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星载太阳辐照度光谱仪短时高精度太阳预报
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摘要　为了在有限的太阳观测窗口内获得高质量的太阳光谱数据，需保证太阳进入观测窗口时仪器已完成自身预

热。为保证仪器预热时间的一致性，需在轨实时预报预热开始时刻，需对每轨太阳开始进入仪器观测窗口的时间

进行短时间高精度预报。详细介绍了一种由卫星平台当前广播时间和轨道瞬根推导预报时刻太阳角度的方法。

利用该方法预报某一太阳同步轨道卫星本体坐标系下的太阳角度，并将预报结果与ＳＴＫ仿真结果进行比对。该

预报方法在预热时间内的最大角度误差为０．５°，导致预热时间最大偏差为２０ｓ，满足１ｍｉｎ的指标要求。分析了预

报方法中的主要误差来源，为后续卫星载荷的在轨太阳角度短期预报提供了借鉴与参考。
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１　引　　言

太阳辐射是地球气候系统最重要的外部能
源，监测太阳辐射变化不仅对太阳物理研究具有

重要意义，还可为地球空间大气成分反演及长期
气候变化研究等提供重要科学数据［１－２］。因此从

２０世纪７０年代起国外就开始了对太阳光谱辐射
变化的遥感监测。为满足高光谱分辨率、高灵敏
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度以及大动态范围探测需求，通常太阳光谱监测
都采用扫描型光栅光谱仪。国外典型的扫描型太
阳光谱监测仪有太阳紫外光谱辐照度监测仪
（ＳＵＳＩＭ）、太 阳／恒 星 辐 射 对 比 实 验 仪 器
（ＳＯＬＳＴＩＣＥ）、太阳辐照度监测器（ＳＩＭ）以及太阳
光谱仪（ＳＯＬＳＰＥＣ）等。国内对太阳光谱辐射的监
测起步较晚，中国科学院长春光学精密机械与物
理研究所研制的太阳紫外监视器于２００２年搭载
神州三号飞船升空，成功获取了太阳紫外光谱辐
射信号，这标志着我国开始具备监测太阳光谱辐
射变化的能力。

风云三号卫星太阳辐照度光谱仪是一台正在研
制的高稳定性紧凑型扫描式光谱仪。它的主要任务
是每日对太阳进行一次跟踪观测，从而提高监测太
阳辐射变化的能力，进而积累科学数据。其工作波
段为１６５～２４００ｎｍ，由于在可见及红外波段的太阳
光谱辐照度年变化仅为１０－３量级，所以要求太阳辐
照度光谱仪在轨稳定性优于０．２％／年。为了满足稳
定性要求，除了提高仪器系统效率、降低探测电路噪
声外，仪器的状态变化也是必须考虑的因素之一，尤
其是仪器的热平衡状态。当仪器开始工作后，仪器
系统温度（尤其是探测器温度）会逐渐上升直至平
衡。为了保证太阳辐照度光谱仪在轨探测数据的稳
定性及精度，仪器正式测量前需要预热３０ｍｉｎ。预
热时间过长或过短均会影响仪器测量开始时刻的热
平衡及探测器状态，所以要求每次预热时间的偏差
小于１ｍｉｎ。

由轨道参数、二维跟踪转台及仪器视场决定
的每轨可连续观测太阳时间（即太阳观测窗口）随
季节变换，最短为２４ｍｉｎ。进行一次完整的太阳
光谱有效探测，仪器要连续跟踪测量２０ｍｉｎ，所以
需要仪器在进入太阳观测窗口前已基本完成自身
预热。通过卫星平台广播只能获得仪器开始进入
太阳观测窗口的时间，不能得到仪器预热开始时
间，所以太阳辐照度光谱仪在轨软件要有实时预
报仪器预热开始时间的功能。由预热时间和仪器
进入太阳观测窗口的时间和条件可知，只需预报
当前时刻起３０ｍｉｎ后的太阳入射角度，即可判断
仪器是否开始进入太阳观测窗口，如果开始进入，
则当前时刻即为仪器预热开始时刻。目前的核心
问题是太阳入射角度的短期高精度在轨预报。为
保证太阳辐照度光谱仪在轨运控软件的可靠性和
简单化，本文提出了一种在轨实时预报太阳入射
角度的简便方法。

２　在轨太阳入射角度预报方法

提出的在轨太阳入射角度预报方法流程如图１
所示，步骤如下：１）根据卫星平台广播的当前时刻
（ｔ０）计算预报时刻（ｔ０＋３０ｍｉｎ）太阳在地心惯性坐
标下的赤经和赤纬；２）根据卫星平台广播当前ｔ０时
刻的卫星轨道瞬根，计算得到预报时刻ｔ０＋３０ｍｉｎ
的卫星轨道瞬根，进而计算地心惯性坐标系到卫星
本体坐标系的变换矩阵；３）根据卫星平台广播当前
时刻卫星姿态角，计算得到时刻姿态修正矩阵；４）利
用上述步骤的结果即可计算得到预报时刻ｔ０＋
３０ｍｉｎ的太阳入射角度。

