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立方星陀螺／双星敏感器组合定姿方法
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（南京理工大学 机械工程学院，江苏 南京　２１００９４）

摘　要：针对单星敏感器绕视轴方向旋转角测量精度相对较差的问题，提出了一种利用微机电系统陀螺
和同时工作的双星敏感器的测量来获得精确的立方星姿态信息的方法。该方法基于平均双四元数的思想，

基于乘性扩展卡尔曼滤波算法制定了集中式和分散式两种姿态确定方案。仿真分析结果表明，所提出的陀

螺／双星敏感器姿态确定方法，在采用低成本、低精度的姿态敏感器以及传统滤波算法的情况下，仍能有效提
高立方星的定姿性能，具有较高的精度和较快的收敛性。为立方星低成本、高精度姿态确定提供了一种可行

的参考，并且具备一定的工程应用价值。
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　　立方星具有质量轻、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阔的

应用前景［１－２］。姿态确定系统提供实时的姿态信

息，其精度直接影响立方星的姿态控制精度，从而

影响卫星的工作性能［３］。陀螺／星敏感器组合的
姿态确定系统是现代高精度卫星的主要定姿方

式，随着低成本、小型化的微机电系统（Ｍｉｃｒｏ
ＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ，ＭＥＭＳ）陀螺和纳型星
敏感器的不断发展，其在立方星上的应用正逐步

普及［４－５］。

近年来，国内外很多学者基于陀螺／星敏感器
的配置，采用不同的定姿方法对卫星的姿态确定

进行了深入研究。文献［６－８］基于陀螺和星敏
感器，利用扩展卡尔曼滤波（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎ

Ｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）算法估计卫星的姿态并对陀螺偏置
进行补偿。文献［９］基于陀螺和星敏感器，采用
实时的滚动时域估计方法获取卫星姿态和陀螺校

准参数，该方法对于较大的初始姿态误差具有更

快的收敛速度。文献［１０］基于陀螺和星敏感器，
提出利用容积卡尔曼滤波（ＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＣＫＦ）算法估计卫星姿态，结果表明该方法
在处理姿态确定系统的强非线性问题时比 ＥＫＦ
算法和无迹卡尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，
ＵＫＦ）算法拥有更高的精度和稳定性。文献［１１］
针对陀螺和星敏感器噪声频率特性不同的特点，

提出利用互补滤波算法获得姿态融合数据，将其

引入ＵＫＦ算法的测量更新过程，最终获得卫星姿
态的最优估计。
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上述研究均是针对单星敏感器配置的情况，

