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静电加速度计测量应用空间摄动误差算法研究 
 

陈光锋 李云鹏 敏健 雷军刚 李诚 王佐磊 王富刚 王鹢 

（兰州空间技术物理研究所，真空技术与物理重点实验室，兰州，730000） 

 

摘要 静电加速度计具有很高的非保守力测量精度，在空间飞行器相关科学和工程领域正获得越来越广泛

的应用。针对空间应用中存在的空间耦合加速度问题，本文通过加速度计及空间动力学建模与理论推导，

获得了包含日月等三体在内的空间动力学摄动因素对加速度计测量影响的关系式。这些因素包含了日月等

空间三体、高阶地球重力场及潮汐力场、飞行器的轨道与姿态变化、加速度计的安装位置、飞行器自身的

引力以及各种空间非保守力。并据此进行了空间各耦合摄动源对静电加速度计输出的三维摄动算法研究，

利用 Matlab 完成了实时空间耦合摄动算法，并对地球同步轨道卫星的空间各摄动进行了计算，结果符合

预期。获得的算法可用于提高静电加速度计的测量精度，为空间飞行器惯性导航和定轨等相关应用提供部

分支持。 
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Abstract Electrostatic accelerometer offer high precision in measuring non-conservative forces and are 

increasingly being utilized in scientific and engineering fields related to space vehicles.To address the issue of 

spatial coupling accelerations in space applications,this paper derives relationships that express the influence of 

spatial dynamic perturbation factors,including the Sun,Moon,and other third-body bodies on accelerometer  

measurements.These factors encompass third body perturbation(Sun,Moon,etc.),the high order Earth gravity field 

and tidal force field,orbital and attitude variations of the spacecraft,installation position of the accelerometer,the  
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spacecraft’s own gravitational field,and various spatial non-conservative forces.Based on these,a three 

dimensional perturbation algorithm for the output of the electrostatic accelerometer under various coupled 

perturbation sources in space is developed.A real time spatial coupled perturbation algorithm is implemented 

using MATLAB,and calculations on a geosynchronous orbit satellite are performed,yielding results consistent 

with expectations.The proposed algorithm can enhance the measurement accuracy of the electrostatic 

accelerometer and provide partial support for applications such as space vehicle inertial navigation and orbit 

determination.   

Key words  spacecraft, space gravitational environment, Sun Moon and Planets ,Earth gravity field, non –

conservative force acceleration measurement, electrostatic accelerometer, space perturbation acceleration  

 

1、前言 

静电加速度计作为空间飞行器非保守力

测量的精密设备，越来越多地应用到空间科

学研究和空间飞行器的平台管理。静电加速

度计因其很高的测量精度，适合于空间飞行

器微弱非保守力的测量，使飞行器的长期飞

行的惯性导航成为可能。在飞行器无线电深

空网及 GPS+BDS(BeiDou Navigation Satellite 

System)形成的 GNSS 导航受扰情况下，惯性

导航将成为飞行器冗余导航的一个重要方面。

静电加速度计经历了长期的发展，并有可期

的应用前景[1]。同时加速度计自身性能改进

研究也在持续进行[2][3][4]。目前静电加速度计

的应用有，精密地球重力场测量[5][6]、空间飞

行器无阻力飞行非保守力测量[7][8]、空间飞行

器精密定轨应用 [9]、全频谱空间微重力环境

测量及再入等阶段飞行器空气动力特性研究 

[10][11][12]、星际环境引力异常探测[13]、基础物

理学等效原理及引力波的空间验证及探测

[14][15][16]、电火箭微推力测量[17]等方面，中国

的天琴及太极项目的飞行器上也安装了静电

悬浮加速度计，进行了相关的试验 [18][19]。

MEMS 等类型的加速度计主要应用于空间飞

行器高频加速度及振动检测和导航等[20][21]。

深空星球着陆也存在一定的综合导航需求[22]。 

静电加速度计的测量精度一般优于

10-6m/s2。为了提高测量精度，需要从加速度

计的研制及其应用等各环节采取措施。本文

主要从理论上将静电加速度计测量中空间摄

动加速度误差加以定量分析，同时结合日、

月、地等空间实时位置，进行空间 3 维摄动

算法研究，以便为飞行器惯性导航各相关领

域提供部分支持。 

2、静电加速度计的测量输出 

静电加速度计输出受环境影响可由图 1

来定性表达。后续进行详细的理论分析和推

导，为定量算法研究奠定基础。
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图 1 静电加速度计测量输出与空间各因素关系 