图１ 在轨太阳入射角度的预报流程图

Ｆｉｇ．１ Ｉｎ－ｏｒｂｉｔ　ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｓｏｌａｒ　ｖｅｃｔｏｒ

２．１　太阳赤经和赤纬的计算
目前太阳赤经和赤纬的计算方法主要有法国的

ＶＳＯＰ８７理论、世界气象组织推荐的 Ｍｉｃｈａｌｓｋｙ理
论展开式法以及美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）的行
星精密历表法等［３－４］。针对太阳辐照度光谱仪的跟
踪精度要求和在轨计算资源限制，采用 Ｍｅｅｕｓ［５］提
出的一种适用于在轨编程计算的简便方法，其精度
可达０．０１°，具体方法如下。

由卫星平台广播得到的Ｊ２０００起算儒略日数

ＪＤ，计算儒略世纪数Ｔ：

Ｔ＝（ＪＤ－２４５１５４５．０）／３６５２５。 （１）

　　计算时要保留足够的小数位数，５位小数是不够
的（除非所需的太阳黄经的精度要求不高）。Ｔ 为儒

０７１２００７－２
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略世纪数，所以Ｔ 误差０．００００１相当于０．３７日。
太阳几何平黄经Ｌ０为

Ｌ０＝２８０．４６６４５＋３６０００．７６９８３×Ｔ＋
０．０００３０３２×Ｔ２， （２）

太阳平近点角Ｍｓ为

Ｍｓ＝３５７．５２９１０＋３５９９９．０５０３０×Ｔ－
０．０００１５５９×Ｔ２－０．００００００４８×Ｔ３，　（３）

太阳真黄经Θ 为

Θ＝Ｌ０＋（１．９１４６００－０．００４８１７×Ｔ－
０．００００１４×Ｔ２）ｓｉｎ　Ｍｓ＋
（０．０１９９９３－０．０００１０１×Ｔ）ｓｉｎ２　Ｍｓ＋
０．０００２９０ｓｉｎ３　Ｍｓ， （４）

黄赤交角为

ε＝２３．４３９２９１１－０．０１３００４１７×Ｔ－１．６３８８９×１０－７×
Ｔ２＋５．０３６１１×１０－７×Ｔ３。 （５）

　　因此，太阳的地心赤经α及赤纬δ计算公式为

ｔａｎα＝ｃｏｓε·ｓｉｎΘ／ｃｏｓΘ
ｓｉｎδ＝ｓｉｎε·ｓｉｎΘ｛ 。 （６）

　　要注意α 与Θ 应在同一象限。根据（１）～
（６）式，给定任意Ｊ２０００起算儒略日数ＪＤ，即可计算
出地心惯性坐标下的太阳赤经和赤纬，进而得到地
心惯性坐标下的太阳矢量为

Ｓ１＝［ｃｏｓδｃｏｓα　ｃｏｓδｓｉｎα　ｓｉｎδ］。 （７）

２．２　卫星轨道瞬根预报及坐标系转换
目前地球卫星轨道瞬根的预报方法主要分为数

值法和解析法［６－９］。数值法是基于运动方程和确定
的初值，一步步递推下一时刻的卫星位置和速度或
瞬时轨道，原则上只要数值法选用的步长和阶数合
适，可以获得任意高的预报精度，但由此导致的数值
积分需要的计算时间非常长，只能采用星载计算机
进行快速运算。解析法是指给出卫星微分运动方程
的解的表达式，根据解的表达式可以求出任意时刻
的卫星运动的轨道信息，解析法的精度和复杂程度
取决于卫星摄动力建模。受星载计算和存储能力的
制约，我国星上轨道预报一般采用仅考虑地球非引
力场主要带谐项和大气摄动主要长期项的解析算
法。这种解析法虽然能满足太阳辐照度光谱仪太阳
入射角度要求，但对星上单个小型化载荷来说仍然
是一个计算复杂、占用资源较多的方法。因此，针对
太阳辐照度光谱仪在轨预热时间计算的特点，提出
了一种计算极其简单、精度较高的极短时间（小于

