。
ｃｏｓｉ·ｔａｎθ ＝ ｔａｎ（λｓ（ ｔ） － λ０ ＋ ωｅ ｔ）
ｓｉｎｉ·ｓｉｎθ ＝ ｓｉｎ（φｓ（ ｔ））

{ （４）

　 　 在未给出 ＧＰＳ 数据的情况下，卫星的运动可近

似看成匀速圆周运动，即卫星绕地心飞行的角速度

ωｓ 为定值，真近点角 θ随时间均匀变化。 因此，在给

定初始真近点角 θ 和飞卫星飞行时间 Δｔ 的情况下，
可以推算出当前时刻卫星所处轨道位置的真近点

角为

θ ＝
ωｓ ｔ ＋ θ０

Δｔ
（５）

　 　 使用推算真近点角的方法，只需要卫星轨道参

数、飞行角速度和至少一个初始真近点角或者 ＧＰＳ

·５８２·
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数据，即可推算之后任意时刻卫星所处的轨道位置

和该处地磁场强度的大小。

２　 非均匀地磁场历表模型

观察图 １ 发现磁场数据并不是随着时间均匀变

化，而是在某些时间段磁场曲线弯曲程度大，另外一

些磁场数据弯曲程度小，因此采用均匀采样的方法

势必造成曲率小的时间段内磁场数据冗余采样，而
在曲率较大的时间段内磁场数据不足造成精度损

失。 为了解决磁场曲线弯曲程度和采样点数之间的

矛盾，本文借用曲率的概念，在曲线曲率大的地方多

采样，曲率小的地方少采样。 地磁场曲线的曲率计

算过程中需要对公式（２）求二阶微分，因此计算复

杂度较高，本文采用离散曲率的方法代替直接对地

磁场直接求导的过程，从而实现计算过程的简化。
２．１　 极坐标归一化

考虑到磁场曲线的横坐标表示时间，纵坐标表

示磁场强度，直接对图 １ 曲线求曲率是没有意义的，
因此在求曲率之前先把磁场曲线转换成极坐标形

式。 这种使用一维曲线来表示二维目标轮廓的方法

在形状特征提取方面也有应用［１３］。
将图 １ 转换成极坐标的形式考虑到三轴磁场曲

线是相互独立的，于是再对每轴进行单独的归一化。
需要注意的是，必须将极坐标下归一化磁场曲线转

换成直角坐标系下归一化地磁场曲线的形式之后，
才可以对曲线求导。 其原因在于直角坐标转换成极

坐标的过程中图形不同区域曲率的相对大小发生了

改变，损失了曲率的相对信息。
２．２　 Ｕ 弦长曲率

Ｕ 弦长曲率是一种离散曲率计算方法［１４］，与现

有的离散曲率计算方法相比，Ｕ 弦长曲率具有更强

的抗旋转性和抗噪性，适用于完成曲线匹配等对曲

率计算稳定性要求高的一类任务。 方法基本思想

是： 对于输入的参数 Ｕ，按照欧氏距离在曲线当前

点处确定一个支持领域，并应用文献［１５］中的曲线

精化策略改进计算精度，由此计算离散曲率。
记： ｌ ＝ ｛ｐｉ：（ｘｉ，ｙｉ，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ）｝ 为一条数字

