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摘　 要：针对微纳卫星太阳帆的太阳同步轨道转移任务，使用加权组合控制律和太阳帆最优指向结合

的方法进行轨道机动，提出了一种分段控制的策略来控制目标轨道的降交点地方时，对实际应用具有

参考价值。 理论和仿真结果表明，使用微纳卫星太阳帆可以完成太阳同步轨道转移任务，并保证降交

点地方时和初值一致。 此外，降交点地方时对太阳帆轨道机动效率具有一定的影响，使用分段控制策

略在不同降交点地方时的轨道上均可完成任务。
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　 　 太阳帆航天器通过阳光照射在大面积薄膜上的

反射光压获得飞行动力，可实现小推力、长时间的加

速飞行，具有不消耗燃料的优点［１］。 当前微纳卫星

技术发展迅速，在多个领域已经进入实用化阶段，后
续发展趋势呈现出标准化、模块化、组网协同等特

点，具有很高的应用价值［２］。
在微纳卫星平台上使用太阳帆是个具有挑战性

的项目，受尺寸限制，微纳卫星无法携带较大太阳

帆，实际面质比很小，因此能完成的任务有限。 但微

纳卫星的研制成本低、周期短，因此将太阳帆应用在

微纳卫星上仍具有很大的意义。 美国航天局

（ＮＡＳＡ）发射的 ＮａｎｏＳａｉｌ⁃Ｄ 是一颗 ３Ｕ 太阳帆立方

星，于 ２０１１ 年 １ 月在近地轨道成功展开太阳帆，运
行了 １２０ 天后离轨，坠入大气层烧毁［３⁃４］。 美国行星

协会（ＴＰＳ）的 ＬｉｇｈｔＳａｉｌ 项目也是使用 ３Ｕ 立方星在

低地球轨道进行轨道机动，其第一颗卫星 ＬｉｇｈｔＳａｉｌ１
于 ２０１５ 年 ６ 月在轨展开，数日后离轨，第二颗卫星

仍在研制中［５］。
太阳帆作为新型推进方式，其控制方法也在逐

步发展。 ＬｉｇｈｔＳａｉｌ 项目计划使用一种开 ／关控制的

方法进行升轨［６］，太阳帆在接近太阳时保持与阳光

方向平行，远离太阳时垂直于阳光，提供加速推力。
此方法很简单，容易实现，但只能提高远地点高度，

对其他轨道根数无法控制。 使用最优控制的方法结

合太阳帆最优指向可以将多个轨道根数控制到目标

值，但有其他限制：直接法［７］ 需要大量节点来保证

精度，导致运算时间长，能求解的区间小；间接法［８］

对初值猜测非常敏感，不合适的初值会导致结果无

法收敛。 使用加权组合控制［９］ 方法可以同时控制

多个轨道根数，其优点在于无须猜测初值，也不用大

量节点保证精度。
目前对太阳帆的研究以深空探测为主，日本于

２０１０ 年发射的 ＩＫＡＲＯＳ［１０］ 太阳帆成功完成了从地

球轨道到金星轨道的转移任务。 其他理论研究大多

是基于大面积太阳帆（上万平方米）的任务，而大面

积太阳帆的控制以目前的技术很难实现。
在近地轨道上使用小面积太阳帆的研究很少，

以太 阳 帆 在 轨 展 开 和 姿 态 控 制 的 验 证 为 主。
ＬｉｇｈｔＳａｉｌ 项目的升轨方案是用于近地轨道的，但只

能提高远地点高度，对其他轨道根数无法控制。 本

文结合微纳卫星太阳帆的轨道机动能力，制定了一

个太阳同步轨道转移任务，使用加权组合的方法控

制轨道根数，并提出了一种分段控制的策略来控制

降交点地方时，使太阳帆在升轨的同时满足太阳同

步轨道的相应要求。 文章对任务进行了仿真分析，
其结果对后续实际项目的应用具有参考价值。
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１　 轨道动力学模型