然而由于星敏感器视场角较小，导致姿态解算时

滚转轴的精度低于俯仰轴和偏航轴精度１～２个
数量级［１２］。因此，有关学者开展了多星敏感器姿

态测量的研究：文献［１３］提出利用基于ＵＫＦ的联
邦滤波算法融合双星敏感器的测量数据以实现卫

星的姿态估计，并采用故障检测和隔离算法规避

敏感器测量故障，但实际上仍是主要利用主星敏

感器的测量数据，副星敏感器只是作为备份；文

献［１４］提出了基于星敏感器观测姿态角的误差
建模，研究了多星敏感器组合的最优安装构型，利

用陀螺加星敏感器组合的 ＥＫＦ算法对卫星姿态
和陀螺漂移进行估计，但姿态估计精度不高；文

献［１５］提出利用基于 ＥＫＦ的联邦滤波算法融合
三星敏感器的测量数据以实现卫星的姿态估计，

该方法提高了定姿精度和系统鲁棒性，保证了定

姿任务的持续性，但其采用的星敏感器是应用于

传统大卫星的高精度、昂贵的大型星敏感器，不适

用于低成本、低功耗要求的立方星平台。

鉴于此，本文结合某型号立方星研制任务的

需要，提出了陀螺／双星敏感器的组合定姿方法。
该方法在硬件层面，采用两个同时工作的低成本、

低精度的皮型星敏感器以及三轴 ＭＥＭＳ陀螺作
为姿态敏感器；在算法层面，基于平均四元数的思

想，构建了两种姿态估计方案：一种是先对双星敏

感器输出的姿态四元数进行平均，再结合陀螺的

测量，利用传统的 ＭＥＫＦ算法实现卫星姿态和陀
螺漂移的最优估计，即集中式定姿；另一种是先利

用传统的ＭＥＫＦ算法分别融合陀螺／星敏感器１和
陀螺／星敏感器２的测量，再对两者获得的姿态四
元数和陀螺漂移进行平均，得到卫星姿态和陀螺漂

移的最优估计，即分散式定姿。最后通过数值仿真

实验对所提出的定姿方法进行了验证。

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

来描述卫星的姿态，定义姿态四元数为：

ｑ＝［ｑ０ ｑＴｖ］Ｔ （１）

式中，ｑ０ 为姿态四元数的标量部分，ｑｖ ＝
［ｑ１ ｑ２ ｑ３］Ｔ是姿态四元数的矢量部分。

用姿态四元数表示的卫星姿态运动学方程为：

ｑｂｏ＝
１
２Ω（ωｂｏ）ｑｂｏ （２）

式中，ｑｂｏ为轨道系相对于卫星本体系的姿态四元

数，ωｂｏ为卫星本体系相对于轨道系的旋转角速度
在卫星本体系中的表达，Ω（ωｂｏ）为四元数右乘矩
阵，即

Ω（ωｂｏ）＝

０ －ωｂｏ１ －ωｂｏ２ －ωｂｏ３
ωｂｏ１ ０ ωｂｏ３ －ωｂｏ２
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１．２　ＭＥＭＳ陀螺测量模型

ＭＥＭＳ陀螺三个测量轴分别对准卫星本体系
的惯量主轴三个方向安装，它能提供卫星本体系

相对于惯性系的角速度信息。考虑陀螺漂移、随

机误差和测量噪声等因素的存在，构建离散测量

模型为：

珟ωｂｉ，ｋ＝珚ωｂｉ，ｋ＋
１
２（ｂｋ＋ｂｋ－１）＋Ｗωｍ

ｂｋ＝ｂｋ－１＋Ｗ
{

ｂ

（４）

式中：珟ωｂｉ，ｋ为 ｋ时刻陀螺实际测量到的角速度输
出值；珚ωｂｉ，ｋ为 ｋ时刻卫星本体系相对于惯性系的
角速度在卫星本体系中的表达；ｂｋ为 ｋ时刻陀螺
偏置；ｂｋ－１为 ｋ－１时刻陀螺常值漂移；Ｗωｍ ＝

Ｎ２
Ｔｓ
＋１１２Ｋ

２Ｔ( )ｓ
１
２

ηａ为测量噪声；Ｗｂ＝ＫＴ
１
２
ｓηｂ为陀

螺偏置驱动噪声；Ｎ为角度随机游走误差；Ｋ为速
率随机游走误差；Ｔｓ为陀螺数据采样周期；ηａ和
ηｂ为独立的高斯白噪声，ηａ，ηｂ～Ｎ（０，１）。

１．３　星敏感器

１．３．１　安装方位分析
本研究选用的星敏感器为国内某公司生产的

型号为ＰＳＴ－３的皮型星敏感器，其杂光抑制角
θｌ＜３５°。对于双星敏感器配置，为了获得较高的
测量精度以及完整的可观测性，通常呈垂直关系

安装［１６］。立方星本体共有６个体装面，分别为对
天面、对地面、迎风面、背风面、向阳面和背阴面。

星敏感器在轨运行时主要受到太阳光和地气光的

干扰，其中太阳光主要照射面为对天面、对地面、

迎风面、背风面和向阳面，次要照射面为背阴面；

地气光照射面为对地面。因此，考虑将双星敏感

器垂直安装于卫星本体的背阴面，并通过系统工

具包（ＳｙｓｔｅｍｓＴｏｏｌＫｉｔｓ，ＳＴＫ）的建模仿真验证此
种安装方式能够有效避免太阳光对星敏感器视场

的干扰。图１为在 ＳＴＫ中建立的卫星在轨飞行
模型。

卫星进入太阳阴影区后，星敏感器不受太阳

光的照射，故视场分析不必考虑该区间。根据卫

星的轨道参数和初始历元时间２０１８年１月１９日

·２３·
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图１　卫星在轨飞行模型
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅｌｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｎｏｒｂｉｔ

１２：１３：３９．７９０ＵＴＣＧ，利用 ＳＴＫ获取其在轨运行
一年内地日连线与轨道平面的夹角（即太阳入射

角）的变化情况，如图２所示。

图２　卫星在轨一年内太阳入射角
Ｆｉｇ．２　Ｓｏｌａｒｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｗｉｔｈｉｎｏｎｅｙｅａｒｉｎｏｒｂｉｔ

由图２可见，太阳入射角在第３１９２ｈ达到最
小，对应的日期约为 ２０１８年 ６月 １日 １２时 １５
分。此时星敏感器视轴和太阳矢量的夹角最小，

太阳光对星敏感器的影响最大。因此，本文在分

析太阳光对星敏感器视场的影响时仅考虑光照区

最为恶劣的情况，仿真时间设置为２０１８年６月１
日 １２：１３：５２．８６２ＵＴＣＧ至 ２０１８年 ６月 １日
１３：１４：１７．１１７ＵＴＣＧ。图 ３所示为上述光照区
内，星敏感器视轴与太阳矢量夹角的变化情况。