曲线，计算 ｐｉ 处的Ｕ弦长曲率时，应用与支持领域前

后臂矢量夹角相关的一个余弦值作为离散曲率，具
体计算公式为

Ｑｉ ＝ ｓｉ １ －
Ｄｉ

２Ｕ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（６）

式中， Ｑｉ 是 ｐｉ 点处的离散曲率；ｓｉ ＝ ｓｉｇｎ［（ｘｉ －
ｘｂ
ｉ ）（ｙｆ

ｉ － ｙｂ
ｉ ） － （ｘｆ

ｉ － ｘｂ
ｉ ）（ｙｉ － ｙｂ

ｉ ］ 为离散曲率值的符

号；Ｄｉ ＝ ｐｆ
ｉｐｐ

ｉ 是 ｐｆ
ｉ、ｐｂ

ｉ 这两点间的欧氏距离；（ｘｆ
ｉ，ｙｆ

ｉ），
（ｘｂ

ｉ ，ｙｂ
ｉ ） 分别是 ｐｆ

ｉ 和 ｐｂ
ｉ 的坐标；Ｕ 为支持邻域的长

度，具体参见文献［１１］。
２．３　 Ｋ 曲率加权非均匀采样

Ｋ 曲率加权的方法是本文提出的一种对每个离

散点进行加权的方法， Ｋ代表离散点的固定权重，通
过实验的方法选取最优的 Ｋ 值。 令地磁场数据为 １
列Ｎ个有序的离散点，在 ｐｉ 处的离散曲率为Ｑｉ，则所

有离散点曲率模的和为

Ｑｓｕｍ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
｜ Ｑｉ ｜ （７）

　 　 对 Ｎ 个有序离散点的离散曲率进行归一化处

理，得到 ｐｉ 点处的离散曲率模为 ｜ Ｑｉ ｜ ／ Ｑｓｕｍ。 在对

地磁场数据进行非均匀离散化处理时，若只考虑每

个点的曲率权重，则容易造成所采样的点过度地聚

集到曲率较大的位置处。 所以对于每个离散点除了

考虑曲率权重外，还应附加自身固有的权重，用以平

衡这种过度聚集的情况。 本文将固有权值 Ｋ赋值给

Ｎ 个点，则 ｐｉ 点的权重为 Ｋ ／ Ｎ。 因此，Ｋ 曲率加权的

采样方法需要满足

∑
ｍｊ ＋１

ｉ ＝ ｍｊ

｜ Ｑｉ ｜
Ｑｓｕｍ

＋ Ｋ
Ｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ １ ＋ Ｋ

ｎ － １
｜ （８）

式中， ｎ 为采样点数，ｊ ＝ １，２，…，ｎ，ｍ ｊ 表示采样点位

置对应标准模型中的位置。
易知，Ｋ 的选取决定了曲线的非均匀采样结果，

当 Ｋ 无限接近于正无穷时，Ｋ 曲率加权的采样方法

便蜕化成了均匀采样。 Ｋ 曲率加权采样方法是曲率

和均匀采样的融合，不同的 Ｋ 值会得到不同的非均

匀采样结果，通过实验方法筛选出最优的 Ｋ，使得非

均匀采样的点能够更好地描述原曲线。

图 ６　 ８０ 点 Ｋ 曲率加权采样

·６８２·
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图 ６ 是采用 Ｋ 曲率加权非均匀采样方法得到的

