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采用压缩感知的卫星高频姿态确定方法
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摘　要：高频振荡通常会超过星载陀螺和星敏的测量频率范围，导致卫星姿态确定精度下降。因此，提
出一种基于常规姿态传感器进行高频姿态确定的方法。将高频姿态抖动看作一个稀疏信号，通过压缩感

知的方法将该信号从低频采样结果中恢复。利用低带宽姿态传感器和卡尔曼滤波器测量得到低频姿态数

据并进行融合，再通过压缩感知算法从融合数据中恢复出高频姿态数据。通过仿真实验验证了该方法的有
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　　高频姿态抖动是卫星姿态确定中的常见误差
源。这类高频振动一般会超过常规陀螺和星敏的

频率测量范围。所以，当高频姿态抖动存在时，传

统组合定姿系统难以精确测定卫星姿态［１－５］。

目前主流的高频姿态抖动测定方法是利用高

频姿态传感器对姿态进行测量。这类研究常见于

高精度对地观测卫星遥感图像的应用中［６］，例

如，日本的先进对地观测卫星（ａｄｖａｎｃｅｄｌａｎｄ
ｏｂｓｅｒｖｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ＡＬＯＳ）基于高采样率的姿态传
感器实现了对高频姿态抖动的测量。这类方法

关键在于具备高性能的姿态传感器，但高性能

姿态传感器通常难以获得。在国内，卫星上常

用姿态的测量频率通常低于 １０Ｈｚ［７］。有一些
型号的陀螺能够在较高频率进行测量，但其通

常较重且价格昂贵。所以，很有必要研究利用

低频陀螺实现高频姿态确定的方法，实现高性

价比的姿态测量。

姿态确定方法大致可分为确定性方法和动态

滤波估计算法两类。动态滤波估计算法精度普遍

更优，是目前工程应用中的主流算法，后文主要针

对该类算法进行介绍。动态滤波估计算法的关键

在于选择合适的状态变量，根据卫星姿态运动学

建立起状态方程，并根据姿态传感器的测量特性，

建立起描述状态变量与测量值之间关系的测量方

程，通过滤波算法降低误差，得到高精度的定姿结

果。目前常用的动态滤波估计算法有：扩展卡尔

曼滤波、无迹卡尔曼滤波、非线性预测滤波和粒子

滤波等［８］。这些算法各有优势，能在各自的应用
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领域取得较好的效果，但其都只能在姿态传感器

的测量频率范围内进行姿态确定，一旦出现超过

姿态传感器测量频率范围的高频姿态，相应算法

的姿态确定精度就会下降。

为了能在无高频姿态传感器的条件下实现高

频姿态抖动的测量，降低抖动对姿态确定的影响，

本文提出了一种使用普通姿态传感器对高频段姿

态确定的方法。该方法主要基于压缩感知技术进

行实现。卫星的高频姿态抖动由一系列的频率分

量组成，而且它们通常在频域稀疏［２］。基于这种

稀疏特性，利用压缩感知中的重构算法，可以从低

于奈奎斯特采样频率的姿态测量数据中恢复出高

频姿态量。

本文所提出的方法包含三个部分：①获取
多组低频姿态估计值；②融合估计值；③从融合
的估计值中恢复出高频段姿态数据。为了能获

取原始的姿态估计值，所提方法使用了一组星

敏以及三组具有不同采样频率的陀螺组合测量

系统。三个使用星敏和陀螺数据的卡尔曼滤波

器被用于估计飞行器的姿态。使用不同的陀螺

数据以及相同的星敏数据，每个滤波器均可以

产生一组姿态估计值。每组姿态估计值的时间

间隔均不相同。根据压缩感知理论，重构算法

要求有时间上非均匀分布的测量值作为输入。

因此，上述三组非均匀分布的测量值，被融合到

一起，用以产生一组非均匀分布测量值。基于

融合得到的数据，高频段的姿态数据将被感知

并恢复出来。从本文的仿真结果可见，该高频

姿态确定算法有效而且稳定。

１　基于间接卡尔曼姿态滤波器的低频姿态
确定方法

　　由陀螺和星敏感器组成的姿态确定系统被广
泛应用于具有严苛要求的卫星姿态控制中。陀螺

和星敏的测量值通常会配合间接卡尔曼滤波器进

行使用［９］。本节介绍了采用基于星敏和陀螺的

卡尔曼滤波器进行姿态估计的方法。卡尔曼滤波

器的整体结构如图１所示。

图１　组合定姿卡尔曼滤波器结构
Ｆｉｇ．１　ＦｒａｍｅｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ

１．１　四元数与传感器模型

１１１　四元数
姿态用四元数进行表示：

ｑ＝
ｑｅ
ｑ[ ]
４

（１）

其中，ｑｅ＝ｅｓｉｎ（θ／２），ｑ４＝ｃｏｓ（θ／２），单位向量 ｅ
表示卫星旋转轴在某指定姿态参数坐标系（如东

南地）中的指向，θ是旋转角度。
基于四元数的卫星转动方程可以表示成如下

形式：

ｑ＝１２Ω（ω）ｑ （２）

其中，ｑ是四元数的差分值，ω表示角速度向量，
Ω（ω）定义［８］如下：

Ω（ω）＝

０ ω３ －ω２ ω１
－ω３ ０ ω１ ω２
ω２ －ω１ ０ ω３
－ω１ －ω２ －ω３













０

（３）

１１２　传感器模型
陀螺输出ｙｇ和星敏输出ｙｓ定义如下：

ｙｇ＝ωｇ＋ｂ＋ηｇ
ｙｓ＝ｖ＋η{

ｓ

（４）

其中：ωｇ表示由陀螺测量到的姿态角速度值；ｂ表
示陀螺漂移；ｖ＝［φ θ ψ］Ｔ表示卫星姿态的欧拉
角（旋转顺序为３２１），分别是卫星的偏航角、俯仰
角和滚动角；ηｇ和ηｓ是非相关的零均值高斯白噪
声，它们的方差分别为 σｇＩ和 Ｒ＝ｄｉａｇ（σφ，σθ，

σψ），Ｉ是单位矩阵，ｄｉａｇ表示对角矩阵
［１０］。

１．２　姿态预测与更新

滤波器的目的是从 ｙｇ和 ｙｓ中估计姿态四元

数ｑ。在本文中，基于间接卡尔曼滤波器进行估
计。首先，利用式（５）进行姿态四元数预测：

ｄ^ｑ
ｄｔ＝

１
２Ω（^ωｇ）^ｑ （５）

其中，^ωｇ＝ｙｇ－^ｂ。由于 ω^ｇ≠ωｇ，估值 ｑ^包含了与真方
向间的偏差，这里用δｑ描述估值 ｑ^相对ｑ的误差。

利用式（６）更新ｑ：
ｑ＝δｑｑ^ （６）

δｑ并不依赖于ωｇ（角速度）但依赖于陀螺漂
移ｂ以及随机噪声 ηｇ。所以，尽管旋转角度较
大，可以假设δｑ较小而且其可以被近似表示为：

δｑ≈
δｑｅ[ ]１ （７）

间接卡尔曼滤波器并不直接估计姿态四元数

·２８·
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ｑ，而是对δｑ进行估计，然后利用δｑ的估计值，结
合姿态传感器的测量值计算得到实际姿态值。

通过对式（５）和式（６）的线性离散化，可以
得到：

ｑ^ｋ／ｋ－１＝Ｄｋ^ｑｋ－１／ｋ－１
ｑｋ／ｋ＝δｑｋｑ^ｋ／ｋ{

－１

（８）

其中，Ｄｋ＝Ｉ４×４＋
１
２Ω（^ωｋ）Δｔ

［１１］，Δｔ表示离散间

隔的时间步长。

１．３　状态方程

对一个间接卡尔曼滤波器而言，其卫星姿态

误差的状态向量可以定义为：

Ｘ（ｔ）＝
δｑｅ
Δ[ ]ｂ （９）

此状态向量包含六个变量。对卡尔曼滤波器

而言，其误差状态方程可以定义为：

Ｘ·＝ＦＸ＋Ｇｎ （１０）
其中：

Ｆ＝
－［^ωｇ×］ －０．５Ｉ３×３
０３×３ ０[ ]

３×３

［^ωｇ×］＝

０ －ω^ｇ３ ω^ｇ２
ω^ｇ３ ０ －ω^ｇ１
－ω^ｇ２ ω^ｇ１









０

Ｇ＝
－０．５Ｉ３×３ ０３×３
０３×３ Ｉ[ ]

３×３

ｎ＝
ηｇ
η[ ]
ｂ

ηｂ表示陀螺漂移误差。
为了应用离散时间的卡尔曼滤波器公式，需

要将上面的误差预测公式离散化：

Ｘｋ＝Ｍｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ （１１）
其中：Ｍｋ－１表示状态转移矩阵从时间 ｔｋ－１向前预
测到时间ｔｋ，