本文轨道建模使用的坐标系有 ２ 个：Ｊ２０００ 地

心赤道惯性坐标系 ＯＸＹＺ，以地心 Ｏ 为原点，Ｘ 轴指

向 Ｊ２０００春分点方向，Ｚ轴垂直于赤道面指向地球北

极方向，Ｙ 轴在赤道面内垂直于 Ｘ 轴，ＸＹＺ 三轴构成

右手直角坐标系；航天器轨道坐标系 ＯＲＴＮ，原点为

地心 Ｏ，Ｒ 轴指向航天器位置，即轨道径向，Ｔ轴为横

向，在轨道面内垂直于 Ｒ 轴指向航天器运动方向，Ｎ
轴为轨道法向，垂直于轨道面，ＲＴＮ三轴构成右手直

角坐标系。
为了避免出现奇点，本文使用 Ｗａｌｋｅｒ 等［１１］ 提

出的改进春分点轨道根数的摄动方程，对经典轨道

根数六要素（长半轴 ａ，偏心率 ｅ，轨道倾角 ｉ，升交点

赤经 Ω，近地点角距 ω，真近点角 θ） 进行变量替换，
可消除奇点。 设改进春分点轨道根数 ｘ ＝ ［ｐ， ｆ， ｇ，
ｈ， ｋ， Ｌ］ Ｔ ，如下所示
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ｅｓｉｎ（Ω ＋ ω）
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式中， ｐ为半通径，Ｌ称为真经度角，其他 ４ 个轨道根

数并无实际物理意义。 本文的摄动加速度 ｆｐ 主要考

虑地球非球形摄动 ｆ ｊ 和太阳光压 ｆＳ 两部分

ｆｐ ＝ ｆ ｊ ＋ ｆＳ （２）
　 　 文献［１２］给出了 ｆ ｊ 的计算公式，ｆＳ 将在第 ２ 节

介绍。 用 ｆｒ，ｆｔ，ｆｎ 表示摄动加速度 ｆｐ 在轨道坐标系

中的分量，使用改进春分点轨道根数的摄动方程如

下
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式中， μ 为地心引力常数，辅助变量 ｓ 和 ｗ 定义如下

ｓ ＝ １ ＋ ｈ２ ＋ ｋ２

ｗ ＝ １ ＋ ｆｃｏｓＬ ＋ ｇｓｉｎＬ{ （４）

　 　 用改进春分点轨道根数表示的由 ＯＲＴＮ 到

ＯＸＹＺ 坐标系的旋转矩阵 ＭＲ 为

ＭＲ ＝
１ － ｋ２ ＋ ｈ２ ２ｋｈ ２ｋ

２ｋｈ １ ＋ ｋ２ － ｈ２ － ２ｈ
－ ２ｋ ２ｈ １ － ｋ２ － ｈ２
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１
ｓ

（５）

２　 太阳光压模型

本文讨论的太阳帆为理想模型，不考虑帆面褶

皱、热变形和结构振动。 设帆面的反射率为 １，则光

压力 ＦＳ 方向与帆面法向ｎ重合，如图１所示，可通过

调节太阳帆姿态来控制光压方向［１３］。

图 １　 太阳光压示意

图 ２　 太阳帆姿态角

·２１１１·
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图 ２ 为日心轨道坐标系， ｅｒ 代表太阳光方向矢

量，ｅｔ 为轨道横向，在轨道面内指向太阳帆运动方

向，ｅｎ 为轨道法向。 太阳与地球的相对位置和速度

可由 ＤＥ４３０ 星历［１４］ 计算出，可由此在日心轨道坐

标系和地心坐标系之间转换，从而确定 ｅｒ。 帆面法

向 ｎ 和太阳光方向 ｅｒ 的夹角 α 称为锥角，定义域为

［０， π ／ ２］；ｎ 在当地水平面上的投影与轨道面之间

的夹角 δ 称为时钟角，定义域为［０， ２π］。
作用在太阳帆面上的光压加速度 ｆＳ 可表示为

ｆＳ ＝ ２ｋＳＰ
Ｓ
ｍ
ｃｏｓ２αｎ （６）

式中， Ｐ为光压压强，在距离太阳约 １ＡＵ的位置有 Ｐ
≈ ４．５６３ × １０ －６ Ｎ ／ ｍ２，ｋＳ 为受晒因子，在阴影中取０，
在阴影外取 １。 在近地轨道上，地影可以近似看作