８０ 点地磁场模型，和文章的设计意图相同，采样密

度较高的地方集中在曲率较大的区域。 可以看出随

着采样点数的减小，三轴地磁场图形变得越来越简

陋，离散点所表达的信息也越来越少，图形的轮廓变

得越来越模糊。
在 Ｋ 曲率加权采样选取了采样点之后，使用线

性内插获得地磁场数据 ｌＫ ＝ ｛ＢＫ
ｉ ：（１ ＝ １，２，…，Ｎ）｝，

与标准地磁场数据 ｌＳ ＝ ｛ＢＳ
ｉ ：（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ）｝ 之间

的平均误差记作

Ｅ ＝
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
｜ ＢＳ

ｉ － ＢＫ
ｉ ｜

Ｎ
（９）

本文选取的一个轨道的地磁场数据的 Ｎ ＝ ５ ８７５。 Ｅ
用于描述 ２ 条磁场曲线的偏离程度，Ｅ 越小，表示 ２
条曲线越贴近。

图 ７ 表示采样点数为 ８０ 时 Ｋ 和 Ｅ 的关系，从图

中可以看出，采样点数相同时，均匀采样的 Ｅ 为常

数，记作 ＥＪ，而 Ｋ 曲率加权采样的 Ｅ 随 Ｋ 变化，取最

小的Ｅ记作ＥＫ
ｍｉｎ。 总能找到存在ＥＫ

ｍｉｎ ＜ ＥＪ，表示Ｋ曲

率加权采样得到的磁场曲线和原磁场曲线更加贴

近，从而证明了算法的有效性。 另外，随着采样点数

的减小，ＥＫ
ｍｉｎ 和 ＥＪ 都在增加，表示采样点数减小，２

种方法的拟合曲线和原曲线之间的误差都增加。

图 ７　 采样点数为 ８０

３　 飞卫星姿态确定实验

３．１　 双矢量姿态确定模型

本文中飞卫星的姿态确定系统采用太阳敏感器

和磁强计的组合作为敏感器，并基于矢量算法进行

飞卫星姿态确定算法的设计。 双矢量定姿的思路

如下：
１） 根据轨道坐标系中的单位矢量 Ｓ０，Ｂ０，在轨

道坐标系中建立新的正交坐标系 Ｌ ，各坐标表轴的

单位矢量为：
ｌ１ ＝ Ｓ０

ｌ２ ＝ （Ｓ０ × Ｂ０） ／ ｜ Ｓ０ × Ｂ０ ｜
ｌ３ ＝ （Ｓ０ × （Ｓ０ × Ｂ０）） ／ ｜ Ｓ０ × Ｂ０ ｜

（１０）

　 　 ２） 根据卫星本体坐标系中的单位矢量 Ｓｂ，Ｂｂ

在卫星本体系中建立一个正交坐标系 Ｓ ，各坐标轴

的单位矢量为：
ｓ１ ＝ Ｓｂ

ｓ２ ＝ （Ｓｂ × Ｂｂ） ／ ｜ Ｓｂ × Ｂｂ ｜
ｓ３ ＝ （Ｓｂ × （Ｓｂ × Ｂｂ）） ／ ｜ Ｓｂ × Ｂｂ ｜

（１１）

　 　 ３） 定义矩阵 ＭＬ ＝ ［ ｌ１ 　 ｌ２ 　 ｌ３］，ＭＳ ＝
［ｓ１ 　 ｓ２ 　 ｓ３］，可得 Ｍｓ ＝ Ａｂ０ＭＬ ，则存在唯一的正交

姿态矩阵，满足

ＡＳＬ ＝ ＭＳＭ
－１
Ｌ ＝ ＭＳＭＴ

Ｌ （１２）
　 　 图 ８ 描述了双矢量姿态确定的流程，其中对地

磁场数据的使用包括图中虚线框内的 ３ 个流程。 首

先，测定轨道位置、加载轨道系地磁场数据；其次，初
始化卫星的轨道位置并进行轨道推演；最后使用地

磁场模型解算对应的轨道系地磁场矢量数据。 图中

磁场强度模型和太阳能电池板电压模型引自文献

［１６］。
３．２　 蒙特卡洛模拟

在模拟地磁场数据和太阳矢量数据的过程中，
由于随机误差的引入，往往导致模拟的量测数据和

实际量测的数据之间存在偏差，为了降低此类偏差

以提高模拟精度，本文采用蒙特卡洛模拟降低此类

误差的影响。 蒙特卡洛方式是一种概率统计理论为

指导的数值计算方法，指的是使用随机数来解决很

多计算问题的方法。
本文使用蒙特卡洛模拟执行 Ｍ 次单轨姿态确

定解算，将 ＩＧＲＦ 地磁场模型作为轨道系地磁场数

据解算出的欧拉角记作 ＱＳ
ｉ，ｊ，其中 ｉ ＝ １，２，…，Ｎ，ｊ ＝

１，２，…，Ｍ。 同样，使用均匀采样地磁场模型解算的

欧拉角记作ＯＵ
ｉ，ｊ，使用 Ｋ曲率加权地磁场模型解算的

欧拉角记作 ＯＫ
ｉ，ｊ。 为描述 ＯＵ

ｉ，ｊ 和 ＯＫ
ｉ，ｊ 分别与 ＯＳ

ｉ，ｊ 之间

的误差，本文引入了平均均方根误差 θＡＲＭＳＥ 的概念，
如公式（１３） ～ （１４） 所示。 其中，上标 ＳＵ表示均匀

