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基于磁强计和光纤陀螺的小卫星姿态确定非线性滤波算法
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摘　要：提出了一种小卫星姿态确定的非线性滤波算法，该算法利用三轴磁强计和光纤陀螺作为姿态敏
感器。在非线性滤波器的设计中，从两个方面对平方根 ｓｉｇｍａ点卡尔曼滤波方法进行改进。第一，把姿态四
元数的矢量部分、光纤陀螺的漂移和噪声组合，得到滤波器的增广状态向量；第二，分别建立向量旋转模型、

最优化模型和误差四元数乘法模型来确保非线性滤波过程中四元数的归一化约束。仿真分析结果表明，本

文提出的非线性滤波算法能够有效地提高小卫星的定姿性能，与扩展卡尔曼滤波相比，具有较高的精度、稳

定性和较快的收敛速度；与无迹卡尔曼滤波相比，收敛性相当，但是精度略优，稳定性和计算效率较高。
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　　小卫星具有质量轻、体积小、制造周期短、功
能密度高等特点，在军用和民用领域具有广泛的

应用前景。为了减轻小卫星的质量，应采用质量

轻、功耗低的部件。小卫星的姿态确定系统为其

提供实时的姿态信息，姿态确定的精度直接影响

小卫星的控制精度，从而影响卫星的工作性能。

近年来，很多学者基于不同的敏感器，采用不

同的方法对卫星的姿态确定问题进行了深入研

究。文献［１－４］使用扩展卡尔曼滤波的方法来
估计卫星的姿态；文献［５］采用陀螺、红外地平
仪、太阳敏感器、ＧＰＳ构建了组合的定姿系统，结
合扩展卡尔曼滤波改进了联邦滤波结构，提出了

一种具有较强容错性和适应性的信息融合方法；文

献［６］提出了基于磁强计和红外地平仪的轨道和
姿态同时确定方法，推导了轨道姿态一体化确定的

扩展卡尔曼滤波算法；文献［７］基于陀螺和磁强
计，研究了姿态偏差为小角度的情况下，应用扩展

卡尔曼滤波来对卫星组合定姿。然而，由于扩展卡

尔曼滤波依赖于非线性模型的线性化，因此在一些

情形中会导致滤波结果的发散。针对这个问题，一

些学者使用非线性的滤波方法来替代扩展卡尔曼

滤波。文献［８］提出平方根无迹卡尔曼滤波算法
用于状态估计和参数估计，相对于标准的无迹卡尔

曼滤波，它的计算量少且能够保证状态方差的半正
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定性；文献［９］仅采用三轴磁强计作为测量设备，
提出了利用无迹卡尔曼滤波处理地磁场测量数据

对低轨道卫星的自主定姿算法；文献［１０］把平方根
ｓｉｇｍａ点卡尔曼滤波应用于航天器的相对导航，与
标准扩展卡尔曼滤波相比，具有更快的收敛率；文

献［１１］提出了不相关的无迹滤波方法，采用星敏感
器和陀螺的组合定姿方法，但是该方法有一个假定

条件，即过程方程和量测方程状态的不相关性；文

献［１２］考虑加性噪声的情况，比较了增广和非增广
的无迹卡尔曼滤波性能。对于在滤波过程中会破

坏姿态四元数的归一化特性的问题，文献［１３］提出
的ｑ方法能够保持四元数的归一化特性，但是它只
能处理向量型的测量值；在文献［１４］的姿态滤波方
程中，分别使用四元数和广义的三维姿态来表示全

