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基于ＵＫＦ的恒星相机高精度姿态确定方法

王昱１，２，蒋唯娇３
（１西安测绘研究所，西安７１００５４）

（２地理信息工程国家重点实验室，西安７１００５４）

（３西安电子科技大学 通信工程学院，西安７１００７１）

摘　要：为进一步提升姿态确定的精度和稳定性，首先分析了恒星相机和陀螺联合定姿的基本原理，然

后选用误差四元数作为状态变量，推导了基于无迹卡尔曼滤波的恒星相机和陀螺联合定姿的算法．针对

恒星相机、陀螺敏感器精度要求高的特点，仿真了多种精度的恒星相机数据和陀螺数据进行无迹卡尔曼

滤波定姿试验，并与扩展卡尔曼滤波定姿试验结果进行了比较．试验表明无迹卡尔曼滤波定姿方法有效

可靠、适用性强，可以有效提高恒星相机的姿态确定精度，三轴精度较扩展卡尔曼滤波算法提高约１０％
到２０％．
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０　引言

测绘卫星具有获取地理空间信息速度快，成本相对较低，且不受区域限制等优势，因此一直受到各国的
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高度重视．依据国防建设及社会发展对地理空间信息的需求，精确测绘（１…１万以及更大比例尺）是航天测绘
的主要任务内容之一．要实现精确测绘的目标，高精度的姿态信息获取至关重要［１］．国外的 ＧｅｏＥｙｅ卫星、

ＡＬＯＳ卫星姿态处理精度都已经达到０．４″、０．７″［２－３］．我国与国外同类测绘卫星的姿态确定精度相比仍存在一
定差距，主要原因在于硬件设备及姿态确定算法两方面．硬件设备方面，目前美欧等国的商业遥感卫星上配
置的姿态敏感器可达到亚角秒级精度，而我国的测绘卫星定姿精度只能达到３″～５″，与国外相比存在一个量
级的差距，这是制约卫星姿态确定精度的重要因素［４－５］．姿态确定算法方面，国外技术研究深入，特别是在恒
星相机和陀螺联合处理方面，已经达到成熟应用水平，我 国目前还处在算法研究阶段，在实际处理过程中应
用不多．未来我国发展的测绘卫星有望采用两线阵ＣＣＤ相机方案，配有分别测定三个角元素的恒星相机，恒
星相机焦距比通常的星敏约大一倍，测角精度可达０．５″［６］，同时卫星配备了高精度陀螺，以期获得更好的姿
态确定精度．本文关于恒星相机和陀螺联合处理算法的研究将对保证和提高下一代测绘卫星的姿态确定精
度发挥支撑作用．
恒星相机和陀螺作为高精度姿态敏感器件，可联合构建为姿态确定系统应用于航天领域．恒星相机可输

出高精度姿态四元数信息，精度高，但是频率较低；陀螺可以实时提供角速度信息，频率高、自主性强、不受外
界影响，但是存在漂移，角速度误差随着时间不断积累．二者联合处理可以获取高精度高频率的姿态信息，是
测绘卫星实现高精度定位的基础．
恒星相机与陀螺联合定姿的主要思想是利用滤波器进行恒星相机与陀螺数据的融合，滤波器的设计对

于获取高精度的姿态信息至关重要，其算法属于姿态确定领域中的状态估计算法，主要包括线性卡尔曼滤波
算法［７－９］、扩展卡尔曼滤波算法［１０－１１］、无迹卡尔曼滤波算法［１２－１３］等．线性卡尔曼滤波器在线性和高斯的条件下
对于状态的估计是线性无偏且方差最小的；扩展卡尔曼滤波是一种基于卡尔曼滤波理论的非线性滤波算法，
其本质是将非线性系统进行线性化处理．扩展卡尔曼滤波算法忽略了泰勒展开的高阶信息，故只适用于弱非
线性系统，在处理非线性较强的系统时会导致滤波精度下降甚至发散；无迹卡尔曼滤波方法是利用确定的离
散采样点直接逼近状态的后验分布方法对非线性滤波进行估计．国内外研究人员在航天器姿态确定领域开
展了大量的研究［１４－１６］．
本文首先分析了无迹卡尔曼滤波基本原理，然后选用误差四元数作为状态变量，推导了基于 ＵＫＦ的恒