采样，上标 ＳＫ 表示非均匀采样。 θＡＲＭＳＥ 越小说明

·７８２·
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图 ８　 双矢量姿态确定流程

ＯＵ
ｉ，ｊ 或 ＯＫ

ｉ，ｊ 分别与 ＯＳ
ｉ，ｊ 之间的差异越小，即采样结果

越精确。

θＳＵ
ＡＲＭＳＥ ＝

∑
Ｎ

ｉ ＝ １

∑
Ｍ

ｊ ＝ １
（ＯＳ

ｉ，ｊ － ＯＵ
ｉ，ｊ） ２

Ｍ
Ｎ

（１３）

θＳＫ
ＡＲＭＳＥ ＝

∑
Ｎ

ｉ ＝ １

∑
Ｍ

ｊ ＝ １
（ＯＳ

ｉ，ｊ － ＯＫ
ｉ，ｊ） ２

Ｍ
Ｎ

（１４）

３．３　 实验结果和分析

实验中，选取蒙特卡洛模拟次数 Ｍ ＝ ５０，轨道周

期 Ｎ＝ ５ ８７５ ｓ，地球半径为 ６ ３８５ ｋｍ，轨道高度为

６５０ ｋｍ，升交点赤经为 １０°，近地点幅角为 １０°，离心

率为 ０．１，轨道倾角为 ９７°，轨道常量为 ３．９８６×１０１４，
轨道角速度由轨道常量和轨道半径计算得出；地磁

场模型噪声的均值为 ０，标准差为 １０－８ Ｔ；太阳矢量

模型的均值为 ０，标准差为 ０．０１。
这里以 Ｘ 轴为例，从图 ９ 中可以看出 θＳＫ

ＡＲＭＳＥ ＜
θＳＵ
ＡＲＭＳＥ始终成立，说明使用 Ｋ 曲率加权的地磁场模型

得到的姿态确定结果和使用标准姿态确定结果更加

接近，从而证明了 Ｋ 曲率加权的方法比均匀采样的

方法更加优越；另外，当采样点数较少时，θＳＫ
ＡＲＭＳＥ 和

θＳＵ
ＡＲＭＳＥ之间差异更明显，说明采样点数越少，Ｋ 曲率

加权采样的优点突出的更明显；最后，当采样点数为

８０ 左右时，三轴 θＳＫ
ＡＲＭＳＥ均趋于稳定，因此在不影响姿

态确定精度的前提下，本文选取 ８０ 点作为地磁历表

图 ９　 Ｘ 轴 θＡＲＭＳＥ对比

模型的采样个数较为合理。
图 １０ 为使用 ８０ 采样点的 Ｋ 曲率加权地磁场模

型得到的姿态确定结果，从图中可以看出其姿态确

定精度维持在 ７°以内。

图 １０　 ８０ 采样点的 Ｋ 曲率加权姿态确定

·８８２·
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３．４　 应用前景分析

本文的研究表明，对于一条轨道（５ ８７５ ｓ）三轴

地磁场数据，使用 ８０ 采样点的地磁场历表模型基本

可以替代 ＩＧＲＦ 模型在姿态确定中的作用。 文献

［１０］提出了网格化地磁场模型，即使用经纬度数据

去映射存储磁场数据，若以 ４ 字节的 ｆｌｏａｔ 格式存储

磁场数据，则共需要 １２８．２ ｋＢ。 由于飞卫星没有变

轨功能，因此网格化磁场模型中存储了大量的数据

冗余。 相比之下，若 ＩＧＲＦ 模型和 ８０ 采样点的地磁

场数据以 ４ 字节的 ｆｌｏａｔ 格式存储，则各需要７０．５ ｋＢ
和 ０．９６ ｋＢ。 由此可见，本文提出的基于 Ｋ 曲率加权

的地磁场历表模型不仅占用存储空间较小，满足在

前文提及的 ３ 种飞卫星的 ＦＬＡＳＨ 中轻量化存储的

需求，同时可实现将 ＦＬＡＳＨ 中的地磁场数据一次性

加载到 ＭＣＵ 的 ＲＡＭ 中，从而达到对地磁数据快速

访问的目的。 所以本文设计的磁场历表模型不仅极

大程度上节约了存储空间，而且提高了程序的运行

速度，从而缩短了算法的控制周期。

４　 结　 论

本文致力于解决地磁场模型简化计算量和存储

空间的问题，给出了地磁场历表模型的表格存储格

式；并提出了 Ｋ 曲率加权的非均匀采样地磁场模

型，在采样点数固定的情况下，给出非均匀点的选取

方法；最后，为验证 Ｋ 曲率加权模型的正确性，文章

采用蒙特卡洛模拟方法对卫星姿态确定过程进行分

析和验证。 Ｋ 曲率加权模型在满足卫星姿态确定精

度的前提下，尽量减少选取的采样点数，从而降低所

需的存储空间，在计算能力偏弱、存储空间较小的飞

卫星姿态确定领域具有非常旷阔的应用前景。
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