图３　星敏感器视轴与太阳矢量夹角
Ｆｉｇ．３　Ａｎｇｌｅｓｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓａｎｄｓｕｎｖｅｃｔｏｒ

由图３可见，２个星敏感器与太阳矢量的最
小夹角均大于杂光抑制角 θｌ，这说明本文双星敏
感器的安装方式使得卫星整个在轨寿命期间能有

效地避免太阳光对星敏感器视场的干扰。

１．３．２　测量模型
双星敏感器的安装示意如图４所示。

图４　双星敏感器安装示意图
Ｆｉｇ．４　Ｄｏｕｂｌｅｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

单星敏感器能测量出惯性系相对于星敏本体

系的姿态四元数，其测量模型为：

珘ｑｂｉ＝珔ｑｂｉΔ珘ｑｂｉ （５）
式中，珘ｑｂｉ为星敏感器实际测量到的姿态四元数输
出值，珔ｑｂｉ为惯性系相对于卫星本体系的姿态四元
数，Δ珘ｑｂｉ为姿态测量误差：

Δ珘ｑｂｉ＝ｑ
－１
ｂｓ（Δ珘ｑｓｉｑｂｓ） （６）

式中：Δ珘ｑｓｉ为星敏感器测量误差，小角度姿态变化

时，Δ珘ｑｓｉ＝ １　
Δｖａ
２　

Δｆｐ
２　

Δｆｐ[ ]２ η[ ]ｃ
Ｔ

，Δｖａ为星敏

感器视轴方向角度测量误差，Δｆｐ为视平面方向
角度测量误差，ηｃ为高斯白噪声，ηｃ～Ｎ（０，１）；
ｑｂｓ为星敏本体系相对于卫星本体系的四元数，即

ｑｂｓ０＝ｃｏｓ
θｂｓ
２ｃｏｓ

φｂｓ
２ｃｏｓ

ψｂｓ
２－ｓｉｎ

θｂｓ
２ｓｉｎ

φｂｓ
２ｓｉｎ

ψｂｓ
２

ｑｂｓ１＝ｃｏｓ
θｂｓ
２ｓｉｎ

φｂｓ
２ｃｏｓ

ψｂｓ
２－ｓｉｎ

θｂｓ
２ｃｏｓ

φｂｓ
２ｓｉｎ

ψｂｓ
２

ｑｂｓ２＝ｓｉｎ
θｂｓ
２ｃｏｓ

φｂｓ
２ｃｏｓ

ψｂｓ
２＋ｃｏｓ

θｂｓ
２ｓｉｎ

φｂｓ
２ｓｉｎ

ψｂｓ
２

ｑｂｓ３＝ｓｉｎ
θｂｓ
２ｓｉｎ

φｂｓ
２ｃｏｓ

ψｂｓ
２＋ｃｏｓ

θｂｓ
２ｃｏｓ

φｂｓ
２ｓｉｎ

ψｂｓ

















２
（７）

式中，ψｂｓ、φｂｓ、θｂｓ为星敏感器在卫星本体中的安
装角度。

２　非线性滤波算法

考虑到稳定状态下立方星姿态运动学和动

·３３·
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力学方程非线性较弱，且星载计算机运算能力

有限，因此选用迭代速度快且估计精度较高的

ＭＥＫＦ算法作为定姿滤波器。ＭＥＫＦ的基本思
想是估计无约束的三分量姿态误差参数并利用

四元数乘法为航天器提供全局非奇异姿态

描述［１７］。

２．１　滤波状态方程

定义姿态四元数真实值 珔ｑｂｏ和姿态四元数估

计值 ｑ^ｂｏ之差为误差四元数Δｑｂｏ：

Δｑｂｏ＝ｑ^
－１
ｂｏ珔ｑｂｏ＝［Δｑｂｏ０ ΔｑＴｂｏｖ］Ｔ （８）

选取陀螺偏置估计误差 Δｂ和误差四元数矢
量 Δｑｂｏｖ作 为 滤 波 状 态 偏 差 量，即 ΔＸ ＝
［Δｂ１ Δｂ２ Δｂ３ Δｑｂｏ１ Δｑｂｏ２ Δｑｂｏ３］Ｔ。构建
非线性连续滤波状态方程：