局的姿态参数和局部的姿态误差，并且由局部姿态

误差得到了乘法的四元数误差来保证四元数的归

一化特性。

本文提出了一种基于磁强计和光纤陀螺的小

卫星姿态确定非线性滤波算法，该算法从两个方面

改进了平方根ｓｉｇｍａ点卡尔曼滤波方法，把姿态四
元数的矢量部分、陀螺漂移和噪声合并得到了增广

的状态向量。为了确保四元数的归一化特性，在非

线性滤波器中，分别利用向量旋转模型、最优化模

型和误差四元数模型来处理四元数。最后通过仿

真实验验证了本文的非线性滤波算法能够有效地

提高小卫星的定姿性能，并且在定姿精度和算法的

收敛性、稳定性、计算效率上分别与扩展卡尔曼滤

波和无迹卡尔曼滤波进行了分析和比较。

１　姿态运动学和敏感器模型

１．１　姿态运动学模型

由于四元数具有非奇异性，因此采用四元数

来表示小卫星的姿态，定义姿态四元数为

ｑ＝ ｐＴ，ｑ[ ]４
Ｔ （１）

其中，ｑ为小卫星的本体坐标系相对于惯性坐标
系的姿态四元数，ｐ＝ ｑ１，ｑ２，ｑ[ ]３

Ｔ是姿态四元数

的矢量部分，ｑ４为姿态四元数的标量部分。
姿态四元数的乘积定义为

ｑｑ′＝
ｑ４Ｉ３×３－ ｐ( )× ｐ

－ｐＴ ｑ[ ]
４

ｑ′ （２）

其中，ｐ( )×表示向量的反对称矩阵。
它的逆定义为

ｑ－１＝ －ｐＴ，ｑ[ ]４
Ｔ （３）

满足ｑｑ－１＝ ０，０，０，[ ]１Ｔ的约束。

小卫星姿态的方向余弦阵与姿态四元数具有

如下的对应关系

Ａ（ｑ）＝ΞＴ（ｑ）Ψ（ｑ） （４）
其中，

Ξ（ｑ）＝
ｑ４Ｉ３×３＋ ｐ( )×

－ｐ[ ]Ｔ
（５）

Ψ（ｑ）＝
ｑ４Ｉ３×３－ ｐ( )×

－ｐ[ ]Ｔ
（６）

用姿态四元数表示的小卫星姿态运动学方

程为

ｑ＝１２Ω（ω）ｑ （７）

其中，ω＝ ω１，ω２，ω[ ]３
Ｔ是小卫星本体系相对于

惯性系的角速度在本体坐标系中的分量。

１．２　光纤陀螺的测量模型

假定光纤陀螺的三个测量轴分别对准小卫星

本体系的惯量主轴三个方向，它能够提供小卫星

本体系相对于惯性系的角速度，但是由于陀螺漂

移、初始条件的不确定性、测量噪声等因素的存

在，由陀螺数据积分得到的姿态参数信息将存在

随时间增长的误差。它的测量模型为

ωｇ＝ω＋ｂ＋ηａ
ｂ＝η{

ｂ

（８）

其中，ωｇ为实际测量得到的光纤陀螺输出值，ω
为航天器本体系相对于惯性系的角速度在本体系

中的分量，ｂ为陀螺的漂移值，ηａ和 ηｂ为独立的
高斯噪声，满足

Ｅ｛ηａ（ｔ）｝＝０，Ｅ｛ηａ ｔ( )１ η
Ｔ
ａ ｔ( )２ ｝＝Ｉ３×３σ

２
ａδｔ１－ｔ( )２

Ｅ｛ηｂ（ｔ）｝＝０，Ｅ｛ηｂ（ｔ１）η
Ｔ
ｂ（ｔ２）｝＝Ｉ３×３σ

２
ｂδ（ｔ１－ｔ２{ ）

（９）
其中，σ２ａ和σ

２
ｂ分别表示ηａ和ηｂ的标准差。

１．３　磁强计的测量模型

假定磁强计的三个测量轴与小卫星本体的三

个惯量主轴方向是平行的，磁强计可以获取卫星

轨道上的地磁场强度，理论上的测量数据就是其

所处位置地磁场的真实值，但是真实的磁强计由

于制造、本身磁性元件存在各种误差，其实际测量

值与理论值存在差异。它的测量模型为

Ｂｂ＝Ａ（ｑ）Ｂｏ＋ε （１０）
其中，Ｂｏ为由地磁场模型计算得到的轨道系上的
磁场强度，Ａ（ｑ）为小卫星轨道系到本体系的方向
余弦阵，Ｂｂ为磁强计在小卫星本体系上的实际测
量值，ε为磁强计的高斯噪声。