半径等于地球半径 ＲＥ 的圆柱体。

图 ３　 地影圆柱与航天器轨道间的关系

设太阳位置矢量 Ｒｓｕｎ 与卫星的位置矢量 ｒ 之间

的夹角为 ψ （如图 ３ 所示），则

ｃｏｓψ ＝
Ｒｓｕｎ·ｒ
｜ Ｒｓｕｎ ｜ ｒ

（７）

　 　 ｒ 为卫星地心距。 卫星在地影内所满足的条

件为

ｃｏｓψ ≤ ０
ｓｉｎψ ＜ ＲＥ ／ ｒ{ （８）

３　 太阳帆最优指向

太阳帆推力的大小和方向均受到太阳光方向的

限制，为了尽快提升轨道能量使太阳帆从地球逃逸，
可以用局部最优控制，使所受太阳光压沿某个方向

分量最大。 Ｃｏｖｅｒｓｔｏｎｅ 等［１５］最早用最优控制理论对

局部最优控制律进行了公式推导，并得出结果。

任取一个方向矢量 ｕ，可定义该方向与太阳光

方向的夹角定义为 α ｕ，取值范围［０， π］。 太阳光压

力方向与太阳光方向夹角不能超过 ９０°，要使太阳

光压沿 ｕ 的方向分量最大，太阳帆姿态应满足：
１） ｎ，ｕ，ｅｒ 三者共面；
２） 锥角 α 满足如下关系

α ＝

０，　 αｕ ＝ ０

ａｒｃｔａｎ
－ ３ｃｏｓαｕ ＋ ９ｃｏｓ２αｕ ＋ ８ｓｉｎ２αｕ

４ｓｉｎαｕ
，

　 　 　 ０ ＜ αｕ ＜ π
π
２
，　 αｕ ＝ π

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（９）
　 　 整理几何关系可求得太阳帆最优指向为

ｎ ＝
ｓｉｎ（αｕ － α）

ｓｉｎαｕ
ｅｒ ＋

ｓｉｎα
ｓｉｎαｕ

ｕ （１０）

４　 任务分析

４．１　 轨道基本要求

本文的任务设定为从一个较低的太阳同步近圆

轨道转移至一个较高的太阳同步近圆轨道。
由地球非球形摄动 Ｊ２ 项引起的轨道升交点赤

经变化率［１６］ 为

Ω̇ ＝ － ３
２
Ｊ２ μ

Ｒ２
Ｅ

ａ
７
２

ｃｏｓｉ
１ － ｅ２

（１１）

式中， ＲＥ 为地球平均半径。 太阳同步轨道的特点是

Ω̇与地球公转速率相同，即 Ω̇ ＝ Ω̇∗ ＝ ０．９８５ ６５° ／ ｄ，从
而使轨道面与太阳光方向的夹角始终不变。 因此太

阳同步轨道应设计合适的 ａ，ｅ，ｉ，使 Ω̇ ＝ Ω̇∗。
从（１１） 式可以看出，使 Ω̇增大的手段为：在 ９０°

～ １８０°范围内增大 ｉ，减小 ａ或增大 ｅ，反之使 Ω̇减小

的手段为：减小 ｉ，增大 ａ 或减小 ｅ。
４．２　 降交点地方时

轨道降交点对应的地方时 Ｈｄ 是太阳同步轨道

的一个指标，计算公式如下

Ｈｄ（ ｔ） ＝ ［Ω（ ｔ） － αＳ（ ｔ）］ ／ １５．０４１ （１２）

式中， α Ｓ 为太阳平赤经，其变化率等于 Ω̇∗，是个常

数。 可以看出，当初始时间和初始升交点赤经确定

时，Ｈｄ（ ｔ） 只与 Ω（ ｔ） 有关。 太阳帆的推力很小，不

能任意控制 Ｈｄ（ ｔｆ），但可以通过对 Ω̇ 在一定范围内

·３１１１·
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进行微调。 本文设定任务为保持最终轨道降交点地