Ｍｋ－１≈Ｉ６×６＋ＦΔｔ （１２）
Δｔ等于陀螺测量值的采样间隔；Ｗｋ是高斯白噪
声过程，其均值和方程函数定义为

Ｅ｛Ｗｋ｝＝０

Ｅ｛Ｗｋ，Ｗ
Ｔ
ｊ｝＝Ｑｋδ{

ｋｊ

（１３）

δｋｊ是噪声Ｗｋ的协方差；Ｑｋ是离散时间的噪声方

差矩阵［１２］，Ｑｋ＝ｄｉａｇ（０．２５δ
２
ｇＩ３×３ δ２ｂＩ３×３）；δ２ｇ和

δ２ｂ是噪声ηｇ和ηｂ的方差。

１．４　测量方程

基于 ｑ^，能够计算相应的姿态欧拉角 ｖ^。

ｖ^＝

φ^

θ＾

ψ









^

＝

ａｒｃｓｉｎ（２（^ｑ２^ｑ３＋^ｑ１^ｑ４））

－ａｒｃｔａｎ（２（^ｑ１^ｑ３－^ｑ２^ｑ４）／（２（^ｑ
２
４＋^ｑ

２
２）－１））

－ａｒｃｔａｎ（２（^ｑ１^ｑ２－^ｑ３^ｑ４）／（２（^ｑ
２
４＋^ｑ

２
２）－１









））

（１４）
ｖ^和ｙｓ之间的差异 Ｚ可以被用作卡尔曼滤波器
的测量值。

Ｚ＝ｙｓ－^ｖ＝
φ
θ







ψ
－

φ^

θ＾

ψ









^

＋
ηφ
ηθ
η









ψ

＝
Δφ
Δθ
Δ







ψ
＋
ηφ
ηθ
η









ψ

（１５）

由于姿态角度差异极小（通常小于６０角秒，
即３×１０－４ｒａｄ），误差矩阵中的高阶项均为可忽
略小量，它们可以被近似表示为：

Δφ≈２δｑ１
Δθ≈２δｑ２
Δψ≈２δｑ

{
３

（１６）

基于式（１６），这些姿态差异角能够通过
式（１７）与状态方程联系起来：

　Ｚ＝
２ ０ ０
０ ２ ０







０ ０ ２
δｑ＋

ηφ
ηθ
η









ψ

＝ｈ（Ｘ，ｔ）＋Ｖ（ｔ） （１７）

通过对式（１７）的线性离散化，可以得到：
Ｚｋ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ （１８）

其中，Ｖｋ是测量误差且具有如下特性：
Ｅ｛Ｖｋ｝＝０

Ｅ｛ＶｋＶ
Ｔ
ｊ｝＝Ｒｋδ{

ｋｊ

（１９）

测量矩阵Ｈｋ可定义
［９］如下：

Ｈｋ＝
ｈ［Ｘ（ｔｋ），ｔｋ］
Ｘ（ｔｋ） Ｘ（ｔｋ）＝Ｘ^ｋ／ｋ－１

＝［２Ｉ３×３ ０３×３］

（２０）

１．５　卡尔曼滤波器

标准卡尔曼滤波器的主要步骤如算法１所示［１３］。

算法１　卡尔曼滤波器处理步骤
Ａｌｇ．１　ＰｒｏｃｅｓｓｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ

输入：Ｚｋ

输出：Ｘ^ｋ｜ｋ

初始：Ｑ＝ｄｉａｇ（０．２５δ２ｇＩ３×３ δ２ｂＩ３×３），Ｒ＝ｄｉａｇ（σφ，σθ，σψ）

循环

１）　　Ｘ^ｋ｜ｋ－１＝Ｍｋ－１Ｘ^ｋ－１｜ｋ－１
２）　　Ｐｋ／ｋ－１＝Ｍｋ－１Ｐｋ－１／ｋ－１Ｍｋ－１＋Ｑ

３）　　Ｋｋ＝Ｐｋ／ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ／ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１

４）　　Ｘ^ｋ｜ｋ＝Ｘ^ｋ｜ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ｈ（Ｘ^ｋ｜ｋ－１，ｔｋ－１））

５）　　Ｐｋ｜ｋ＝（Ｉ６×６－ＫｋＨｋ）Ｐｋ｜ｋ－１
输入完毕并跳出

·３８·
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２　压缩感知简介

压缩感知是２１世纪初兴起的一种信号复原
技术。基于该技术，可以利用远低于奈奎斯特采

样率的采样值，精确重构出原始信号［１４］。为便于

阐述，以如下问题为例来介绍压缩感知中的基本

概念。假设需要从一个不完整测量值中，恢复一

个Ｎ×１维的信号ｘ，该向量的测量值为：
ｙ＝Φｘ （２１）

其中，Φ是一个Ｍ×Ｎ的测量矩阵，且ＭＮ；ｙ表
示Ｍ×１的测量值向量。由于 ｙ的维数远远低于
ｘ的维数，方程（２１）是欠定的，难以实现对信号 ｘ
的重构。然而，如果原始信号ｘ是Ｋ稀疏的（即ｘ
中仅有Ｋ个元素不为０），则ｘ有可能被精确求解
出，其如图２所示。