２　姿态估计的非线性滤波算法

小卫星在轨飞行期间，磁强计以一定的采样

·２·
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频率提供地磁场矢量在磁强计坐标系中的三个分

量，通过一定的算法可以求解小卫星的姿态，但是

结果很粗糙且误差较大。引入光纤陀螺测量小卫

星的角速度，把两种敏感器结合起来，并且根据四

元数的运动学模型，通过滤波算法对磁强计和光

纤陀螺的测量数据进行处理，以提高姿态估计的

精度。本文的滤波算法即是基于上述原理，其工

作原理框图如图１所示。

图１　本文算法的工作原理框图
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

设计非线性滤波器的状态方程为

ｑ＝１２Ω（ω）ｑ

ｂ＝η
{

ｂ

（１１）

它的观测方程为式（１１）。
增广状态向量和标准差矩阵分别为

ｘ^＋ｋ ＝ ｐ^
＋
ｋ
Ｔ，ｂ^＋Ｔｋ ，η^

Ｔ
ａｋ，^η

Ｔ
ｂ[ ]
ｋ
Ｔ∈Ｒ１２×１ （１２）

Ｓ^＋ｋ ＝ｄｉａｇ Ｐ槡
ｐ
ｋ， Ｐ槡

ｂ
ｋ， Ｑηａ槡 ｋ， Ｑηｂ槡[ ]ｋ ∈Ｒ１２×１２

（１３）
其中，^ｐ＋ｋ 为姿态四元数的向量部分，^ｂ

＋
ｋ 为光纤陀

螺的漂移，^ηａκ和 η^ｂκ分别为光纤陀螺的测量噪声

和漂移斜率噪声，Ｐｐｋ、Ｐ
ｂ
ｋ、Ｑηａｋ、Ｑηｂｋ 分别为姿态四

元数向量部分、光纤陀螺漂移、光纤陀螺噪声的方

差矩阵。

给定增广状态向量和增广方差矩阵平方根的

初始估计 ｘ^ａｋ、^Ｓ
ａ
ｋ，由式（１４）计算增广状态向量的

ｓｉｇｍａ点。

χａｉ，ｋ＝

ｘ^ａｋ，　 　 　ｉ＝０

ｘ^ａｋ＋γ^Ｓ
ａ
ｉ，ｋ，ｉ＝１，…，１２

ｘ^ａｋ－γ^Ｓ
ａ
ｉ，ｋ，ｉ＝１３，…，

{
２４

（１４）

其中，^Ｓａｉ，ｋ表示矩阵的第ｉ列，γ为可调参数
［８］。定

义式（１４）中的 γ^Ｓａｉ，ｋ为

γＳ^ａｉ，ｋ＝ ζ
ｐ
ｉ，ｋ
Ｔ，ζｂｉ，ｋ

Ｔ，ζη
Ｔａ
ｉ，ｋ，ζ

ηＴｂ
ｉ，[ ]ｋ

Ｔ （１５）
在式（１４）中，陀螺漂移和过程噪声的 ｓｉｇｍａ

点可以直接计算，而单位四元数对数学加法和减

法运算不封闭，不能直接用上式计算。由于ζｐｉ，ｋ是
一个三维的矢量，使用误差四元数的乘法之前必

须把它扩充为四维的单位四元数。对此，把四元

数受到ζｐｋ的干扰用向量旋转模型来表示，得到了
一个误差四元数

δｑ＋ｉ，ｋ＝ ζ
ｐ
ｉ，ｋ
Ｔｓｉｎ ζｐｉ，ｋ( )[ ２ ζｐｉ，ｋ，ｃｏｓ

ζｐｉ，ｋ( ) ]２

Ｔ

（１６）
再使用误差四元数乘以四元数估计的方法来

计算四元数的ｓｉｇｍａ点。
χｑ０，ｋ＝^ｑ

＋
ｋ　　　　　ｉ＝０

χｑｉ，ｋ＝δｑ
＋
ｉ，ｋｑ^

＋
ｋ ｉ＝１，…，１２

χｑｉ，ｋ＝ δｑ
＋
ｉ，( )ｋ

－１ｑ^＋ｋ ｉ＝１３，…，
{

２４

（１７）

由上面计算得到的 ｓｉｇｍａ点，根据式（１１）的
离散方程式（１８）来计算四元数和陀螺漂移的一