Figure 1  Relationships between measurement output of electrostatic  

accelerometer and its space  factors 

 

2.1 惯性系内相关加速度分析 

在惯性系 O’中，飞行器及静电加速度计、

地球、空间三体的关系可表示如图 2 所示。 

 

图 2 加速度计空间动力学矢量关系图 

Figure2  Vector relationship of accelerometer and 

space dynamic factors 

静电加速度计安装在偏离飞行器质心 O 的位

置 A，用矢量𝛿𝛿表示。Me 是地球质量，M 是

第三体质量，m 是飞行器的质量。a是作用

于飞行器的非保守力𝑓𝑓𝑗𝑗矢量和所产生的加速

度。其余的符号为地球、三体、飞行器及加

速度计的位置矢量及相互间的方向矢量。根

据如图 2 的位置矢量，有 
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（1） 

如此，获得加速度计惯性系内的动力学方程。 

2.2 飞行器的姿态变化影响 

飞行器的本体坐标系是其质心坐标系，

三个轴与飞行器的三个惯量主轴重合，Xs 方

向指向飞行方向，Ys 方向垂直于轨道面，并

指向外侧，Zs 方向与当地大地水准面垂直，

指向地心方向。在空间各种力学因素如大气

阻力、太阳光压、地球反照、太阳风、宇宙

射线、洛伦茨力、微尘埃撞击、各种引力及

自身质量分布等因素作用下，产生角动量矩，

使飞行器的姿态发生变化。通过姿态控制系

统（AOCS）进行飞行器姿态的控制，使其保

持在标称轨道坐标系允许的误差范围内。 

本体系相对于惯性空间的角速度为ω，

即 

kji zyx ωωωω ++=  

其中包含了飞行器轨道角速度和姿态变化角

速度，i、j、k 是飞行器本体系 Xs、Ys、Zs 轴

的单位矢量。位置矢量𝛿𝛿在惯性系 i 和飞行器

本体系 S，有 
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式（2）左端表示矢量𝛿𝛿在惯性系内的二阶导

数，即惯性系内的加速度矢量，右端是矢量

在本体系加速度矢量，第二项是科里奥力加

速度，第三项是欧拉加速度，第四项是轨道

及姿态变化导致的离心加速度。式（1）的推

导完全在惯性系内进行，获得矢量𝛿𝛿的二阶导

数，即惯性空间各种惯性力作用于飞行器和

检验质量的结果，表示惯性空间的加速度矢

量。因此（1）式（在实际计算中，由于输出

在飞行器本体系内表达，要将惯性系的量变

换到本体系内，如坐标变换 Lis）代入（2）

式（为简洁，后续行文下标 S 省略。），有 
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静电力将检验质量维持在电极笼中心来

完成测量，因此有 

nδδδ += 0  

δ0 是常量，δn 是检验质量块位置噪声。静电

加速度计是具有低通滤波环节的伺服控制系

统，检验质量块通过 PID 控制被维持在两个

相对检测极板的中心位置。位置噪声 δn 是高

斯平稳随机噪声，其期望为 0，位置检测控

制误差可优于 nm 级。由于检验质量块的位

置不能突变，具有低通特性，使其实际位置

处于连续变化状态，因此其一阶和二阶导数

也是高斯平稳随机噪声。公式中和 δn 相关的
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构磁屏蔽等有关，属于静电加速度计的本体
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存在。三个轴的噪声表示为矢量 
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进一步考虑地球固体潮及高阶地球引力场的

影响，有 
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（3）式中， )(rak

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

表示 r及 R

处的高阶

重力场。在具体计算中需转换为球坐标系。
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表示 r及 R

处的地球固体潮等潮

汐场。从（3）式可见，加速度计的输出包括

各种非保守力加速度、包含日月等三体的各

种天体的直接潮汐效应、地球的引力场的各

阶效应、地球固体潮等潮汐的摄动、轨道及

姿态的变化效应、飞行器自身引力效应、加

速度计内部噪声。除保守力外，其余的各项

需要扣除和降低。 
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具体的计算中，涉及飞行器本体系、轨道系、

轨道平面系、惯性系等坐标系之间变换。 

3、各摄动源加速度分析与计算 

3.1 各摄动源的相关物理参数计算 

从第 2 节摄动因素理论推导知，实时计

算各摄动源的摄动量，需要实时计算各摄动
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源的相关物理参数，如日月惯性空间位置等。 