图２　对稀疏信号的线性测量
Ｆｉｇ．２　Ｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｓｐａｒｓｅｓｉｇｎａｌ

在图２中，白色方块表示０值，彩色方块表示
非０值。在该种情况下，只需确定 Ｋ个非０元素
在ｘ中的位置并针对这 Ｋ个元素进行求解，而不
需要求解ｘ中所有元素的值。这极大地降低了对
采样点数量的要求，即便 ｙ中元素数量远少于 ｘ，
也可能准确恢复出 ｘ。根据压缩感知理论，当 Φ
满足约束等距性准则［１５］时，则信号 ｘ可以由测量
值ｙ通过求解最优ｌ０范数问题精确重构：

ｘ^＝ｍｉｎｘ０　ｓ．ｔ．　Φｘ＝ｙ （２２）
式中，· ０为向量的 ｌ０范数，表示向量 ｘ中非０
元素的个数［１６］。

但在实际应用中，大部分自然信号都不是稀

疏的，在对这类信号进行重构之前，首先需要通过

某种变化Ψ进行稀疏表示，通过对其稀疏系数的
重构，间接重构出原始信号。考虑一个非稀疏的

自然信号ｆ的重构问题，其不完整测量值ｙ＝Φｆ，ｆ
可以被稀疏表示，其稀疏表示系数为ｘ，即：

ｆ＝Ψｘ （２３）
具体如图３所示。

图３　信号的稀疏表示
Ｆｉｇ．３　Ｓｐａｒｓｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｓｉｇｎａｌ

关于信号ｆ的测量方程可以被重写为：

ｙ＝Φｆ＝ΦΨｘ＝Φ
～
ｘ （２４）

其中，Φ
～
＝ΦΨ为 Ｍ×Ｎ的矩阵，被称为传感矩

阵。这样，对自然信号的重构就被等效为对稀疏

信号的重构。其结构如图４所示。

图４　压缩感知的线性测量
Ｆｉｇ．４　Ｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｅｎｓｉｎｇ

此时，ｘ满足稀疏特性，如果 Φ
～
满足约束等

距性，则可以利用相应的信号重构算法得到其估

计值 ｘ^［１２］。在此基础上结合稀疏基 Ψ实现对信
号ｆ的重构：

ｆ^＝Ψｘ^ （２５）
根据压缩感知理论，信号 ｘ成功恢复的概率

取决于 Φ
～
是否满足约束等距性。由于 Ψ通常是

固定的，要使得Φ
～
＝ΦΨ满足约束等距性，必须合

理设计测量矩阵Φ［１７］。
在确定压缩感知的测量方程后，剩下的核心

问题就是如何从式（２４）中求解出 ｘ，该求解过程
被称为信号重构。在信号重构领域，相关研究人

员已提出了一系列的信号重构算法，主要有最小

ｌ１范数法、匹配追踪系列算法、迭代阈值法和最小
全变分法等。各类方法均有各自特点，需要根据

应用环境的不同，选取相应的算法。其中，匹配追

踪类算法由于其计算复杂度相对较低，更适宜于

二维信号的恢复重构，本文中即采用该类

·４８·
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算法［１８－１９］。

３　高频段姿态确定

高频段姿态确定包含三个主要步骤。首先，

利用三个间接卡尔曼滤波器进行姿态估计。由于

输入的陀螺数据有不同的采样频率，所以三个滤

波器的估计值也具有不同时间间隔。然后，所有

滤波器的姿态估计值被融合到一起，用以模拟对

初始姿态的非均匀采样。最后，利用压缩感知从

融合数据中恢复出高频段姿态数据。受限于计算

复杂度，该方法每次仅能恢复出一部分高频姿态

数据，如果要完整恢复出全部的姿态，需要反复使

用所提方法。本文所提方法的框架如图５所示。

３．１　数据融合

为了模拟对平台姿态数据的非均匀性采样，

三组数据按照其中各个数据的时间戳点进行了

融合。

图５　基于压缩感知的滤波方法
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｅｎｓｉｎｇ

Ａｆ１＝［Ａｆ１（ｔ０） Ａｆ１（ｔ３） … Ａｆ１（ｔｋ－１）］

Ａｆ２＝［Ａｆ２（ｔ０） Ａｆ２（ｔ２） … Ａｆ２（ｔｋ）］

Ａｆ３＝［Ａｆ３（ｔ０） Ａｆ３（ｔ１） … Ａｆ３（ｔｋ）］

（２６）

其中，ｔ０，ｔ１，…，ｔｋ表示姿态数据的时间戳，并且满
足ｔ０＜ｔ１＜… ＜ｔｋ。如果存在不同数据集的数据
具有相同时间戳的情况，则对这两个数据进行平

均，其平均算法如式（２７）所示。

Ａｓ＝
Ａｆ１（ｔ０）＋Ａｆ２（ｔ０）＋Ａｆ３（ｔ０）

３ Ａｆ３（ｔ１） Ａｆ２（ｔ２） Ａｆ１（ｔ３） …
Ａｆ２（ｔｋ）＋Ａｆ３（ｔｋ）[ ]２

（２７）

其中，Ａｓ表示经过融合后的数据，这个融合后的数
据被展示在图６中。

图６　融合数据
Ｆｉｇ．６　Ｍｅｒｇｅｄｄａｔａ

Ａｓ中数据在时间域中非均匀分布。所以，融
合数据能被视为一种有效的获取非均匀分布的姿

态序列的方法。

３．２　高频姿态数据重构

高频段姿态Ａｈ的重构可以被看作是压缩感

知中一个典型的信号重构问题。它可以被表示为

如下形式：

Ａｓｈ＝ΦＡｈ＋ｚ （２８）
其中：Φ是一个 ｋ×Ｎ的测量矩阵；ｚ是误差项；
Ａｓｈ是Ａｈ的采样集合。

由于 Ａｈ在时域不稀疏，所以其并不能直接
通过式（２８）进行重构，需要被重写为如下形式：

Ａｓｈ＝ΦΨｘｈ＋ｚ＝Θｘｈ＋ｚ （２９）
其中：Ψ为 Ｎ×Ｎ的稀疏基，稀疏基 Ψ和构造测
量矩阵Φ的方法将会在下面介绍；ｘｈ是稀疏系数
向量且满足Ａｈ＝Ψｘｈ，通过合适的稀疏重构算法，

·５８·
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能够获取其的估计值 ｘ^ｈ。Ａｈ的估计值Ａ
＾
ｈ可以通

过式（３０）进行获取：

Ａ＾ｈ＝Ψｘ^ｈ （３０）
目前有大量的稀疏重构算法可供选择。基追

踪算法是其中一种常用的信号恢复算法，它能达

到较好的精度而且比较稳定。所以，本文使用基

追踪算法进行重构。由于稀疏基 Ψ和测量矩阵
Φ对重构比较重要，下面先介绍一下它们的
定义。

１）稀疏基。基于前期的研究［１２］，航天器的姿

态角可以用式（３１）进行描述：

Ａ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ
Ａｉｓｉｎ（２πｆｉｔ＋ｉ） （３１）

其中，Ａ（ｔ）代表了一个轴上的姿态角，Ａｉ表示正
弦函数的幅度，ｉ是正弦函数的相位角，ｆｉ表示该
函数的频率。

由式（３１）可知，Ａ（ｔ）经过傅里叶变换后在频
域稀疏。所以，傅里叶基被选为稀疏基，其定义

如下：

Ψ＝１Ｎ

ｅｊ２π（０×０）／Ｎ ｅｊ２π（１×０）／Ｎ … ｅｊ２π（（Ｎ－１）×０）／Ｎ

ｅｊ２π（０×１）／Ｎ ｅｊ２π（１×１）／Ｎ … ｅｊ２π（（Ｎ－１）×１）／Ｎ

  

ｅｊ２π（０×（Ｎ－１））／Ｎ ｅｊ２π（１×（Ｎ－１））／Ｎ …ｅｊ２π（（Ｎ－１）×（Ｎ－１））











／Ｎ

（３２）
２）测量矩阵。令Ｔｓ表示Ａｓ中元素所对应的

时间，该测量矩阵直接与时间序列Ｔｓ相关联。假
设Ｔｓ＝（ｔ０，ｔ１，…，ｔｋ），且Δｔ是三个陀螺采样时间
间隔（Δｔ１，Δｔ２，Δｔ３）的最大公约数，通过将 Ｔｓ除
以Δｔ能够获得一个位置向量 Ｓｋ。其定义如下
所示：