星相机和陀螺联合定姿的状态方程和量测方程．针对测绘卫星配置恒星相机精度高、陀螺敏感器瞬时精度要
求高的特点，仿真了多种精度的恒星相机与陀螺数据，进行了ＵＫＦ定姿试验，并与ＥＫＦ定姿试验结果进行
了比较．试验表明ＵＫＦ定姿方法有效可靠、适用性强，三轴精度较ＥＫＦ方法可提高约１０％至２０％，在测绘
卫星领域具有较好的应用前景．

１　无迹卡尔曼滤波

１．１　ＵＴ变换

ＵＴ变换［１７］（Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ　Ｔｒａｎｓｆｏｒｍ），又称无迹变换，基本原理是首先在原状态分布中按某一规则选取
一些采样点，使这些采样点的均值和协方差等于原状态分布的均值和协方差；然后将采样点代入非线性函数
中，得到相应的非线性函数值，求取这些非线性函数值的均值和协方差．考虑非线性离散系统如下

ｘｋ ＝ｆ（ｘｋ－１）＋ｗｋ－１
ｚｋ ＝ｈ（ｘｋ）＋ｖｋ｛ （１）

式中，ｘｋ 为ｋ时刻的离散状态变量；ｚｋ 为ｋ时刻的量测值；ｆ 为非线性系统函数；ｈ为非线性量测函数；ｗｋ

为离散过程噪声，ｗｋ～Ｎ｛０，Ｑｋ｝；ｖｋ 为离散量测噪声，ｖｋ～Ｎ｛０，Ｒｋ｝．已知状态估计初值 Ｘ^０ 及其均方误差

矩阵Ｐ０．
ＵＴ变换通过构造一组２ｎ＋１个西格马（Ｓｉｇｍａ）点集χｉｋ－１及其相应权系数Ｗｍ

ｉ，Ｗｃ
ｉ，近似逼近一步预测

的均值和方差．采用经典对称采样策略，如式（２）～式（４）．

χｉｋ－１＝

ｘ^ｋ－１ （ｉ＝０）

ｘ^ｋ－１＋（ （ｎ＋λ）Ｐｋ－槡 １）ｉ （ｉ＝１，２，…，ｎ）

ｘ^ｋ－１－（ （ｎ＋λ）Ｐｋ－槡 １）ｉ （ｉ＝ｎ＋１，…，２ｎ）
烅

烄

烆

（２）
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Ｗｍ
ｉ ＝

λ／（ｎ＋λ） （ｉ＝０）

１／２（ｎ＋λ） （ｉ＝１，…２ｎ）｛ （３）

Ｗｃ
ｉ＝

λ／（ｎ＋λ）＋１＋β－α
２ （ｉ＝０）

１／２（ｎ＋λ） （ｉ＝１，…２ｎ）｛ （４）

式中，λ＝α２（ｎ＋κ）－ｎ；χｉｋ－１为ｋ－１时刻的第ｉ个Ｓｉｇｍａ点；^ｘｋ－１为ｋ－１时刻的滤波估计；Ｐｋ－１为ｋ－１时
刻的滤波估计均方误差矩阵；Ｗｍ

ｉ 为第ｉ个Ｓｉｇｍａ点的一阶权系数；Ｗｃ
ｉ 为第ｉ个Ｓｉｇｍａ点的二阶权系数；ｎ

为状态变量的维数；α为比例缩放因子，决定Ｓｉｇｍａ点的分布，０≤α≤１；β为状态分布参数，对于单变量，β＝
０，对于高斯分布，β＝２；κ为尺度参数，对于单变量，κ＝０，对于多变量，κ＝３－ｎ．
１．２　时间传播
使用ＵＴ变换得到Ｓｉｇｍａ点，计算状态变量的一步预测ｘ^ｋ　ｋ－１和Ｐｋ　ｋ－１，以及量测值的一步预测