日月摄动量取决于日月质量、日地及月

地距离、日月在惯性空间的相互位置。针对

某一时间，通过算法变换为儒略历时间，然

后通过天文年历获取相关参数，计算太阳和

月球的空间位置[23][24]。通过发生于北京时间

2024 年 4 月 9 日 2 时 17 分的北美日全食的

验证，本算法计算出日月在惯性空间赤经和

赤纬分别是（17.92，7.58）°和（17.73，7.87）°，

表明日月惯性空间位置算法正确。 

地球的重力场的计算，通过对地球引力

势函数在径向、北向和东向进行求导，从而

获得相应方向的地球引力加速度[25][26]，形成

重力场算法。通过代入 12 阶 EGM96 重力场

系数[27]，获得实际计算重力场的算法，并和

CHAMP 获取的重力场结果一致。表明全球重

力场的勒让得函数递推等计算方法正确。 

实时地球固体潮等潮汐场，通过所获得

的日月位置，计算地球在空间日月的引力摄

动下，产生的形变所产生的加速度场，形成

相关算法。本文计算地球表面日月叠加产生

最大固体潮为 4.81×10-7m/s2，和文献[28]给出

的结果 4.84×10-7m/s2一致，同时月球和太阳

引起的海洋潮汐，主分量 M2和 S2分别为 6.76

×10-8m/s2 和 2.28×10-8m/s2，叠加约是最大

固体潮的 1/7～1/10。 

通过上述方法，形成符合实际的空间动

力学摄动源，为轨道飞行器及静电加速度计

的摄动影响的算法奠定基础。空间摄动算法

主流程如图 3. 

 
 

图 3 空间摄动算法主流程 
Figure 3  The main flow diagram of space perturbation algorithm 
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限于篇幅，不再给出详细算法程序，此

处只给出部分由算法获得的结果。 

图 4 中，AU 是天文距离单位，表示一个

日地距离。从图 4(d)可见，算法获得日地距

离由于地月系统的转动导致周期性的变化。

这是由于地月构成的系统，其质心运行在绕

日轨道上，同时，地球绕该质心以月球绕地

的角速度而转动。在一年内，日地距离不但

在一个椭圆上运行，而且日地距离还做每月

一次的短周期的变化。 

给出 350km 轨道和地球同步轨道的重力

场计算结果如图 5 和图 6。可以明显看出，

某一高度的引力场，以径向为主，可见赤道

区域大于两极地区，表示了地球的非球性特

性。北向分量大于东向分量。随高度的变化，

主分量绝对值由9.81m/s2下降到0.2242m/s2。 

在給定的太阳位置，引发的地球同步轨

道高度的固体潮的摄动分布如图 7，计算 

中代表地球弹性的系数洛夫数取 0.3。 

3.2 各摄动源摄动算法验证 

 
 

 

图 4 2023 年太阳惯性空间位置及变化(a)太阳赤径(b)太阳赤纬(c)日地距离(d)日地距离微分 
Figure 4  Sun inertial coordinate position variation in 2023(a)Sun right ascension 

(b) Sun declination(c)Sun and Earth distance 

为了验证算法的正确性，计算轨道高度

35786km，轨道倾角 16°，升交点赤经 88°，

偏心率 0.001，加速度计安装位置设定为（1，

1，1）m，具有典型的幅度和方向代表性。

后续用算法分析计算一个实际的工况。 

数据处理涉及到加速度计仪器系、飞行器本
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体系、轨道系、轨道平面系、惯性系、地球

坐标系之间的变换。日月直接及引发潮汐摄

动、地球重力场摄动在惯性系计算，然后转

换到本体系。非保守力、自身引力、姿态轨

道效应等在本体系计算。在地球坐标系内地

球同步卫星的轨迹如图 8。 

 

图 5  350km 高度地球重力场（单位：m·s-2) (a)东向

重力场 (b)北向重力场 (c)径向重力场 

Figure5  The earth gravitational  field at 350km 

altitude(unit:m·s-2) (a)East ward gravitational 

field.(b)North ward gravitational field.(c) Radial ward 

gravitational field. 