步预测值

χｑ
ι，ｋ＋１ｋ

＝Ω χωι，( )ｋχ
ｑ
ｉ，ｋ

χｂ
ι，ｋ＋１ｋ
＝χｂι，ｋ＋χ

ηｂ
ｉ，ｋ·Δ

{ ｔ
（１８）

其中

Ω χωι，( )ｋ ＝
ｃ·Ｉ３×３－ ψｋ( )× ψｋ

－ψＴｋ[ ]ｃ （１９）

ψｋ＝ｓｉｎ０．５χωι，ｋΔ( )ｔχωι，ｋ／χ
ω
ι，ｋ （２０）

ｃ＝ｃｏｓ０．５χωι，ｋΔ( )ｔ （２１）

χωι，ｋ＝ωｇ－χ
ｂ
ι，ｋ
－χηａＴι，ｋ （２２）

状态向量一步预测的均值为

ｘ^ｘ－ｋ＋１ ＝∑
２４

ｉ＝０
Ｗｍ
ｉχ
ｘ

ｉ，ｋ＋１ｋ
（２３）

其中，Ｗｍｉ为状态的权系数
［８］。上式中同样存

在对数学加法和矢量乘法运算不封闭的问题。为

了使得均值 ｘ^ｘ－ｋ＋１中的四元数部分满足归一化约
束，建立一个最优化问题的数学模型来求解其中

的四元数部分［１１］。

ｍｉｎ　Ｊ＝∑
ｎ

ｉ＝１
δｐ( )
ｉ
ＴＷｉδｐ( )

ｉ

ｓｔ　　ｑＴｑ＝
{

１
（２４）

其中，Ｗｉ∈Ｒ
３×３是第ｉ个正定的权重矩阵，δｐｉ是

δｑｉ＝ｑｉｑ
－１的向量部分，可以表示为：

δｐｉ＝－ｑｉ，４ｐ＋ ｐｉ( )×ｐ＋ｑｉ，４ｐｉ＝－Ψ
Ｔ ｑ( )

ｉｑ

（２５）
把式（２６）代入式（２５）中的目标函数得到

ｍｉｎ　Ｊ（Ｑ）＝ｑＴＮｑ
ｓｔ　　ｑＴｑ＝{ １

（２６）

其中

Ｎ ｑ１，…，ｑ( )
ｎ ＝∑

ｎ

ｉ＝１
Ψ ｑ( )

ｉＷ
ｍ
ｉΨ

Ｔ ｑ( )
ｉ （２７）

根据拉格朗日乘子法求解上述最优化方程，

得到一个代价函数

珔Ｊ（ｑ）＝ｑＴＮｑ＋λ１－ｑＴ( )ｑ （２８）
其中，λ为拉格朗日乘子。根据最小化 珔Ｊ（ｑ）的必

·３·
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要条件，对珔Ｊ求ｑ的偏导数可以得到
Ｎｑ＝λｑ （２９）

因此，能够最小化目标函数 珔Ｊ（Ｑ）所对应的四元
数ｑ必然是Ｎ的最小特征值所对应的特征向量。
ｘ^ｘ－ｋ＋１中的四元数 ｑ^

－
ｋ＋１即由式（２９）计算。

在计算 Ｓｘ－ｋ 时，需要使用四元数的一步预测
值与四元数一步预测均值的逆的乘法来计算 Ｓｘ－ｋ
的四元数部分：

σ′ｉ ＝χ
ｑ

ι，ｋ＋１／ｋ
 ｑ^－ｋ＋( )

１
－１　ｉ＝０，…，２４ （３０）

Ｓｘ－ｋ ＝ＱＲ Ｗｃ
１：槡 ２４

σ′１：２４

χｂ１：２４，ｋ＋１－ｂ^
－
ｋ＋

( )[ ]{ }
１

（３１）

Ｓｘ－ｋ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅＳ
ｘ－
ｋ，

σ′０

χｂ０，ｋ＋１－ｂ^
－
ｋ＋

[ ]
１

，Ｗｃ{ }０
（３２）

其中，Ｗｃ
ｉ为方差的权系数

［８］。

根据式（３３），代入四元数的一步预测值和轨
道系中的地磁场强度即可得到在小卫星本体系下

的磁场强度的一步预测值、均值和方差的平方根

Ｂ
ｉ，ｂｋ＋１／ｋ

＝Ａχ
ｑ

ｉ，ｋ＋１
( )