ΔＸ
·＝ Δｂ

·

Δｑ[ ]
ｂｏｖ

＝
Ｗｂ

－［^ωｂｉ×］Δｑｂｏｖ－
１
２Δｂ－

１
２Ｗω







ｍ

（９）
式中，^ωｂｉ为ωｂｉ的最优估计。

对式（９）作线性化处理，得线性连续滤波状
态方程为：

ΔＸ
·
（ｔ）＝Ｆ（ｔ）ΔＸ（ｔ）＋ＧＷ（ｔ） （１０）

式中，Ｆ（ｔ）＝
０３×３ ０３×３

－１２Ｉ３×３ －［^ωｂｉ（ｔ）×







］
为系统

状态矩阵，Ｇ＝
Ｉ３×３ ０３×３

０３×３ －１２Ｉ







３×３

为系统噪声矩

阵，Ｗ（ｔ）＝
Ｗｂ（ｔ）

Ｗωｍ（ｔ[ ]）为系统噪声。
对式（１０）作离散化处理，得线性离散滤波状

态方程为：

　ΔＸｋ／（ｋ－１）＝Φｋ／（ｋ－１）ΔＸ
－１
ｋ ＋Γｋ／（ｋ－１）Ｗｋ－１ （１１）

式中：Φｋ／（ｋ－１） ＝ Φ（Δｔ） ＝ ｅ
Ｆ（ｔｋ－１）Δｔ≈ Ｉ６×６ ＋

Ｆ（ｔｋ－１）Δｔ＋Ｆ（ｔｋ－１）
２Δｔ２
２！＋Ｆ（ｔｋ－１）

３Δｔ３
３！为ｋ－１到

ｋ时刻系统状态一步转移矩阵；Γｋ／（ｋ－１） ＝∫
ｔｋ

ｔｋ－１
Φ（ｔｋ－

τ）Ｇｄτ＝［Ｉ６×６Δｔ＋Ｆ（ｔｋ－１）
１
２Δｔ

２＋Ｆ（ｔｋ－１）
２１
６Δｔ

３＋

Ｆ（ｔｋ－１）
３１
２４Δｔ

４］Ｇ为ｋ－１到ｋ时刻系统噪声一步

转移矩阵；Ｗｋ－１ ＝
Ｗｂ，ｋ－１
Ｗωｍ，ｋ－

[ ]
１

为ｋ－１时刻系统噪

声，Ｗｋ－１ ～Ｎ（０，Ｑｋ－１）。

２．２　滤波观测方程

利用星敏感器实际测量到的姿态四元数 珘ｑｂｉ

和其估计珘ｑ＾ｂｉ构建测量残差δ珘ｑｂｉ的方程为：

δ珘ｑｂｉ＝珘ｑ
－^１
ｂｉ珘ｑｂｉ

＝ｑ^－１ｂｉ（珔ｑｂｉΔ珘ｑｂｉ）
＝（^ｑ－１ｂｉ珔ｑｂｉ）Δ珘ｑｂｉ
＝（珔ｑｏｉｑ^ｂｏ）

－１（珔ｑｏｉ珔ｑｂｏ）Δ珘ｑｂｉ
＝（^ｑ－１ｂｏ珔ｑ

－１
ｏｉ）（珔ｑｏｉ珔ｑｂｏ）Δ珘ｑｂｉ

＝［（^ｑ－１ｂｏ珔ｑ
－１
ｏｉ）珔ｑｏｉ］珔ｑｂｏΔ珘ｑｂｉ

＝［^ｑ－１ｂｏ（珔ｑ
－１
ｏｉ珔ｑｏｉ）］珔ｑｂｏΔ珘ｑｂｉ

＝ｑ^－１ｂｏ珔ｑｂｏΔ珘ｑｂｉ
＝Δ^ｑｂｏΔ珘ｑｂｉ （１２）

式中，^ｑｂｉ为惯性系相对于卫星本体系的姿态四元
数估计，珔ｑｏｉ为惯性系相对于轨道系的姿态四元
数，珔ｑｂｏ和 ｑ^ｂｏ分别为轨道系相对于卫星本体系的
姿态四元数和其估计。

取出式（１２）两端的矢量部分：
δ珘ｑｂｉｖ＝Δ^ｑｂｏｖ＋Δ珘ｑｂｉｖ （１３）

由式（１３）构建线性离散滤波观测方程：
δＺｋ＝ＨｋΔＸｋ／（ｋ－１）＋Ｖｋ （１４）

式中：δＺｋ＝δ珘ｑｂｉｖ为测量残差；Ｈｋ＝［０３×３ Ｉ３×３］为
状态变量观测矩阵；Ｖｋ＝Δ珘ｑｂｉ为姿态测量误差，
Ｖｋ～Ｎ（０，Ｒｋ）。

２．３　姿态估计流程

２．３．１　状态量预估
ｋ－１时刻，利用姿态运动学方程和陀螺测量

值，计算姿态四元数的预测值和陀螺漂移的预

测值：

ｑ^ｂｏ，ｋ／（ｋ－１）＝^ｑｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１）＋

　　 １
２Ω（^ωｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１））^ｑｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１[ ]） Δｔ