ｚ^ｋ，ｋ－１，如式（５）和式（６）．
χｉｋ ｋ－１＝ｆ（χｉｋ－１）

ｘ^ｋ　ｋ－１＝∑
２ｎ

ｉ＝０
Ｗｍ
ｉχｉｋ ｋ－１

烅
烄

烆
（５）

ＰＸ，ｋ　ｋ－１＝∑
２ｎ

ｉ＝０
Ｗｃ
ｉ χｉｋ ｋ－１－ｘ^ｋ　ｋ－１［ ］χｉｋ ｋ－１－ｘ^ｋ　ｋ－１［ ］Ｔ＋Ｑｋ

ｇｉｋ ｋ－１＝ｈ（χｉｋ ｋ－１）

ｚ^ｋ　ｋ－１＝∑
２ｎ

ｉ＝０
Ｗｍ
ｉｇｉｋ ｋ－１

Ｐｋ　ｋ－１＝∑
２ｎ

ｉ＝０
Ｗｃ
ｉ λｉｋ ｋ－１ －^ｚｋ　ｋ－１［ ］γｉｋ ｋ－１ －^ｚｋ　ｋ－１［ ］Ｔ＋Ｒｋ

ＰＸＺ，ｋ　ｋ－１＝∑
２ｎ

ｉ＝０
Ｗｃ
ｉ χｉｋ ｋ－１－ｘ^ｋ　ｋ－１［ ］γｉｋ ｋ－１ －^ｚｋ　ｋ－１［ ］Ｔ

烅

烄

烆

（６）

式中，χｉｋ ｋ－１为ｋ－１时刻，第ｉ个Ｓｉｇｍａ点的一步预测；^ｘｋ　ｋ－１为ｋ－１时刻的一步预测估计；Ｐｋ　ｋ－１为状态
变量一步预测估计的均方误差矩阵；γｉｋ ｋ－１为ｋ－１时刻的第ｉ个Ｓｉｇｍａ点的一步预测量测值；^ｚｋ　ｋ－１为ｋ－
１时刻的一步预测量测值；ＰＺ，ｋ　ｋ－１为量测值一步预测估计的均方误差矩阵；ＰＸＺ，ｋ　ｋ－１为状态变量和量测值
一步预测估计的协方差矩阵．
１．３　量测更新
构造滤波增益Ｋｋ，完成状态估计．式（７）中，^ｘｋ为ｋ时刻的滤波估计；Ｐｋ为ｋ时刻的滤波估计均方误差矩

阵；ｚｋ 为ｋ时刻的量测值．
Ｋｋ ＝ＰＸＺ，ｋ　ｋ－１Ｐ－１

Ｚ，ｋ　ｋ－１

ｘ^ｋ ＝^ｘｋ　ｋ－１＋Ｋｋ（ｚｋ －^ｚｋ　ｋ－１）

Ｐｋ ＝Ｐｋ　ｋ－１－ＫｋＰＺ，ｋ　ｋ－１ＫＴ
ｋ

烅

烄

烆

（７）

２　基于ＵＫＦ的恒星相机和陀螺联合定姿

２．１　陀螺量测模型
一般情况下，陀螺的输出可以分为角速度的真实值ω、陀螺漂移（常值漂移ｂ和随机漂移ｄ）和量测噪声ｎｇ

等．假定三个惯性陀螺仪的敏感轴正交安装，且与卫星本体坐标轴重合，则陀螺仪量测模型一般可表示为

ωｇ ＝ω＋ｂ＋ｄ＋ｎｇ （８）

式中，ωｇ为陀螺仪输出的角速度值；ω 为陀螺真实姿态角速度；ｂ为陀螺的常值漂移，且ｂ＝ηｂ，ηｂ 为白噪

声；ｄ为陀螺与时间有关的随机漂移，且ｄ＝－Ｄｔｄ＋ηｄ，ηｄ 为白噪声；ｎｇ 为测量噪声为高斯白噪声．
２．２　状态方程
利用姿态运动学方程建立系统状态方程．状态变量选用误差四元数，以避免直接用姿态角所带来的误差