方时和初始轨道一致，即 Ｈｄ（ ｔｆ） ＝ Ｈｄ（ ｔ０）。

５　 控制策略

５．１　 加权组合控制律

使某个轨道根数变化最快的推力方向称为局部

最优控制律，可以由高斯摄动方程［１７］ 得出。 加权组

合控制律核心思想是分别推导出使每个轨道根数变

化的局部最优控制律，然后加权求出一个方向作为

最优推力方向。
５．１．１　 各轨道根数的局部最优控制律

１） 长半轴

根据高斯摄动方程，长半轴 ａ 的变化率为

ａ̇ ＝ ２

ｎ １ － ｅ２
ｆｒ ｆｔ ｆｎ[ ]

ｅｓｉｎθ
１ ＋ ｅｃｏｓθ

０

é
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ê
ê
êê

ù

û

ú
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（１３）

式中， ｎ 为平均运动角速度，计算公式为

ｎ ＝ μ ／ ａ３ （１４）
　 　 在某个时刻，式中的轨道根数都是确定的，变量

只有推力的方向，要使当前时刻长半轴变化率最大，
即（１３）式中 ２ 个向量的数乘结果最大，应使 ２ 个向

量的夹角最小。 设推力方向为 ｕａ，则使 ａ 变化最快

的推力方向应为

ｕａ ＝ １

１ ＋ ２ｅｃｏｓθ ＋ ｅ２

ｅｓｉｎθ
１ ＋ ｅｃｏｓθ
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（１５）

　 　 此 ｕａ 即为改变长半轴的局部最优控制律。
２） 偏心率

偏心率的变化率为

ｅ̇ ＝ １ － ｅ２

ｎａ
ｆｒ ｆｔ ｆｎ[ ]

ｓｉｎθ
ｃｏｓθ ＋ ｃｏｓＥ

０
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（１６）

式中的 Ｅ 为偏近点角，其余弦的计算公式为

ｃｏｓＥ ＝ ｅ ＋ ｃｏｓθ
１ ＋ ｅｃｏｓθ

（１７）

　 　 同理可得偏心率的局部最优控制律 ｕｅ 为

ｕｅ ＝
１

１ ＋ ２ｃｏｓθｃｏｓＥ ＋ ｃｏｓ２Ｅ

ｓｉｎθ
ｃｏｓθ ＋ ｃｏｓＥ
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（１８）

　 　 ３） 轨道倾角

轨道倾角变化率为

　 ｉ̇ ＝ ｒ

ｎａ２ １ － ｅ２
ｆｒ ｆｔ ｆｎ[ ]