ｂ^ｋ／（ｋ－１）＝^ｂ（ｋ－１）／（ｋ－１










）

（１５）
式中：^ｑｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１）为 ｋ－１时刻 ｑｂｏ的最优估计；
ｑ^ｂｏ，ｋ／（ｋ－１）为 ｋ－１到 ｋ时刻 ｑｂｏ的一步预测；
ｂ^（ｋ－１）／（ｋ－１）为ｋ－１时刻 ｂ的最优估计；^ｂｋ／（ｋ－１）为
ｋ－１到 ｋ时刻 ｂ的一步预测；ω^ｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１）＝
ωｂ，（ｋ－１）－ｂ^（ｋ－１）／（ｋ－１）－Ｔｂｏ（^ｑｂｏ，（ｋ－１）／（ｋ－１））ωｏｉ，ｋ为
ｋ－１时刻 ωｂｏ的最优估计，ωｂ，ｋ－１为 ｋ－１时刻陀

螺测量值，ωｏｉ，ｋ＝ ０ －ωｏ，ｋ[ ]０Ｔ
为 ｋ时刻卫星

本体系相对惯性系的旋转角速度，Ｔｂｏ（ｑｂｏ）为四
元数描述的轨道系到卫星本体系的转换矩阵，其

表达式如下所示。

·４３·
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Ｔｂｏ（ｑｂｏ）＝

２（ｑ２ｂｏ０＋ｑ
２
ｂｏ１）－１ ２（ｑｂｏ１ｑｂｏ２＋ｑｂｏ０ｑｂｏ３） ２（ｑｂｏ１ｑｂｏ３－ｑｂｏ０ｑｂｏ２）

２（ｑｂｏ１ｑｂｏ２－ｑｂｏ０ｑｂｏ３） ２（ｑ２ｂｏ０＋ｑ
２
ｂｏ２）－１ ２（ｑｂｏ２ｑｂｏ３＋ｑｂｏ０ｑｂｏ１）

２（ｑｂｏ１ｑｂｏ３＋ｑｂｏ０ｑｂｏ２） ２（ｑｂｏ２ｑｂｏ３－ｑｂｏ０ｑｂｏ１） ２（ｑ２ｂｏ０＋ｑ
２
ｂｏ３）









－１

（１６）

２．３．２　状态偏差量更新
由于每次递推计算下一时刻的状态量最优估

计Ｘ＾ｋ／ｋ和一步状态预测Ｘ
＾
ｋ／（ｋ－１）时，其初始值均采

用状态量最优估计的初始值，因此初始时刻的状

态偏差量最优估计ΔＸ＾（ｋ－１）／（ｋ－１）≡０。故ＭＥＫＦ滤
波公式简化如下。

一步预测均方误差方程：

Ｐｋ／（ｋ－１）＝Φｋ／（ｋ－１）Ｐ（ｋ－１）／（ｋ－１）Φ
Ｔ
ｋ／（ｋ－１）＋

Γｋ／（ｋ－１）Ｑｋ－１Γ
Ｔ
ｋ／（ｋ－１） （１７）

滤波增益方程：

Ｋｋ＝Ｐｋ／（ｋ－１）Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ／（ｋ－１）Ｈ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１（１８）
状态估值方程：