Ｓｋ＝［ｐ０ ｐ１ … ｐｋ］＝（Ｔｓ－ｔ０）／Δｔ＋１

（３３）
基于Ｓｋ，可以获得Ｋ个行向量ｂ１，ｂ２，…，ｂｋ：
ｂｉ＝［０ ０ … 　１　 … ０］ （３４）{　　　　　

ｐｉ

在向量ｂｉ中，只有第 ｐｉ个元素为１，其他所有元
素均为０。

然后，该测量矩阵可以被表示为：

Φ＝［ｂＴ１ ｂＴ２ … ｂＴｋ］Ｔ （３５）

４　仿真实验测试

为了验证本文所提姿态确定方法的有效

性，利用仿真数据对所提算法进行了测试。将

其与间接卡尔曼滤波器进行比较测试。为了进

一步阐述所提方法的有效性，在不同噪声条件

下对该方法进行了测试，并对不同范围下的频

率进行了测试。

４．１　仿真条件

假设有三组陀螺和一组星敏被安装于一个三

轴稳定的卫星之上。每组陀螺采样间隔均不相

同，分别为［５５ｍｓ（１８２Ｈｚ） ８５ｍｓ（１１８Ｈｚ）
９５ｍｓ（１０５Ｈｚ）］，三组陀螺的测量时间间隔为
５ｍｓ。为简便起见，假设一组之中的三个陀螺平
行于飞行器的三轴且其性能均相同。星敏的采样

频率设为１ｓ（１Ｈｚ）。
仿真时间持续了１００ｓ，其仿真的步长为５ｍｓ。

星敏和陀螺的测量数据通过数字仿真获得。陀

螺所采用的误差为角度的随机游走误差以及角

速率的随机游走误差，其误差率分别为５μｒａｄ／ｓ
和０５μｒａｄ／ｓ，其中 μｒａｄ表示微弧度，即百万分
之一弧度。三组陀螺有相同的误差参数。星敏

的测量误差模型仅包括正态分布的随机误差

（１５μｒａｄ）。
卫星姿态可以通过式（３１）进行描述。假设

姿态包括１４个频率分量，仿真参数被列在表 １
中。卫星的高频振动分量通常幅度较小，所以在

仿真中将其设为一个小量。

表１　高频段姿态参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｔｔｉｔｕｄｅ

频
率
分
量

幅度Ａｉ／ｒａｄ 相位ｉ／ｒａｄ 频率ｆｉ／Ｈｚ

俯仰 滚动 偏航 俯仰 滚动 偏航 俯仰 滚动 偏航

１ ０．０１ ０．０１ ０．０１ １．６６ ０．４７ ０．２０ ０．０５０．０５ ０．１０

２ ０．０１ ０．０１ ０．０１ １．６７ ０．４８ ０．２１ ０．１００．１００．０７５

３ ０．０１ ０．０１ ０．０１ １．１１ ３．０６ ２．８０ ０．１５０．１５ ０．２５

４ ０．０１ ０．０１ ０．０１ ３．０１ １．８２ １．５５ ０．２００．１７ ０．３０

５ ０．０１ ０．０１ ０．０１ ２．８８ １．６９ １．４２ ０．２２０．２５ ０．３５

６ ０．０１ ０．０１ ０．０１ ２．１４ ０．９６ ０．６９ ０．１５０．１４ ０．２０

７ ０．０１ ０．０１ ０．０１ １．５７ ０．３９ ０．１０ ０．３００．３５ ０．２５

８ ０．０１ ０．０１ ０．０１ １．２５ ３．２０ ２．９４ １．１０１．００ １．２０

９
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

２．４１ ４．３６ ４．１０ １６ １６ １６

１０
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

１．３３ ３．２９ ３．０２ ２０ １９．１ ２０．１

１１
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

０．１４ ０．２０ ０．３３ ５０ ５０ ５０

１２
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

０．３１ ０．２８ ０．５７ ７０ ７０ ７０

１３
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

２．１３ １．７２ ３．０１ ８７ ８７ ８７

１４
４×
１０－４

４×
１０－４

４×
１０－４

１．０５ ３．４１ ０．１２ １００ １００ １００

·６８·
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　　在后续的鲁棒性测试和带宽测试中，部分
条件进行了改动。为了测试所提出方法的鲁棒

性，调整了陀螺和星敏误差大小，此外还测试了

该方法在姿态突变情况下的性能。在带宽测试

中，将频率 １４在 ２０～２００Ｈｚ范围内进行了
调整。

４．２　与间接卡尔曼滤波器的比较

在本节中，将卡尔曼滤波器与本文所提方

法进行了比较。卡尔曼滤波器使用１Ｈｚ的星敏
数据和１８２Ｈｚ的陀螺数据。图７展示了真实
的姿态角、通过间接卡尔曼滤波器获得的姿态

估计值以及本文所提方法获得的姿态估计值。

为了更精确地展示各种方法的效果，仅将部分

图像放大进行了展示。由图 ７可知，使用间接
卡尔曼滤波器得到的结果中缺乏高频量，而本

文所提姿态估计方法得到的结果几乎与真实值

一致。

图７　间接卡尔曼滤波器与本文所提方法的比较
Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｎｄｉｒｅｃｔＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