协方差阵奇异、正交约束等问题．误差四元数定义为真实四元数ｑ与估计四元数ｑ^之间的差值，见式（９）．
３－１００８２１０
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Δｑ＝^ｑ－１ ｑ＝［Δｑ０，Δｑ１，Δｑ２，Δｑ３］Ｔ＝［Δｑ０，Δ珔ｑＴ］Ｔ （９）

　 　 设 置 状 态 变 量 为 恒 星 相 机 误 差 四 元 数 以 及 陀 螺 常 值 漂 移 误 差，即 Ｘ ＝
Δｑ０ Δｑ１ Δｑ２ Δｑ３ Δｂ１ Δｂ２ Δｂ３［ ］Ｔ．基于四元数的姿态运动学方程为

ｑ＝
１
２ｑω

（１０）

式中，ｑ＝ ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３［ ］Ｔ，ｑ０ 为标量；ｑ为ｑ的导数，ω 为陀螺测量的角速度ω＝ ωｘ ωｙ ωｚ ０［ ］Ｔ，

表示四元数乘法．真实四元数ｑ、估计四元数ｑ^与误差四元数Δｑ之间满足

ｑ＝^ｑΔｑ （１１）

　　对式（１１）左右求导，并将式（１０）带入整理可得

Δｑ＝
１
２
－ ［^ω×］ ω^

－ω^Ｔ ０

熿

燀

燄

燅

Δ珔ｑ
Δｑ０

熿

燀

燄

燅
－
１
２
［^ω×］ ω^

－ω^Ｔ ０

熿

燀

燄

燅

Δ珔ｑ
Δｑ０

熿

燀

燄

燅
＋
１
２
［Δ珔ｑ×］ Δ珔ｑ

－Δ珔ｑＴ Δｑ０

熿

燀

燄

燅
Δω （１２）

式中，［ω×］为反对称矩阵，［ω×］＝
０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ ０

熿

燀

燄

燅

．整理可建立系统状态微分方程Ｘ（ｔ）＝ｆ［Ｘ（ｔ）］

＋ｇ［Ｘ（ｔ）］Ｗ（ｔ）：

Δ珔ｑ
·

Δｑ０

Δｂ

熿

燀

燄

燅

＝

－［^ω×］Δ珔ｑ－
１
２
［Δ珔ｑ×］Δｂ

１
２Δ
珔ｑＴΔｂ

０３×１

熿

燀

燄

燅

＋
－
１
２Ξ Δｑ
（ ） ０４×３

０３×３ Ｉ３×３

熿

燀

燄

燅

ηｇ
ηｂ
熿

燀

燄

燅
（１３）

式中，系统噪声Ｗ（ｔ）＝
ηｇ
ηｂ
熿

燀

燄

燅
，Ξ（Δｑ）＝

Δｑ０ －Δｑ３ Δｑ２
Δｑ３ Δｑ０ －Δｑ１
－Δｑ２ Δｑ１ Δｑ０
－Δｑ１ －Δｑ２ －Δｑ３

熿

燀

燄

燅

．对式（１３）进行四阶龙格库塔法积分，可以

得到系统状态方程Ｘ（ｔ＋１）＝Ｆ［Ｘ（ｔ），Ｗ（ｔ）］．
２．３　量测方程
量测方程建立是以恒星相机的输出为基础．滤波器的量测量是指由恒星相机获取的姿态四元数和陀螺