０
０

ｃｏｓ（ω ＋ θ）
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ê
ê
êê

ù

û
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（１９）

　 　 轨道倾角的局部最优控制律 ｕｉ 为

ｕｉ ＝
０
０

ｓｇｎ［ｃｏｓ（ω ＋ θ）］

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（２０）

５．１．２　 加权组合控制律

根据前面推导的局部最优控制律，加权组合控

制律 ｕ∗ 可表示为

ｕ∗ ＝
Ｗａ（ａｆ － ａ）ｕａ ＋ Ｗｅ（ｅｆ － ｅ）ｕｅ ＋ Ｗｉ（ ｉｆ － ｉ）ｕｉ

｜ Ｗａ（ａｆ － ａ）ｕａ ＋ Ｗｅ（ｅｆ － ｅ）ｕｅ ＋ Ｗｉ（ ｉｆ － ｉ）ｕｉ ｜
（２１）

式中， Ｗａ，Ｗｅ，Ｗｉ 是常值，表示各轨道根数的权重，
可根据需要进行手动调整，也可以用寻优算法计算；
下标 ｆ表示期望终值。 ｕ∗ 表示的即为当前时刻最优

推力方向，结合太阳帆最优指向，令ｕ ＝ ｕ∗ 即可。 加

权组合控制律基于反馈的作用，求出每一时刻的最

优推力方向，具有计算速度快、精度高的优点。
设目标值允许误差分别为 ｅａ，ｅｅ，ｅｉ，数值与具体

任务有关。 用下标 ｔａｒ 表示目标值，当初始状态和常

值权重均确定时，令 ａｆ ＝ ａｔａｒ，ｅｆ ＝ ｅｔａｒ，ｉｆ ＝ ｉｔａｒ，代入

（２１） 式确定当前时刻的 ｕ∗，将 ｕ ＝ ｕ∗ 代入到（１０）
式中求出 ｎ，再通过（６） 式求出 ｆＳ，结合（２） 式求出

摄动加速度 ｆｐ，将 ｆｐ 在轨道坐标系中分解后代入摄

动方程（３） 进行积分，经过迭代当 ａ，ｅ，ｉ均到达目标

值允许误差范围内时的 ｔ 即为 ｔｆ，因此 ｔｆ 是一个确

定值。
５．２　 分段控制策略

使用加权组合控制律可以有效地将轨道根数控

制到目标值，而控制目标不只是轨道根数，还有降交

点地方时，即 Ｈｄ（ ｔｆ） ＝ Ｈｄ（ ｔ０），使用单纯的加权组合

控制律无法满足要求，所以在此基础上提出一种分

段控制策略来控制 Ｈｄ（ ｔｆ）。
太阳帆推力大小和方向与姿态角有关，ａ 和 ｉ 很

难保证同步变化。 在本文的提高轨道高度任务中，
相对于初始轨道，目标轨道的 ａ 和 ｉ 均增大了，可使

变化较快的轨道根数先维持一段时间 Δｔ，之后再和

另一轨道根数一起控制至目标值（ｅ 的数量级较小，
可以不做分段控制）。 通过调整 Δｔ 的值即可相应改

变 Ω 的平均变化率，将其调整至 Ω̇∗ 即可。
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比较 ａ 和 ｉ 变化快慢依据为降交点地方时 Ｈｄ。
Ｈｄ 直接反映太阳光与轨道面夹角，存在某个临界

Ｈｄ，使得无须分段即可满足 Ω̇ ＝ Ω̇∗。 Ｈｄ 在 ０ ～ ２４ ｈ
时，太阳光与轨道面夹角呈现周期变化，会产生 ４ 个

临界值，分别设为 Ｈｄ１，Ｈｄ２，Ｈｄ３，Ｈｄ４。
Ｈｄ 临界值的计算思路如下：上一节已说明当初

始时间、轨道根数和常值权重确定时，只使用加权组

合控制律，ｔｆ 是确定的。 现将 Ｈｄ（ ｔ０） 设为变量，使用

数值计算方法，把时间分为［０ ∶ ００，６ ∶ ００］，［６ ∶ ００，
１２ ∶ ００］，［１２ ∶ ００，１８ ∶ ００］，［１８ ∶ ００，２４ ∶ ００］４ 个区