 

图 6 地球同步轨道高度重力场（单位：m·s-2） 

(a)东向重力场分量 (b)北向重力场分量 

(c)径向重力场分量 

Figure 6  Earth gravitational field at geosynchronous 

Orbit altitude(unit:m·s-2)(a)East ward gravitational 

field(b)North ward gravitational field 

(c) Radial ward gravitational field.
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图 7 太阳引发的地球固体潮加速度场（单位:m·s-2)

（a）惯性空间 X 方向（b）惯性空间 Y 方向（c）

惯性空间 Z 方向 

Figure 7  Earth solid tide acceleration field induced 

by the sun(unit:m·s-2)(a)X axis of inertial space (b)Y 

axis of inertial space (c)Z axis of inertial space 

计算 UTC 时间 2023 年 10 月 8 日 21 时

10 分后的卫星一个飞行周期（24 小时）的空

间动力学因素对加速度计的摄动输出。 

（1）太阳直接潮汐摄动加速度 

由图 9 可见，太阳对静电加速度计输出

的直接摄动属于低频信号，三个方向的信号

变化存在明 

 

图 8 地球同步轨道飞行器地球坐标系轨迹 

Figure 8  Trajectory of a geosynchronous orbit 
vehicle in the   

Earth coordinate system 

显差异，信号幅度三方向在 1.2×10-13m/s2

到-7.5×10-14m/s2 之间变化。信号波动主要源

于飞行器的运动。 

 
图 9 太阳直接潮汐加速度摄动 

Figure9  Sun direct tide acceleration perturbation 

（2）月球直接摄动加速度 

图 10 表明，月球对加速度计的输出摄动

属于低频信号，信号三方向幅度在 3.2×

10-13m/s2 到-2.0×10-13m/s2 之间变化。同样，

低频信号的变化来源于飞行器的运动。月球
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的摄动大约是太阳摄动的 2 倍。日月摄动相

位差异源于日月空间位置的差异。 

 

图 10 月球直接潮汐加速度摄动 

Figure 10 Moon direct tide acceleration perturbation 

（3）地球重力场摄动及轨道效应 

地球重力场对加速度计产生的直接摄动

天地方向 Zs，约 1.1×10-8m/s2，而飞行方向

Xs 及轨道面法向方向 Ys 均为负，为-5.1×

10-9m/s2。可见，天地方向约是飞行及轨道面

方向的 2 倍。 

当考虑飞行轨道效应后，可以看出偏质

心影响的地球重力场梯度及飞行轨道综合效

应，如图 11。 

 

图 11 地球重力场及轨道加速度叠加摄动 

Figure 11   Superposed perturbation of Earth’s 

gravitational  field and orbital acceleration 

同时从图 11 可见，在地球同步轨道，由

于飞行器基本处于的地球的同一区域位置，

从而导致其对静电加速度计的摄动加速度在

飞行器一圈的飞行中差异较小，由于图 11 显

示的幅度较大，各信号的微小波动没有得到

呈现。Xs 方向基本为-1.9676×10-13m/s2，Ys

方向为-5.3258×10-9m/s2，Zs 方向为 1.59776

×10-8m/s2。 

（4）太阳引发的地球潮汐加速度摄动 

 

图 12 太阳引发的地球潮汐加速度摄动 

Figure12  Sun induced Earth tide acceleration 

perturbation 

图 12 是太阳引发的地球潮汐加速度，由

于地球的形变而产生。对静电加速度计的输

出摄动影响三方向最大到最小为 1 ×

10-17m/s2 到-1.6×10-17m/s2。 

（5）月球引发的地球潮汐加速度摄动 

图 13，月球引发的地球潮汐加速度对静

电加速度计的三方向的摄动输出从 2.0×

10-17m/s2 到-3.1×10-17m/s2。其摄动影响约是

太阳的摄动的 2 倍。 
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3.3 一个实际工况的摄动 

通过仿真计算考虑一个实际工况。地球同步

轨道卫星，轨道倾角 16°，升交点赤经 

 

图 13 月球引发的地球潮汐加速度摄动 

Figure 13  Moon induced Earth tide acceleration 

Perturbation 

88°，偏心率 0.001。卫星 Xs、Ys、Zs 三个方

向等效面积为（96，50，130）m2，辐射系数

取 1。以轨道系为参考系，滚动、俯仰偏航

的稳定性(0.0002，0.00001，0.0003）°/s，

姿态角±2°，姿态角分辨率不低于 0.003°。

加速度计检验质量的质心位置（-0.482，0.175，

-0.113）±0.003m。加速度计坐标轴 Xa、Ya、

Za 和飞行器坐标轴 Xs、Ys、Zs 平行。非保守

力考虑光压，则加速度计一个轨道周期内受

到的空间环境摄动加速度如图 14。可见，Xs

及 Zs 属于周期变化。Xs 存在明显向上偏移，

主要是该方向质心偏离较大，摄动加速度变

化范围为 1×10-7～-4×10-8m/s2。Zs 天地方向

变化范围 1×10-7～-8.5×10-8m/s2。Ys 轨道面

法向为准稳态，输出为-2.5×10-8m/s2，这与

当前太阳处于南半球及卫星轨道倾角有关，

光压向北，与 Ys 指向相反。 

空间日月地摄动及轨道和姿态变化引起

的噪声加速度如图 15，此处剔除了飞行器自 

 