６０ｍｉｎ）内轨道预报方法。
卫星的运动轨迹可由其六个轨道根数描述，六

个轨道根数包括轨道倾角ｉ、升交点赤经Ω、半长轴

ａ、偏心率ｅ、近地点幅角ω 和真近点角ｆ。理想开
普勒轨道根数的前五项是不随时间变化的，因此短
期轨道预报只考虑真近点角ｆ 随时间的变化规律。
由于真近点角随时间不是线性变化，因此引入两个
辅助量，偏近点角Ｅ 和平近点角Ｍ。偏近点角Ｅ
与真近点角ｆ的关系如图２所示。

图２ 偏近点角Ｅ 与真近点角ｆ的关系

Ｆｉｇ．２ Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｃｃｅｎｔｒｉｃ　ａｎｏｍａｌｙ（Ｅ）

ａｎｄ　ｔｒｕｅ　ａｎｏｍａｌｙ（ｆ）

　　由图３可知偏近点角Ｅ与真近点角ｆ的关系为

ｔａｎ
ｆ
２＝

１＋ｅ
１－ｅ槡 ｔａｎＥ

２
。 （８）

　　平近点角Ｍ 为一假设量，假设卫星运行到近地
点的时刻为ｔ０，对于ｔ＝ｔ０＋３０ｍｉｎ时刻Ｍｔ应为

Ｍｔ＝Ｖ（ｔ－ｔ０）， （９）
式中：Ｖ 为平均角速度。由开普勒第三定律可知，卫
星运行的平均角速度Ｖ 为一常数，

Ｖ＝ ＧＭｅ／ａ槡 ３， （１０）
式中：Ｇ 为万有引力常量；Ｍｅ为地球质量。

平近点角Ｍ 与偏近点角Ｅ 以及真近点角ｆ 的
关系为

Ｍ ＝Ｅ－ｅ　ｓｉｎ　Ｅ， （１１）

ｆ＝Ｍ ＋ ２ｅ－
ｅ３

４（ ）ｓｉｎＭ ＋５４ｅ２ｓｉｎ２　Ｍ ＋
１３
１２
ｅ３ｓｉｎ３　Ｍ ＋…。 （１２）

　　由当前时刻ｔ０真近点角ｆ０预报时刻ｔ真近点
角ｆｔ的流程如图３所示。

由计算得到的预报时刻ｔ的轨道瞬根，包括轨
道倾角ｉ、升交点赤经Ω、近地点幅角ω和真近点角

ｆｔ，可得预报时刻ｔ地心惯性坐标系到轨道坐标系
的转换矩阵为

０７１２００７－３
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Ｔ１ ＝

－ｓｉｎ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓΩ－ｃｏｓ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓ　ｉ　ｓｉｎΩ －ｓｉｎ（ω＋ｆｔ）ｓｉｎΩ＋ｃｏｓ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓ　ｉ　ｃｏｓΩ ｃｏｓ（ω＋ｆｔ）ｓｉｎ　ｉ

－ｓｉｎ　ｉ　ｓｉｎΩ ｓｉｎ　ｉ　ｃｏｓΩ －ｃｏｓ　ｉ

－ｃｏｓ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓΩ＋ｓｉｎ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓ　ｉ　ｓｉｎΩ －ｃｏｓ（ω＋ｆｔ）ｓｉｎΩ－ｓｉｎ（ω＋ｆｔ）ｃｏｓ　ｉ　ｃｏｓΩ －ｓｉｎ（ω＋ｆｔ）ｓｉｎｉ

熿

燀

燄

燅

。

（１３）

２．３　卫星姿态修正矩阵计算
已知ｔ时刻的轨道坐标系Ｘ 轴、Ｙ 轴和Ｚ轴分别旋转滚动角φ、俯仰角θ和偏航角ψ，可得卫星姿态修

正矩阵为

Ｔ２＝
ｃｏｓψｃｏｓθ－ｓｉｎψｓｉｎθｓｉｎφ ｓｉｎψｃｏｓθ＋ｃｏｓψｓｉｎθｓｉｎφ －ｓｉｎθｃｏｓφ

－ｓｉｎψｃｏｓφ ｃｏｓψｃｏｓφ ｓｉｎφ
ｃｏｓψｓｉｎθ＋ｓｉｎψｃｏｓθｓｉｎφ ｓｉｎψｓｉｎθ－ｃｏｓψｃｏｓθｓｉｎφ ｃｏｓθｃｏｓφ

熿

燀

燄

燅

。 （１４）

图３ 真近点角ｆ的预报流程

Ｆｉｇ．３ Ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｔｒｕｅ　ａｎｏｍａｌｙ（ｆ）

　　卫星姿态角度并不具有可预测性，所以在短时
间内认为卫星姿态不会发生变化（除非注入更改指
令）。因此利用当前时刻的卫星姿态修正矩阵作为
预报时刻的卫星姿态修正矩阵。