ΔＸ＾ｋ／ｋ＝ＫｋδＺｋ （１９）
最优估计均方误差方程：

Ｐｋ／ｋ＝（Ｉ６×６－ＫｋＨｋ）Ｐｋ／（ｋ－１）（Ｉ６×６－ＫｋＨｋ）
Ｔ＋ＫｋＲｋＫ

Ｔ
ｋ

（２０）
２．３．３　状态量修正

利用式（１９）得到的ΔＸ＾ｋ／ｋ对式（１５）中的

ｑ^ｂｏ，ｋ／（ｋ－１）和 ｂ^ｋ／（ｋ－１）进行修正，输出卫星姿态和陀
螺常值漂移估计：

ｑ^ｂｏ，ｋ／ｋ＝ｑ^ｂｏ，ｋ／（ｋ－１）Δ^ｑｂｏ，ｋ／ｋ＝ｑ^ｂｏ，ｋ／（ｋ－１）

　　　
１－ Δ^ｑｂｏｖ，ｋ／ｋ槡

２

Δ^ｑｂｏｖ，[ ]
ｋ／ｋ

ｂ^ｋ／ｋ＝^ｂｋ／（ｋ－１）＋Δ^ｂ













ｋ／ｋ

（２１）

３　陀螺／双星敏感器定姿

针对双星敏感器的配置，需要考虑对两者的输

出四元数进行融合，以获得最终的测量数据并传入

ＭＥＫＦ滤波器的观测方程中。由于四元数的非加
性特点，常见的线性加权方法由于无法保证四元数

归一化约束以及非唯一性特性，并不能直接处理多

个四元数的平均。针对此问题，文献［１８］给出了一
种加权四元数方法；文献［１９］给出了一种优良的四
元数平均方法，可以直接用于平均两个四元数：

ｑａｖｇ＝
ｗ１（ｗ１－ｗ２＋ｚ）
ｚ（ｗ１＋ｗ２＋ｚ槡 ）

ｑ１＋

ｓｉｇｎ（ｑＴ１ｑ２）
ｗ２（ｗ２－ｗ１＋ｚ）
ｚ（ｗ１＋ｗ２＋ｚ槡 ）

ｑ２ （２２）

式中，ｚ＝ （ｗ１－ｗ２）
２＋４ｗ１ｗ２（ｑ

Ｔ
１ｑ２）槡

２，ｗ１和 ｗ２

分别为星敏感器１和２的测量权重。
基于文献［１９］的研究结果以及非线性加权

平均的思想，融合双星敏感器的输出四元数，同时

可延伸到对多个姿态四元数估计值的融合。由此

提出两种陀螺／双星敏感器组合定姿方法，即集中
式和分散式。

１）集中式：如图５所示，先利用式（２２）对双
星敏感器的姿态四元数测量值进行平均处理，再

结合ＭＥＭＳ陀螺的测量，利用 ＭＥＫＦ算法实现卫
星姿态和陀螺漂移的最优估计。

图５　集中式定姿方法
Ｆｉｇ．５　Ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

２）分散式：如图６所示，先利用 ＭＥＫＦ算法
分别融合 ＭＥＭＳ陀螺和星敏感器 １以及 ＭＥＭＳ
陀螺和星敏感器２的测量数据，获得各自的姿态
四元数估计和陀螺偏置估计，再利用式（２２）进行
四元数加权平均处理，获得姿态最优估计，同时利

用线性加权平均方法获得陀螺偏置的最优估计。

图６　分散式定姿方法
Ｆｉｇ．６　Ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

４　数值仿真及结果分析

利用数值仿真对本文提出的陀螺／双星敏感
器组合定姿方法进行验证。

４．１　仿真参数设定

１）轨道高度为５００ｋｍ，轨道倾角为９７５°，轨道
偏心率为０００１，轨道角速度ωｏ为０００１１ｒａｄ／ｓ。
２）陀螺偏置初始真值ｂ为［１２（°）／ｈ１２（°）／ｈ

１２（°）／ｈ］，角度随机游走Ｎ为０５６（°）／ｈ
１
２，速率随

机游走Ｋ为１２３７５（°）／ｈ
３
２，采样频率为３００Ｈｚ。

３）星敏感器视轴方向测量误差 Δｖａ为５０″，
视平面方向测量误差 Δｆｐ为５″；星敏感器１安装

·５３·
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角度为ψｂｓ１＝－９０°，φｂｓ１＝４５°，θｂｓ１＝－９０°，星敏
感器２安装角度 ψｂｓ２＝９０°，φｂｓ２＝４５°，θｂｓ２＝９０°；
星敏感器１测量权重 ｗ１＝０５，星敏感器２测量
权重ｗ２＝０５，采样频率为１０Ｈｚ。
４）三轴姿态角初始真值为［２°－２°２°］，三轴角速

度初始真值为［－０５（°）／ｓ０５（°）／ｓ０５（°）／ｓ］。
５）三轴姿态角初始估计值为［０°０°０°］°，三轴

角速度初始估计值为［０（°）／ｓ０（°）／ｓ０（°）／ｓ］，
陀螺偏置初始估计值：［０（°）／ｈ０（°）／ｈ０（°）／ｈ］。
６）数值仿真步长为１ｓ，仿真时长为５０００ｓ。
７）仿真计算机配置：ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ５－４５９０