　　间接卡尔曼滤波器和本文所提方法的三轴姿
态估计误差被展示在图８中。为了更清楚地展示
两种方法性能，图中只展示了部分结果（５９～６０ｓ）。
从图８（ａ）中可以看出，间接卡尔曼滤波器的估计
误差主要由高频姿态抖动组成。这类传统的姿态

确定方法不能提供高频段的姿态估计信息。间接

卡尔曼滤波器估计误差的均值和均方根分别为

［０５９×１０－５ －１１２×１０－５ ０２４×１０－５］ｒａｄ和
［１６６×１０－３ １６３×１０－３ １６７×１０－３］ｒａｄ。
图８（ｂ）显示了基于压缩感知的姿态确定方法的
估计误差主要是随机噪声，其中的高频误差量已

经被消掉。误差的均值和均方根值分别为

［０７６×１０－５ －１１３×１０－５ ０３４×１０－５］ｒａｄ和
［２５７×１０－５ ２５４×１０－５ ６１０×１０－５］ｒａｄ。两
种方法的误差均值均为接近０的小量，本文所提
方法的误差均方根有明显降低。

通过图７和图８可以发现，本文所提方法可
提高对高频姿态量的估计精度。

（ａ）间接卡尔曼滤波器
（ａ）ＩｎｄｉｒｅｃｔＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ

·７８·
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（ｂ）本文所提方法
（ｂ）Ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图８　不同方法的估计误差
Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

４．３　鲁棒性测试

４３１　不同星敏陀螺测量参数
为验证算法的普适性，在４１节仿真条件的

基础上，通过对星敏陀螺测量频率的调整（其他

条件不变）重新配置了三组仿真场景，以测试在

不同星敏陀螺条件下算法的性能。仿真条件如

表２所示。

表２　星敏陀螺仿真参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｔａｒｓｅｎｓｏｒ＆ｇｙｒｏｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

场景 星敏陀螺仿真频率

１
星敏测量步长：０．５ｓ（２Ｈｚ）

陀螺测量步长：［５５ｍｓ（１８．２Ｈｚ）
８５ｍｓ（１１．８Ｈｚ）９５ｍｓ（１０．５Ｈｚ）］

２
星敏测量步长：１ｓ（１Ｈｚ）

陀螺测量步长：［８５ｍｓ（１１．８Ｈｚ）
７５ｍｓ（１３．３Ｈｚ）４０ｍｓ（２５Ｈｚ）］

３
星敏测量步长：１ｓ（１Ｈｚ）

陀螺测量步长：［１００ｍｓ（１０Ｈｚ）
６５ｍｓ（１１．８Ｈｚ）１８０ｍｓ（１０．５Ｈｚ）］

根据表２中设定的星敏陀螺条件，模拟测试
了高频定姿算法在这三种条件下的姿态确定精

度，得到的结果如表３所示。

表３　不同星敏陀螺测量条件下姿态确定精度
Ｔａｂ．３　Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｅｎｅｓ

姿态确

定残差

初始

场景
场景１ 场景２ 场景３

平均误

差／ｒａｄ

俯仰
１．３５×
１０－５

１．３６×
１０－５

１．７４×
１０－５

７．１８×
１０－６

滚动
１．２９×
１０－６

１．３０×
１０－６

１．６５×
１０－６

－５．８９×
１０－６

偏航
４．０６×
１０－６

２．６８×
１０－６

０．９９×
１０－６

３．４０×
１０－６

均方根

误差／
ｒａｄ

俯仰
１．２９×
１０－４

１．３０×
１０－４

１．６１×
１０－４

３．３３×
１０－４

滚动
１．３７×
１０－４

１．３４×
１０－４

１．６８×
１０－４

３．６６×
１０－４

偏航
１．８７×
１０－４

１．８６×
１０－４

２．２５×
１０－４

４．３６×
１０－４

由以上仿真结果可知，在不同的星敏陀螺测

量条件下，高频定姿算法的姿态确定残差依然保

持在同一量级，达到较高的姿态确定精度，体现了

其良好的普适性。

４３２　不同噪声干扰测试
为了展示本文所提方法的可靠性，在不同噪

声条件下对本方法进行了测试。在不同的噪声测

试中，所有其他的仿真条件都和前面的仿真实验

相同，仅对噪声的幅度进行了调整。相应的噪声

水平和噪声幅度如表４所示。

表４　噪声水平定义
Ｔａｂ．４　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｎｏｉｓｅｌｅｖｅｌ

噪声

等级

星敏测量

误差／μｒａｄ
陀螺漂移

误差／（μｒａｄ／ｓ）
陀螺测量

误差／（μｒａｄ／ｓ）

０ ０ ０ ０

１ １５ ５ ０．２５

２ ３０ １０ ０．５０

３ ４５ １５ ０．７５

４ ６０ ２０ １．００

５ ７５ ２５ １．２５

６ ９０ ３０ １．５０

７ １０５ ３５ １．７５

８ １２０ ４０ ２．００

９ １３５ ４５ ２．２５

１０ １５０ ５０ ２．５０

本文所提方法是通过姿态估计误差平均值以

及均方根误差对方法进行评价的。不同噪声水平

下的平均误差和均方根误差如图９所示。

·８８·
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在图９中，姿态估计误差的均值在０附近而
均方根误差随噪声水平的增长而线性增加。输入

误差的微小改变仅仅会导致输出的微小改变，所

以可以认为本文所提的方法是稳定的。

４３３　姿态突变测试
在实际应用中，有时会出现姿态突变情况，姿

态会在一个很短的时间内出现剧烈变化。由于这

种姿态突变在频域中并不稀疏，其将会影响姿态

重构的精度。所以，很有必要测试本文所提算法

在出现姿态突变时的效果。

在该测试中，除添加了一次姿态突变以外，所

有的仿真条件都和第一次仿真测试相同。姿态突

变发生在５０ｓ左右，其幅度被设为００２ｒａｄ。
姿态突变条件下，间接卡尔曼滤波器和本文

所提方法的三轴姿态估计值如图１０所示，估计误
差如图１１所示。

图１１展示了在突变存在的情况下，本文所提
方法的估计误差出现了剧烈变化，但是这些误差

很快消退，而且这些估计误差小于间接卡尔曼滤

波器。尽管突变会影响本文所提算法的效能，但

是该方法能够很快恢复。

４．４　带宽测试

为了确定文中所提姿态确定算法的带宽，该

方法被用以测试不同的高频分量。高频姿态抖动

主要是由卫星通信天线、反射镜转动以及动量轮

旋转等引起。这些因素引起的误差振动通常小于

２００Ｈｚ，而在本方法中使用的最高陀螺频率接近
２０Ｈｚ，所以将测试的高频范围限定在 ２０～
２００Ｈｚ。其他仿真条件与第一次仿真相同，只有
频率分量１４在２０～２００Ｈｚ之间进行了调整，每
次的调整步长为１Ｈｚ。不同高频分量所对应的
姿态估计误差的均值以及均方误差被展示在

图１２中。
随着频率增加，姿态估计误差的均值和均方

误差值都无明显变化。实验中均方误差通常在

１０μｒａｄ以下，在最坏的情况中，均方误差也是在
２０μｒａｄ附近。图１２展示了所提出方法在２０～
２００Ｈｚ范围内能够对超出姿态传感器测量范围
的姿态进行确定。姿态采样频率小于２０Ｈｚ时，
由于在姿态传感器的测量范围内，必然可以被测

量到，所以未做相应测试。

（ａ）俯仰角
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角
（ｂ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）偏航角
（ｃ）Ｙａｗａｎｇｌｅ

图９　噪声测试结果
Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｎｏｉｓｅｔｅｓｔ

·９８·
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图１０　姿态突变条件下估计值
Ｆｉｇ．１０　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｊｕｍｐ

（ａ）间接卡尔曼滤波器
（ａ）ＩｎｄｉｒｅｃｔＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ

（ｂ）本文所提方法
（ｂ）Ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１１　姿态突变条件下估计误差
Ｆｉｇ．１１　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｊｕｍｐ

·０９·
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（ａ）俯仰角
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｂ）滚动角
（ｂ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅ

（ｃ）偏航角
（ｃ）Ｙａｗａｎｇｌｅ

图１２　在不同频率的测试误差
Ｆｉｇ．１２　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

５　结论

本文提出了一种新的姿态确定方法。该方法

仅用普通采样频率的姿态传感器就可实现航天器

高频姿态估计，且能达到较高精度。该方法利用

了航天器高频姿态量在频域的稀疏性，通过压缩

感知技术，可以从低频的姿态测量数据中恢复出

卫星高频姿态数据。通过仿真结果可以发现，该

方法能够测量出高频姿态，并且对误差具有较好

的鲁棒性。此外，通过增加姿态传感器，改进重构

算法，可以进一步改善高频姿态测量的精度。
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