间，每个区间内令 Ｈｄ（ ｔ０） 取某个值，令 ａｆ ＝ ａｔａｒ，ｅｆ ＝
ｅｔａｒ，ｉｆ ＝ ｉｔａｒ，代入（２１） 式求出 ｕ∗，将 ｕ ＝ ｕ∗ 代入到

（１０） 式中求出 ｎ，结合（６） 式和（２） 式求出摄动加

速度 ｆｐ，将其在轨道坐标系中分解后代入摄动方程

（３） 进行积分，经过迭代当 ａ，ｅ，ｉ均到达目标值允许

误差范围内时确定 ｔｆ，此时的 Ｈｄ（ ｔｆ） 与初值比较，若
不相等则用二分法在区间中取另一个 Ｈｄ（ ｔ０） 进行

计算，通过迭代直至满足 Ｈｄ（ ｔｆ） ＝ Ｈｄ（ ｔ０），即可求出

４ 个临界值，对应的控制时间分别为 ｔｆ１，ｔｆ２，ｔｆ３，ｔｆ４。
设 ０ ∶ ００≤Ｈｄ１ ＜ Ｈｄ２ ＜ Ｈｄ３ ＜ Ｈｄ４ ≤２４ ∶ ００，分

段控制策略如下：
１） Ｈｄ（ ｔ０） ＝ Ｈｄ１，Ｈｄ２，Ｈｄ３，Ｈｄ４ 时

ａｆ ＝ ａｔａｒ

ｅｆ ＝ ｅｔａｒ
ｉｆ ＝ ｉｔａｒ （２２）

　 　 ２） Ｈｄ（ ｔ０） 在［０ ∶ ００，Ｈｄ１） 或（Ｈｄ２，Ｈｄ３） 或（Ｈｄ４，
２４ ∶ ００］ 区间内时

ａｆ ＝
ａ０， ｔ ≤ Δｔ
ａｔａｒ， ｔ ＞ Δｔ{
ｅｆ ＝ ｅｔａｒ
ｉｆ ＝ ｉｔａｒ （２３）

　 　 ３） Ｈｄ（ ｔ０） 在（Ｈｄ１，Ｈｄ２） 或（Ｈｄ３，Ｈｄ４） 区间内时

ａｆ ＝ ａｔａｒ

ｅｆ ＝ ｅｔａｒ

ｉｆ ＝
ｉ０， ｔ ≤ Δｔ
ｉｔａｒ， ｔ ＞ Δｔ{ （２４）

　 　 选定初始轨道后，根据 Ｈｄ（ ｔ０） 选择分段控制策

略。 此时轨道机动时间 ｔｆ 只与 ｕ∗ 有关，而 ｕ∗ 中的

ａｆ，ｅｆ，ｉｆ 取决于分段控制的 Δｔ。 换言之，此时 ｔｆ 是 Δｔ
的函数，由 Δｔ 唯一确定。

升交点赤经平均变化率表示为

Ω̇ ＝
Ω（ ｔｆ） － Ω（ ｔ０）

ｔｆ － ｔ０
（２５）

　 　 通过与前面类似的数值计算方法求出 Δｔ：首先

选择二分法区间，设 ｎ ＝ １，２，３，４，则区间选为［０，
ｔｆｎ］，ｔｆｎ 为距离 Ｈｄ（ ｔ０） 最近的临界值所对应的控制

时间（如距离 Ｈｄ（ ｔ０） 最近的临界值为 Ｈｄ１，则 ｎ 取

１），Δｔ 在［０， ｔｆｎ］ 内取某个值，使用（２２） 至（２４） 式

中相应的控制策略，代入（２１） 式中求出加权组合控

制律 ｕ∗，将 ｕ ＝ ｕ∗ 代入到（１０） 式中求出 ｎ，结合

（６） 式和（２） 式求出摄动加速度 ｆｐ，将其在轨道坐标

系中分解后代入摄动方程（３） 进行积分，经过迭代

当 ａ，ｅ，ｉ 均到达目标值允许误差范围内时确定 ｔｆ，将

Ω（ ｔｆ） 代入（２５） 式中求出Ω̇，若不等于 Ω̇∗ 则用二分

法在区间中取另一个 Δｔ 进行计算，通过多次迭代直

至满足Ω̇ ＝ Ω̇∗，即可求出满足降交点地方时不变

的 Δｔ。
分段控制的好处在于 ａ和 ｉ的变化并不耦合，对

于变化较快的根数，保持一段时间再变化，对总机动

时间并不会有很大影响。

６　 仿真分析

６．１　 具体任务仿真

以目前的技术水平，还不能将太阳帆做得很大，
实际发射成功的太阳帆航天器中最大的是日本的

ＩＫＡＲＯＳ，面积为 １９６ ｍ２。 太阳帆的推力取决于面

积，小太阳帆能完成的任务有限。
本文目的是研究太阳帆推进微纳卫星的轨道机

动能力，结合目前技术水平，采用太阳帆面积以

ＩＫＡＲＯＳ 为参考，平台选为立方星，光压加速度的量

级约为 １０－５ ｍ ／ ｓ２，因此设定任务目标为从一个较低

的太阳同步近圆轨道转移至一个较高的太阳同步近

圆轨道，高度相差 １００ ｋｍ，预计总机动时间在 １００
天左右。

卫星平台质量约为 ２０ ｋｇ。 太阳帆材料为 ２ μｍ
厚的聚酰亚胺薄膜［１８］，体积密度为 １．４２ ｇ ／ ｃｍ３，正
面镀 ０． １ μｍ 铝，体积密度为 ２． ７０ ｇ ／ ｃｍ３，反面镀