３３ＧＨｚ，四核；ＲＡＭ８ＧＢ；ＭＡＴＬＡＢＲ２０１５ａ。

４．２　仿真结果及分析

根据上述参数设定，分别对陀螺／星敏感器
１、集中式陀螺／双星敏感器和分散式陀螺／双星敏
感器组合定姿方式进行数值仿真分析。

４．２．１　定姿精度分析
陀螺／星敏感器１组合定姿得到的稳定阶段

姿态参数误差变化曲线如图７所示，三个方向的
姿态角误差的变化范围分别为 ±００２０４°（３σ）、
±００２９７°（３σ）、±００２０４°（３σ）；三个方向的陀螺
偏置误差的变化范围分别为±０００８１（°）／ｓ（３σ）、
±０００７５（°）／ｓ（３σ）、±０．００７５（°）／ｓ（３σ）。

（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｄ）陀螺Ｘ轴偏置误差
（ｄ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＸａｘｉｓ

（ｅ）陀螺Ｙ轴偏置误差
（ｅ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＹａｘｉｓ

（ｆ）陀螺Ｚ轴偏置误差
（ｆ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＺａｘｉｓ

图７　陀螺／星敏感器１定姿结果（稳定阶段）
Ｆｉｇ．７　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ
ＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｓｔａｒｓｅｎｓｏｒ１（ｓｔａｂｌｅｓｔａｇｅ）
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集中式陀螺／双星敏感器组合定姿得到的稳定
阶段姿态参数误差变化曲线如图８所示，三个方向
的姿态角误差的变化范围分别为±０００９０°（３σ）、
±００１８３°（３σ）、±００１８０°（３σ）；三个方向的陀螺
偏置误差的变化范围分别为±０００７５（°）／ｓ（３σ）、
±０００６９（°）／ｓ（３σ）、±０００７２（°）／ｓ（３σ）。
分散式陀螺／双星敏感器组合定姿得到的稳定

阶段姿态参数误差变化曲线如图９所示，三个方向
的姿态角误差的变化范围分别为±００１２０°（３σ）、
±００１８９°（３σ）、±００１８６°（３σ）；三个方向的陀螺
偏置误差的变化范围分别为±０００７５（°）／ｓ（３σ）、
±０００７２（°）／ｓ（３σ）、±０００７２（°）／ｓ（３σ）。

（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｄ）陀螺Ｘ轴偏置误差
（ｄ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＸａｘｉｓ

（ｅ）陀螺Ｙ轴偏置误差
（ｅ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＹａｘｉｓ

（ｆ）陀螺Ｚ轴偏置误差
（ｆ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＺａｘｉｓ

图８　陀螺／双星敏感器集中式滤波定姿结果
（稳定阶段）

Ｆｉｇ．８　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ
ｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｄｏｕｂｌｅ

ｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓ（ｓｔａｂｌｅｓｔａｇｅ）

表１列出了三种组合定姿方式得到的姿态角
均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）和
平均绝对误差（ＭｅａｎＡｂｓｏｌｕｔｅＥｒｒｏｒ，ＭＡＥ）的统
计结果。由表１可见，在定姿精度方面，陀螺／双
星敏感器集中式定姿得到的三个方向的姿态角

ＲＭＳＥ值和ＭＡＥ值均比分散式定姿得到的对应
结果小，这表明集中式定姿的精度高于分散式定

·７３·
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（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｄ）陀螺Ｘ轴偏置误差
（ｄ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＸａｘｉｓ

（ｅ）陀螺Ｙ轴偏置误差
（ｅ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＹａｘｉｓ

（ｆ）陀螺Ｚ轴偏置误差
（ｆ）ＥｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｂｉａｓｉｎＺａｘｉｓ

图９　陀螺／双星敏感器分散式滤波定姿结果（稳定阶段）
Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ

ｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｄｏｕｂｌｅ
ｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓ（ｓｔａｂｌｅｓｔａｇｅ）

姿；集中式定姿和分散式定姿得到的三个方向的

姿态角ＲＭＳＥ值和ＭＡＥ值均比陀螺／星敏感器１
定姿得到的对应结果小，这表明双星敏感器定姿

精度优于单星敏感器。

表１　姿态角ＲＭＳＥ和ＭＡＥ的统计结果比较
Ｔａｂ．１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅ

ＲＭＳＥａｎｄＭＡＥｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

定姿方法
陀螺／

星敏感器１

陀螺／双星
敏感器

集中式

陀螺／双星
敏感器

分散式

偏航角

误差

ＲＭＳＥ／（°） ０．００６８ ０．００３０ ０．００４０

ＭＡＥ／（°） ０．００５４ ０．００２４ ０．００３２

滚动角

误差

ＲＭＳＥ／（°） ０．００９９ ０．００６１ ０．００６３

ＭＡＥ／（°） ０．００７９ ０．００４８ ０．００５０

俯仰角

误差

ＲＭＳＥ／（°） ０．００６８ ０．００６０ ０．００６２

ＭＡＥ／（°） ０．００５４ ０．００４８ ０．００５０
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　　表２列出了三种组合定姿方式得到的陀螺
偏置ＲＭＳＥ和ＭＡＥ的统计结果。由表２可见，
在陀螺偏置估计精度方面，陀螺／双星敏感器
集中式定姿得到的三个方向的陀螺偏置 ＲＭＳＥ
值和 ＭＡＥ值与分散式定姿得到的对应结果基
本一致，这表明两者对陀螺偏置的估计精度相