／ｋ
Ｂｏ＋χεｋ （３３）

Ｂ^－ｂｋ＋１ ＝∑
２４

ｉ＝０
Ｗｍ
ｉＢｉ，ｂｋ＋１／ｋ （３４）

Ｓｙｋ＋１ ＝ＱＲ Ｗｃ
１：槡 ２４ Ｂ１：２４，ｂｋ＋１／ｋ－Ｂ^

－
ｂｋ＋

( )[ ]{ }
１

（３５）

　Ｓｙｋ＋１ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅＳｙｋ＋１，Ｂ０，ｂｋ＋１／ｋ－Ｂ^
－
ｂｋ＋１，Ｗ

ｃ{ }
０

（３６）
根据式（３７）更新估计的状态向量

ｘ^ｋ ＝ｘ^
－
ｋ ＋Ｋｋ ｙｋ－ｙ^

－( )
ｋ （３７）

其中

Κｋ＋１ ＝ Ｐｘｙｋ＋１／Ｓ
ｙ
ｋ＋１

( )Ｔ ／Ｓｙｋ＋１ （３８）

Ｐｘｙｋ＋１ ＝∑
２４

ｉ＝０
Ｗｃ
ｉ

σ′ｉ

χｂｉ，ｋ＋１／ｋ－ｂ^
－
ｋ＋

( )[ ]
１

Ｂｉ，ｂｋ＋１／ｋ－Ｂ^
－
ｂｋ＋

( )
１
Ｔ

（３９）
在式（３７）中，状态向量的四元数部分采用误

差四元数与四元数一步预测的均值的乘法来计算

ｑ^＋ｋ＋１ ＝δｑ
＋
ｋ＋１ ｑ^

－
ｋ＋１

δｑ＋ｋ＋１ ＝ δｐ＋Ｔ，δｑ＋[ ]
４
Ｔ

δｑ＋４ ＝ １－δｐ＋Ｔδｐ槡
{

＋

（４０）

其中，δｐ＋为Κｋ＋１ 槇Ｂｂｋ＋１－Ｂ^
－
ｂｋ＋

( )
１
的前三行。

标准差矩阵的更新则由式（４１）求得［８］。

Ｓｘ＋ｋ＋１ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅ｛Ｓ
ｘ－
ｋ＋１，Ｕ，－１｝

Ｕ＝Ｋｋ＋１Ｓ
ｙ
ｋ＋

{
１

（４１）

３　数值仿真及结果分析

利用数值仿真对本文提出的非线性滤波算法

进行验证。假定小卫星的轨道高度为３５０ｋｍ，轨
道倾角为５０°，轨道偏心率为０．００１；地磁场模型
采用斜偶极子模型，磁强计测量噪声的标准差为

３００ｎＴ；光纤陀螺角速率常值漂移为２０°／ｈ，测量

随机噪声的标准差为００５°／槡ｈ，漂移斜率噪声标

准差为０００２°／ｓ／槡Ｈｚ。光纤陀螺的采样频率为
０．１ｓ，磁强计的采样频率为１ｓ，数值仿真的步长取
为ｄｔ＝０．１ｓ，仿真时长为１００００ｓ。姿态角初始估
计的偏差为 ５°；９°；１６[ ]°Ｔ，陀螺漂移初始估计的

偏差为 １．６９６ｅ－５；１．６９６ｅ－５；[ ]１．６９６ｅ－５Ｔ。数

值仿真使用的计算机硬件配置为英特尔２６０ＧＨｚ
的双核酷睿ＣＰＵ，内存为２ＧＢ。

根据以上参数分别运行 ＥＫＦ、ＵＫＦ和本文的
算法，得到小卫星姿态角误差和姿态角速度误差

的变化曲线分别如图２和图３所示，姿态角误差
和姿态角速度误差绝对值的统计结果分别如表１
和表２所示，三种算法计算时长的比较结果表３
所示。

对于姿态角的滤波结果，从图２可见，在仿真
运行约４００ｓ之后，本文算法和 ＵＫＦ的结果就已
经开始收敛了，因此它们的收敛速度相当，但是相

对于ＥＫＦ，本文算法的收敛时间要快３００ｓ。在算
法的稳定性上，一方面，本文算法得到的三个方向

姿态角误差的变化区间分别为 ±０．０５、±０．１、
±０．１，而ＵＫＦ和ＥＫＦ对应的结果分别为 ±０．２、
±０．４、±０．５和 ±０．３、±０．８、±０．６；另一方面，
从表１可见，比较三个方向姿态角误差的标准差，
本文算法的结果均为最小，因此说明了本文算法