２．４　太阳在仪器本体坐标系下的角度预报
由２．１～２．３节得到预报时刻地心惯性坐标下

的太阳矢量Ｓ１、地心惯性坐标系到卫星本体坐标系
的转换矩阵Ｔ１、卫星姿态修正矩阵Ｔ２以及发射场
标定得到的仪器本体坐标与卫星本体坐标系的变换
矩阵Ｔ３，利用矩阵预算可得仪器本体坐标下的太阳
矢量Ｓ２为

Ｓ２＝Ｔ３Ｔ２Ｔ１Ｓ１。 （１５）

３　预报精度验证及误差分析

为了验证上述在轨太阳入射角度预报方法的精
度，利用目前国际上通用的轨道仿真软件 ＳＴＫ
（Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　Ｔｏｏｌ　Ｋｉｔ）［１０］，对轨道高度为８３６ｋｍ、降
交点时刻为９：３０：００的太阳同步轨道进行仿真。起
始时间选择太阳角度变化较大的夏至日，即 ＵＴＣＧ
２０１９／０６／２１　００：００：００，预报时间为２５０ｍｉｎ。利用

第２节中的方法计算太阳矢量与卫星本体坐标系

Ｘ 轴和Ｚ 轴的夹角，结果与ＳＴＫ仿真结果的差值
如图４所示（不考虑卫星姿态）。

图４ 太阳矢量与卫星本体系坐标轴夹角的预报误差

Ｆｉｇ．４ Ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ　ａｎｇｌｅ　ｅｒｒｏｒ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｓｕｎ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｎｄ　ａｘｉｓ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ　ｏｎｔｏｌｏｇｙ　ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｓｙｓｔｅｍ

如图４所示，以ＳＴＫ仿真结果作为真值，本文
采用的太阳角度预报方法的计算误差随预报时间的
增长而增大。在太阳辐射度光谱仪所需预报时间

３０ｍｉｎ内的预报最大角度误差为０．５°。联合预报角
度差异与ＳＴＫ仿真得到的太阳角度变化角速度计
算可得太阳角度预报误差导致的太阳辐射度光谱仪
在轨预热时间误差，如图５所示。由图５可知，与太
阳预报角度误差一致，在轨预热时间误差也随预报
时间的增长而增大，在３０ｍｉｎ内的最大预热时间误
差为２０ｓ，满足１ｍｉｎ的预热时间误差要求。

由图４可知，当预报时间为１ｍｉｎ时，太阳角度
预报精度非常高，证明本文方法步骤１）中由儒略日
计算赤经、赤纬和卫星坐标系变化的误差较小。随
着预报时间增加而增大的太阳角度预报误差主要来
源于步骤２）卫星轨道的预报误差。风云三号卫星
通常采用的太阳同步轨道并不是一个理想的开普勒
轨道，因此除真近点角ｆ 随时间变化外，太阳同步
轨道的升交点赤经Ω 也会随时间变化。根据太阳

０７１２００７－４
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图５ 预报角度误差导致的预热时间误差随预报时间的变化

Ｆｉｇ．５ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｗａｒｍ－ｕｐ　ｔｉｍｅ　ｅｒｒｏｒ　ｃａｕｓｅｄ

ｂｙ　ａｎｇｌｅ　ｅｒｒｏｒ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

同步轨道的特点，升交点赤经Ω 随时间的变化率约
为１（°）／ｄ。因此对于太阳同步轨道，利用ｔ０时刻的
升交点赤经及其变化率计算得到ｔ时刻的升交点赤
经Ω（ｔ）。此外，为了简化预报算法，在轨道预报中
没有考虑地球摄动力及其他引力的影响，所以轨道
预报误差会随预报时间逐渐增大，如果是中长时间
的轨道预报必须考虑上述因素的影响。

４　结　　论

为了保证太阳辐照度光谱仪在轨预热时间和有
效观测时间，必须对其预热开始时刻进行预报，进一
步分析将预热开始时刻预报转化为太阳角度预报问
题。提出了一种简化、高效并具有较高精度的太阳
角度预报方法。利用该方法对任一太阳同步轨道进
行了卫星本体坐标系下的太阳角度预报，并与ＳＴＫ
仿真结果相比较。结果表明，在预报时间２８ｍｉｎ内
的太阳角度误差优于０．５°，根据ＳＴＫ仿真得到的太
阳角度变化速率，计算得到０．５°的角度误差导致的
最大预热时间误差为２０ｓ，满足太阳辐射度光谱仪
预热时间误差１ｍｉｎ的精度要求。因此该预报方法
可用于太阳辐射度光谱仪在轨预热开始时间的预
报，并为其他载荷在轨太阳角度预报提供了参考与
借鉴。
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