０．０１２ ５ μｍ 铬，体积密度为 ７．１９ ｇ ／ ｃｍ３，可得出太阳

帆面密度约为 ３．２ ｇ ／ ｍ２。 太阳帆为边长 １４．１４ ｍ 的

正方形，完全展开面积为 ２００ ｍ２，可计算出太阳帆

的质量约为 ０．６４ ｋｇ，体积约 ４２２．５ ｃｍ３。
太阳帆支撑架为 ４ 根 １０ ｍ 长的碳纤维复合管，

使用时充气钢化［１９］。 管壁厚度约 ０．０１ ｍｍ，充气后

直径 ４０ ｃｍ，线密度约 ７０ ｇ ／ ｍ。 由此可计算出支架
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的质量约 ２．８ ｋｇ，体积约 ５００ ｃｍ３。
由此可得太阳帆面和支撑架总质量约 ３．４４ ｋｇ，

考虑到太阳帆控制模块、支撑架填充气体质量以及

实际制造时的误差，保守考虑将太阳帆相关部件质

量设为 ５ ｋｇ，加上卫星平台后总质量设为 ２５ ｋｇ，太
阳帆面积为 ２００ ｍ２。

初始时间设为 ２０１９ 年 １ 月 １ 日 ０ ∶ ００ ∶ ００，初
始轨道为 １ ０００ ｋｍ 的太阳同步圆轨道，目标轨道为

１ １００ ｋｍ 的太阳同步近圆轨道，降交点地方时不变，
通过控制太阳帆姿态使轨道的 ａ，ｅ，ｉ 满足要求。 具

体轨道根数要求如表 １ 所示。
表 １　 任务要求

参数 初始轨道 目标轨道

长半轴 ａ ／ ｋｍ ７ ３７８．１４ ７ ４７８．１４
偏心率 ｅ ０ ０

轨道倾角 ｉ ／ （°） ９９．４８４ ３ ９９．９４６ ２
升交点赤经 Ω ／ （°） １０．６１ ／

近地点角距 ω ０ ／
真近点角 θ ０ ／

降交点地方时 ６ ∶ ００ ６ ∶ ００

误差分别定为 ｅａ ＝ １０ ｋｍ，ｅｅ ＝ ５ × １０ －３，ｅｉ ＝
０．０１°。 使用加权组合控制［９］，权重取 Ｗａ ＝ １，Ｗｅ ＝
５０，Ｗｉ ＝ ２０，可计算出Ｈｄ１ ＝ ０ ∶ ４０，Ｈｄ２ ＝ １１ ∶ ０４，Ｈｄ３ ＝
１４ ∶ ４９，Ｈｄ４ ＝ ２１ ∶ ０８，任务中的 Ｈｄ（ ｔ０） 为 ６ ∶ ００ 在