测量的姿态四元数二者之间的差值，具体可以表示为式（１４），其中ｑｓｔａｒ为恒星相机输出的姿态四元数，ｑｇ 为
陀螺计算输出的四元数．将其离散化处理后可以得到式（１５）．

Ｚ′＝ｑｓｔａｒｑ－１ｇ （１４）

Ｚｋ ＝Ｈｋ·Ｘｋ ＋Ｖｋ （１５）

式中，Ｘｋ＝ Δｑ０ Δｑ１ Δｑ２ Δｑ３ ０１×３［ ］Ｔ，Ｈｋ＝［Ｉ４×４ ０４×３］，Ｖｋ为恒星相机的测量噪声．基于ＵＫＦ的恒
星相机和陀螺联合定姿具体流程如图１．

图１　基于ＵＫＦ的恒星相机和陀螺联合定姿算法流程
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｆｏｒ　ｓｔａｒ　ｃａｍｅｒａ　ａｎｄ　ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ＵＫＦ
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３　仿真试验及分析

测绘卫星配置恒星相机、陀螺敏感器精度要求高的特点，利用仿真的多组高精度恒星相机数据和陀螺数
据分别进行基于ＵＫＦ和基于ＥＫＦ的恒星相机和陀螺的联合定姿试验．恒星相机和陀螺数据仿真参数如表

１，仿真的恒星相机数据包括无误差的恒星相机数据和误差为１″、２″、５″的恒星相机数据；仿真的陀螺数据包
括无误差的陀螺数据和误差分别为０．２″～２．４″的陀螺数据．利用上述仿真实验数据，分别进行了三组ＵＫＦ和

ＥＫＦ定姿试验，试验参数如表２，试验结果分别如表３～５和图２～７所示．
表１　恒星相机和陀螺数据仿真参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｄａｔａ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｒ　ｃａｍｅｒａ　ａｎｄ　ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ

Ｅｑｕａｔｏｒｉａｌ
ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｅａｒｔｈ／ｍ

Ｓｅｍｉ－ｍａｊｏｒ
ａｘｉｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｏｒｂｉｔ／ｍ

Ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅ　ｏｆ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｏｒｂｉｔ／（°）

Ｒｉｇｈｔ　ａｓｃｅｎｓｉｏｎ
ｏｆ　ａｓｃｅｎｄｉｎｇ
ｎｏｄｅ

Ｒｉｇｈｔ　ａｓｃｅｎｓｉｏｎ
ｒａｔｅ　ｏｆ　ａｓｃｅｎｄｉｎｇ

ｎｏｄｅ

Ｏｐｔｉｃａｌ　ａｘｉｓ
ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｔａｒ
ｃａｍｅｒａ／（°）

Ｏｐｔｉｃａｌ　ａｘｉｓ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｖｅｃｔｏｒ
ｏｆ　ｓｔａｒ　ｃａｍｅｒａ

６　３７１　０００　 ６　８６３　９６３　 ９７．３７１　６ ｒａｄ（１４０　０００） ０．０００　１　 １１４．９
（０．８，０．５，－０．１）
（－０．８，０．５，－０．１）

表２　仿真试验说明
Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｘｐｌａｎａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

Ｎｕｍｂｅｒ
Ｓｔａｒ　ｃａｍｅｒａ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　 Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｅｒｒｏｒ／（″） Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ　 Ｅｒｒｏｒ／（″） Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ
１　 ５　 ５　 ０．２～２．４　 １０
２　 ２　 ５　 ０．２～２．４　 １０
３　 １　 ５　 ０．２～２．４　 １０

表３　仿真试验１结果
Ｔａｂｌｅ　３　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　１

Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ　ｅｒｒｏｒ（″／ｓ）
Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＥＫＦ（″／３σ） Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ（″／３σ）

Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ　 Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ
０．２　 ０．７２　 ０．４３　 ０．３９　 ０．６７　 ０．４２　 ０．３７
０．４　 ０．７５　 ０．５２　 ０．４７　 ０．７３　 ０．４７　 ０．４３
０．６　 ０．８２　 ０．６４　 ０．６０　 ０．７９　 ０．５８　 ０．５６
０．８　 ０．９４　 ０．７７　 ０．７４　 ０．８５　 ０．６６　 ０．６３
１．０　 １．０３　 ０．８９　 ０．９０　 ０．９４　 ０．８０　 ０．７７
１．２　 １．１７　 １．０８　 １．０３　 １．０６　 ０．９２　 ０．８８
１．４　 １．３４　 １．１８　 １．２０　 １．１３　 １．０２　 １．０１
１．６　 １．４８　 １．３７　 １．２９　 １．２８　 １．２１　 １．１２
１．８　 １．６２　 １．５５　 １．４８　 １．４１　 １．２７　 １．３１
２．０　 １．７４　 １．６４　 １．６７　 １．５６　 １．３７０　８　 １．３６
２．２　 １．９５　 １．７７　 １．８１　 １．６８　 １．５７０　７　 １．５８
２．４　 １．９５　 ２．０１　 ２．１２　 １．７２　 １．６９９　１　 １．６７

　　由表３～５和图２～４可知，恒星相机精度一定时，随着陀螺误差的增大，ＵＫＦ法定姿精度要优于ＥＫＦ
法定姿精度．试验一中ＵＫＦ定姿算法比ＥＫＦ算法俯仰角平均提高约９％，横滚角平均提高约１２％，偏航角
平均提高约１３％；试验二中ＵＫＦ定姿算法比ＥＫＦ算法俯仰角精度平均提高约１６％，横滚角精度平均提高
约２０％，偏航角精度平均提高值约２１％；试验三中 ＵＫＦ定姿算法比ＥＫＦ算法俯仰角精度平均提高约

１９％，横滚角精度平均提高约２３％，偏航角精度平均提高约２３％；随着恒星相机精度的不断提高，ＵＫＦ定姿
精度的优势越明显．精度提高的主要原因是ＵＫＦ直接使用非线性模型进行姿态偏差估计，而ＥＫＦ法定姿主
要采用泰勒展开和一阶线性近似对非线性方程进行逼近，所以ＵＫＦ精度要优于ＥＫＦ．
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表４　仿真试验２结果
Ｔａｂｌｅ　４　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　２

Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ　ｅｒｒｏｒ（″／ｓ）
Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＥＫＦ（″／３σ） Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ（″／３σ）

Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ　 Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ

０．２　 ０．３５　 ０．２４　 ０．２１　 ０．４０　 ０．２６　 ０．２２

０．４　 ０．４１　 ０．３０　 ０．２８　 ０．４３　 ０．３０　 ０．２６

０．６　 ０．４５　 ０．４０　 ０．３９　 ０．４５　 ０．３５　 ０．３２

０．８　 ０．５６　 ０．４９　 ０．４７　 ０．５２　 ０．４２　 ０．４０

１．０　 ０．６４　 ０．６１　 ０．６１　 ０．５８　 ０．５０　 ０．４７

１．２　 ０．７６　 ０．７２　 ０．６５　 ０．６３　 ０．５８　 ０．５６

１．４　 ０．８４　 ０．８０　 ０．７９　 ０．７１　 ０．６６　 ０．６３

１．６　 ０．９５　 ０．９２　 ０．９２　 ０．７６　 ０．７３　 ０．７２

１．８　 １．０５　 １．０５　 １．０１　 ０．８５　 ０．８１　 ０．８０

２．０　 １．１６　 １．１５　 １．１０　 ０．９２　 ０．８８　 ０．８８

２．２　 １．３０　 １．２６　 １．３３　 １．０１　 ０．９５　 ０．９４

２．４　 １．３４　 １．３６　 １．４２　 １．１２　 １．０２　 １．０１

表５　仿真试验３结果
Ｔａｂｌｅ　５　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｖｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　３

Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ　ｅｒｒｏｒ（″／ｓ）
Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＥＫＦ（″／３σ） Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ（″／３σ）

Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ　 Ｐｉｔｃｈ　 Ｒｏｌｌ　 Ｙａｗ

０．２　 ０．２４　 ０．１６　 ０．１４　 ０．２８　 ０．１９　 ０．１６

０．４　 ０．２７　 ０．２１　 ０．１９　 ０．３０　 ０．２２　 ０．１９

０．６　 ０．３３　 ０．２７　 ０．２７　 ０．３４　 ０．２５　 ０．２４

０．８　 ０．３９　 ０．３６　 ０．３５　 ０．３６　 ０．３０　 ０．２８

１．０　 ０．４８　 ０．４１　 ０．４２　 ０．４１　 ０．３４　 ０．３２

１．２　 ０．５５　 ０．５２　 ０．５０　 ０．４５　 ０．３９　 ０．３８

１．４　 ０．６０　 ０．６０　 ０．５７　 ０．５１　 ０．４５　 ０．４４

１．６　 ０．７０　 ０．６９　 ０．６７　 ０．５４　 ０．５１　 ０．５０

１．８　 ０．７６　 ０．７５　 ０．７５　 ０．６１　 ０．５６　 ０．５５
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图２　试验３俯仰角定姿结果
Ｆｉｇ．２　Ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图３　试验３横滚角定姿结果
Ｆｉｇ．３　Ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　３
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图４　试验３偏航角定姿结果

Ｆｉｇ．４　Ｙａｗ　ａｎｇｌｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　３

图５　ＵＫＦ俯仰角定姿结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ

图６　ＵＫＦ横滚角定姿结果对比
Ｆｉｇ．６　Ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ

图７　ＵＫＦ偏航角定姿结果对比
Ｆｉｇ．７　Ｙａｗ　ａｎｇｌｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＵＫＦ

　　由表３～５可知，对比两种定姿算法，ＵＫＦ定姿算法对恒星相机和陀螺精度要求适应性更优良．在恒星
相机精度为２″的条件下，要达到组合定姿精度优于１″，采用ＥＫＦ算法陀螺精度要优于１．６″，而采用ＵＫＦ算
法陀螺精度条件只需优于２．２″．
由图５～７可知，采用ＵＫＦ算法，随着恒星相机精度的提高，俯仰角、横滚角和偏航角的定姿精度也不

断提高．要达到相同的定姿精度，随着恒星相机精度的提高，陀螺精度的要求会相应降低．如要达到１角秒的
偏航角精度，在恒星相机５″精度下，要求陀螺精度约为１．４″；而在恒星相机２″条件下，陀螺精度约为２．４″；当
恒星相机精度为１″条件下时陀螺精度要求可以更低些．
以上试验计算机采用相同的配置，采用ＵＫＦ定姿算法比ＥＫＦ定姿运算速度要慢，耗时要多．主要原因

在于：每次递推运算中，ＥＫＦ只需进行一次状态方程运算，而ＵＫＦ需要对每个采样点进行状态方程运算，其
运算量取决于采样点的个数．仿真试验中采用经典的对称采样策略时，ＵＫＦ计算预测值所需运算量为ＥＫＦ
的（２ｎ＋１）倍，ｎ为状态向量维数．因此要应用于测绘卫星在轨实时姿态处理方面，优化ＵＫＦ算法处理速度，
或者提高测绘卫星在轨处理能力是非常必要的．

４　结论

恒星相机和陀螺组合模式是具有良好发展前景的卫星系统姿态确定模式．本文利用高精度的恒星相机
数据和高更新频率的陀螺数据，设计了基于误差四元数的 ＵＫＦ组合定姿算法，并与ＥＫＦ算法进行了实验
比较．实验表明，该方法能够获取高质量的姿态数据、提高姿态确定精度，三轴精度较ＥＫＦ方法可提高约

１０％至２０％，对下一代测绘卫星的高精度定位具有重要的支撑作用．
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