当；集中式定姿和分散式定姿得到的三个方向

的陀螺偏置ＲＭＳＥ值和ＭＡＥ值均比陀螺／星敏
感器１定姿得到的对应结果略小，这表明双星
敏感器对陀螺偏置的估计精度略优于单星敏

感器。

表２　陀螺偏置ＲＭＳＥ和ＭＡＥ的统计结果比较

Ｔａｂ．２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅ

ＲＭＳＥａｎｄＭＡＥｏｆｇｙｒｏｂｉａｓ

定姿方法

陀螺／
星敏

感器１

陀螺／双
星敏感器

集中式

陀螺／双
星敏感器

分散式

Ｘ轴偏
置误差

ＲＭＳＥ／（（°）／ｓ） ０．００２７ ０．００２５ ０．００２５

ＭＡＥ／（（°）／ｓ） ０．００２１ ０．００２０ ０．００２０

Ｙ轴偏
置误差

ＲＭＳＥ／（（°）／ｓ） ０．００２５ ０．００２３ ０．００２４

ＭＡＥ／（（°）／ｓ） ０．００２１ ０．００１９ ０．００１９

Ｚ轴偏
置误差

ＲＭＳＥ／（（°）／ｓ） ０．００２５ ０．００２４ ０．００２４

ＭＡＥ／（（°）／ｓ） ０．００２０ ０．００１９ ０．００１９

４．２．２　滤波收敛性分析
陀螺／星敏感器１组合定姿得到的初始阶段

姿态角误差变化曲线如图１０所示，从图中可以看
出，滤波收敛时间约为２３ｓ。

集中式陀螺／双星敏感器组合定姿得到的初
始阶段姿态角误差变化曲线如图１１所示，从图中
可以看出，滤波收敛时间约为２０ｓ。

（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

图１０　陀螺／星敏感器１定姿结果（初始阶段）
Ｆｉｇ．１０　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ
ＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｓｔａｒｓｅｎｓｏｒ１（ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｇｅ）

（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

·９３·
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（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

图１１　陀螺／双星敏感器集中式滤波定姿结果
（初始阶段）

Ｆｉｇ．１１　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｆｉｌｔｅｒ
ｂａｓｅｄｏｎＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｄｏｕｂｌｅｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓ（ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｇｅ）

分散式陀螺／双星敏感器组合定姿得到的稳

定阶段姿态角误差变化曲线如图１２所示，从图中

可以看出，滤波收敛时间约为１５ｓ。

由以上仿真数据可以看出，陀螺／双星敏感器

集中式定姿的收敛速度与陀螺／星敏感器１定姿

相当，而分散式定姿的收敛速度优于二者。

（ａ）偏航角误差
（ａ）Ｅｒｒｏｒｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角误差
（ｂ）Ｅｒｒｏｒｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）俯仰角误差
（ｃ）Ｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

图１２　陀螺／双星敏感器分散式滤波定姿结果（初始阶段）
Ｆｉｇ．１２　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ

ｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＭＥＭＳｇｙｒｏａｎｄｄｏｕｂｌｅｓｔａｒ
ｓｅｎｓｏｒｓ（ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｇｅ）

５　结论

本文提出了一种陀螺／双星敏感器组合的立
方星姿态确定方法，采用低成本、低精度器件作为

姿态敏感器，并基于平均四元数的思想，构建了两

种定姿方案：一是先对双星敏感器输出的姿态四

元数进行平均，再结合陀螺的测量，利用 ＭＥＫＦ
算法实现姿态最优估计；二是先利用 ＭＥＫＦ算法
分别获取陀螺／星敏感器１和陀螺／星敏感器２的
姿态估计，再对得到的姿态四元数进行平均，实现

姿态最优估计。数学仿真结果表明，两种定姿方

案能够提高立方星的定姿性能，其中集中式定姿

获得的姿态确定精度最高，而分散式定姿的收敛

速度最快。因此，本文提出的定姿方法能够为立

方星实现低成本、高精度、高可靠性的姿态确定提

供一种可行的工程应用参考方案。
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