Ｈｄ１ 和Ｈｄ２ 之间，所以分段控制 ｉ，使用（２４） 式的分段

策略，计算出 Δｔ 为 ２１ 天，ｔｆ 为 ７０ 天。 图 ４ 反映了轨

道机动过程中轨道根数的变化情况。

图 ４　 轨道根数变化

经过 ７０ 天时间，轨道根数变化至目标值的误差

范围内。 最终时刻的 ａ ＝ ７ ４８０ ｋｍ，ｅ ＝ ０．００１ ５， ｉ ＝

９９．９４５°，周期变化的范围分别为 １０ ｋｍ，０． ００１５，
０．００５°，均处于误差范围内。

图 ５　 无分段控制的升交点赤经变化率

图 ６　 分段控制后升交点赤经变化率

图 ６ 和图 ７ 分别为无分段控制和有分段控制升

交点赤经变化率 Ω̇的变化情况。 最终时刻的 Ω̇均为

０．９８５ ６° ／ ｄ，但无分段控制整个轨道升交点赤经的

平均变化率 Ω̇ 是大于 ０．９８５ ６° ／ ｄ 的。 使用分段控

制，Ω 从初始的 １０．６１° 变化至终值 ７９．６°，在 ７０ 天内

变化了 ６８．９９°，Ω̇ 为 ０．９８５６° ／ ｄ，刚好保证了最终轨

道的降交点地方时与初始轨道相同。
太阳帆控制角在其中一个周期内的变化如下：

图 ７　 一个周期内锥角的变化
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图 ８　 一个周期内时钟角的变化

其中，太阳帆的锥角根据最优指向公式（３）计

算得出，太阳帆的时钟角始终跟随加权控制律 ｕ∗。
６．２　 降交点地方时的影响

降交点地方时直接反映了轨道面与太阳光方向

的夹角，这对太阳帆的推进效率有很大影响：由于轨

道高度较低，当降交点地方时在 １２ ∶ ００ 或 ０ ∶ ００ 附

近时，轨道面与太阳光方向夹角较小，地影区域很

大，在背光面无法提供推力；当降交点地方时在

６ ∶ ００或 １８ ∶ ００ 附近时，轨道面近似垂直于太阳光

方向，阴影区域很小甚至没有，可以提供比较全面的

推力，如图 ９ 所示。

图 ９　 降交点地方时的影响

本文研究的是太阳同步轨道，而推力又是小推

力，所以在运行过程中轨道面和太阳光方向的夹角

不会变化太大，从上个仿真也可看出，升交点赤经变

化率的变化幅度很小，所以初始降交点地方时不同，
轨道机动的效果也会不同。

表 ２ 列举了不同降交点地方时轨道机动所需时

间。 可以看出，在 ６ ∶ ００ 和 １８ ∶ ００ 附近的太阳同步

轨道上，太阳帆的效率较高，在 ０ ∶ ００ 和 １２ ∶ ００ 附

近的太阳同步轨道上，太阳帆的效率较低，最大相差

２ 倍左右。 因此，在设计任务时需要考虑初始降交

点地方时的影响。
表 ２　 不同降交点地方时轨道机动所需时间

初始降交点地方时 初始升交点赤经 ／ ° 所需时间 ／ ｄ

０ ∶ ００ ２８０．６ １５７

３ ∶ ００ ３２５．６ １２８

６ ∶ ００ １０．６ ７０

９ ∶ ００ ５５．６ １２０

１２ ∶ ００ １００．６ １５０

１５ ∶ ００ １４５．６ １２５

１８ ∶ ００ １９０．６ ８１

２１ ∶ ００ ２３５．６ １００

７　 结　 论

本文设计了一个微纳卫星太阳帆的太阳同步轨

道转移任务，结合加权组合控制律和太阳帆最优指

向来控制轨道根数，并提出了分段控制轨道根数的

策略来调整目标轨道的降交点地方时，最后进行了

仿真分析，对比了不同降交点地方时下的轨道机动

效率，得出了以下结论：
１） 在研究近圆轨道时，会出现 ｅ ＝ ０ 的点，应引

入改进春分点轨道根数来避免奇点。
２） 在低地球轨道，航天器受地球非球形摄动影

响较大，使用太阳帆不能任意控制有长期变化项的

轨道根数（Ω 和 ω），但没有长期变化项的 ａ、ｅ、ｉ 是
可以控制的。

３） 太阳帆可以对升交点赤经变化率进行微调，
使用分段控制的策略可以保证目标轨道的降交点地

方时和初值相同。
４） 不同的降交点地方时对太阳帆效率有很大

影响，在 ６ ∶ ００ 和 １８ ∶ ００ 附近效率较高，而 ０ ∶ ００
和 １２ ∶ ００ 附近效率较低，在设计任务时应当考虑。
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