图 14 光压及环境摄动加速度输出 

Figure 14  The solar radiation pressure and space 

perturbation accelerations 

身引力加速度。飞行器自身引力按本文模型，

Xs、Ys、Zs 方向为（2.86×10-8，-1.03×10-8，

6.71×10-9）m/s2。自身引力需要严格的飞行

器模型来计算。 

这些噪声是加速度计的有害输入信号，

通过设计安装位置和姿态控制来保证其足够

小，或者在应用中通过算法剔除，满足任务

需求。通过获取飞行器轨道 6 根数及姿态四

元数情况下，可以实时剔除空间摄动误差。 

 
图 15 空间环境及姿态变化导致的 
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加速度误差 

Figure 15  Error acceleration induced by Space 

factors and  attitude variations 

针对图 15 的空间摄动干扰加速度，日月

直接潮汐及固体潮汐力场摄动都是小量。飞

行器的姿态变化及地球重力场和自身引力是

干扰的主要方面。扣除图 15 的干扰，残余的

摄动加速度 Xs 轴 1.1×10-10m/s2、Ys 轴 2.0×

10-10m/s2、Zs 轴 1.2×10-10m/s2。扣除精度和

飞行器姿态稳定性测量精度和加速度计安装

位置的评估精度相关，姿态稳定性测量精度

越高，位置精度评估越精确，则扣除精度越

高。 

根据获得的算法及理论分析过程，对陆

地探测 4号 01星地球同步轨道卫星的部分实

测加速度数据进行了解读，获得预期的结果。

陆地探测 4 号 01 星空间展开示意如图 16[29]. 

 

 
图 16 陆地 4 号 01 星空间展开示意 

Figue 16 The spatial deployment schematic of No.4 

land exploration satellite 01 satellite  

(a)是由静电加速度计实测的 6 路加速度数据。

(b)是实测的飞行器的姿态数据，可见俯仰包

含了飞行器的轨道变化。(c)是由(a)(b)数据结

合本研究获得的相关算法解读出的卫 

 

图 17 陆地 4 号 01 星实测轨道加速度解读 

(a) 加速度原始数据(b)飞行器姿态数据 

(c)解读出的非保守力加速度 

Figure 17 The real orbital accelerations from  No.4 

land exploration satellite 01 satellite (a) original 

acceleration datum(b) The satellite attitude 

datum(c)The real non-conservative force  

accelerations acting on the satellite 
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星所受的非保守力加速度。可见以光压加速

度为主，另外包含有姿态变化和飞行器的部

分推力。从(c)可见，加速度较剧烈的变化三

方向具有明显相关性。加速度数据的进一步

信息在挖掘中。 

4、结论 

针对目前静电悬浮加速度计应用中实际

存在空间摄动影响问题，进行了摄动理论的

分析，并完成了摄动算法研究。具体达到了

如下几个方面的目标： 

（1）针对偏质心安装和空间三体摄动存在，

通过矢量动力学分析，获得了定量描述日月

地及轨道姿态变化摄动公式。从理论上保证

后续算法的准确性。 

（2）通过天文年历等资料，获得了日月惯性

空间实时位置的计算方法，为准确计算日月

三体的直接和潮汐摄动奠定基础。 

（3）通过对地球重力场相关资料研究，利用

EGM96 重力场系数，形成了 12 阶地球重力

场的算法。 

（4）完成了日月直接潮汐摄动计算和日月引

发固体潮的摄动算法，形成日月位置变化相

关的时变重力场摄动算法。 

（5）获得的空间全要素摄动算法可应用于空

间飞行器非保守力精密测量中加速度数据的

实时或后处理，摄动误差扣除等方面。服务

于静电加速度计空间测量数据的准确解读及

其惯性导航和精密定轨等应用领域。全要素

实时摄动算法具有一定的创新性。 
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