在稳定性上是三者中最优的。同样，三个方向姿

态角误差的均值，本文算法的结果也为最小，尽管

在部分时间节点上，ＵＫＦ的结果优于本文算法，
但是从总体上来分析，本文算法在精度上略优于

ＵＫＦ，却明显优于ＥＫＦ。
对于姿态角速度的滤波结果，从图３可见，在

滤波结果收敛之后，本文算法得到三个方向姿态

角速度误差的变化范围分别为±０．００２、±０．００２、
±０．００２５，而 ＵＫＦ和 ＥＦＫ对应的结果则分别为
±０．００６、±０．００６、±０．００８和 ±０．０１、±０．０１、
±０．０１５。同时，从表２可见，无论是均值还是标
准差，本文算法的误差结果比 ＵＫＦ和 ＥＫＦ要小
一个数量级，因此，在精度和稳定性上是三者中最

优的。

·４·
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（ａ）偏航角的误差
（ａ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）俯仰角的误差
（ｂ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｃ）滚动角的误差
（ｃ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

图２　三种滤波算法的姿态角误差
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表１　姿态角误差绝对值的统计结果比较
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅ

ｖａｌｕｅｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ

滤波算法 ＥＫＦ ＵＫＦ 本文的算法

偏航角误差
均值 ０．１２９４ ０．０９０８ ０．０３４１
标准差 ０．４１８５ ０．２３３２ ０．１５２４

俯仰角误差
均值 ０．４００７ ０．１８５４ ０．０７３５
标准差 ０．７２６１ ０．３９７９ ０．２９５１

滚动角误差
均值 ０．４１４５ ０．２５２１ ０．１００３
标准差 １．２２４０ ０．７４８３ ０．５３３５

　　对于计算效率，从表３可见，三种算法每一步
滤波的平均耗时的排序为：ＵＫＦ、本文的算法、

ＥＫＦ，本文算法的计算效率比 ＵＫＦ要高出１５％。
因此，在计算效率上，本文算法要优于ＵＫＦ。

（ａ）偏航角速度的误差
（ａ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｂ）俯仰角速度的误差
（ｂ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｃ）滚动角速度的误差
（ｃ）Ｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

图３　三种滤波算法的姿态角速度误差
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

ｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表２　姿态角速度绝对值的误差统计结果比较
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅ

ｖａｌｕｅｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

滤波算法 ＥＫＦ ＵＫＦ 本文的算法

偏航角速

度误差

均值 ０．００３０９０．００２４７ ０．０００７９
标准差 ０．００２８３０．００１８１ ０．０００６２

俯仰角速

度误差

均值 ０．００４０１０．００２３３ ０．０００８１
标准差 ０．００３０９０．００１７１ ０．０００６０

滚动角速

度误差

均值 ０．００５０８０．００２８４ ０．０００８７
标准差 ０．００３７５０．００２３９ ０．０００８４

·５·
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表３　三种滤波算法计算时长的比较
Ｔａｂ．３　Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｔｉｍｅ

滤波算法 每一步滤波的平均耗时（ｍｓ）

ＥＫＦ ０．５４２
ＵＫＦ ７．１５３

本文的算法 ６．０６５

４　结　论

本文提出了一种基于磁强计和光纤陀螺的小

卫星姿态确定的非线性滤波算法，该算法把姿态

四元数的向量部分、陀螺漂移和噪声合并得到增

广的状态向量，并且在滤波算法中嵌入了三种不

同的模型来处理四元数的计算，从而确保在滤波

过程中四元数的归一化特性。数学仿真结果表明

了该算法能够提高小卫星定姿的性能，在精度和

稳定性上均优于扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔曼滤

波。因此，本文提出的非线性滤波算法能够为小

卫星实现高精度、高可靠性的姿态确定提供一种

可行的解决方案。
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