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复杂卫星抖动下的星敏感器姿态测量数据处理技术 
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摘  要：由于复杂卫星在轨运行中不可避免地存在着抖动振动，从而导致星敏感器数据不稳和精度降低，这给低信

噪比条件下的敏感器姿态测量数据处理带来了很大困难。该文针对复杂卫星抖动情况下数据的处理进行了讨论，分

析了星敏感器测量原理及各类误差源产生机理，并在此基础上，重点研究了抖动条件下的星敏感器姿态测量数据处

理技术，结合抖动幅频特性，通过寻找用于处理抖动引起误差的幅频分界点，分析了抖动对星敏感器姿态测量精度

的影响，并结合卫星姿态确定过程，给出了抖动情况下星敏感器姿态测量数据的处理方法，可有效地提高星敏感器

数据处理精度，使不经稳态控制就可对抖动测量数据进行处理成为可能，大大降低了系统的设计成本，缩短了设计

周期。 
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Star Sensor Attitude Measuring Data Processing Technique  
in Condition of Complex Satellite Dithering 
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Abstract: Because dithering and vibrating exist inevitably while complex satellite running, this will lead to 

nonsteady and lower precision for star-sensor measurement data and difficult in data processing at low SNR. 

Therefore, in this paper, the data processing method in the condition of complex satellite dithering is discussed. 

Firstly, the measure principle and error mechanism of star sensor in satellite attitude determination are analyzed, 

and then on the basis of these analysis, the attitude measurement data processing technique in condition of satellite 

dithering is researched detailedly. Combined with the amplitude and frequency character of dithering signal, the 

influence of dithering to the measurement precision of star sensor is analyzed by using of searching the boundary 

point of amplitude and frequency for treating dithering error. In addition, integrating with the process of satellite 

attitude determination, the measurement data processing method of star sensor in the dithering condition is 

presented, which can effectively enhance the data precision for star sensor observation and make it possible to 

utilize dithering measurement data without steady state control. The method has the advantages of decreasing 

design cost and shortening design period.  
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Data process 

1  引言  

星敏感器由于其测量精度高，且可以完备的输

出卫星姿态角信息的特点，成为高精度卫星姿态测

量的有效手段[1,2]。然而由于复杂卫星上的振动源或

抖动源(如飞轮转动)等位于星敏感器附近时，很容
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易引发星敏感器的数据不稳，从而带来测量误差，

这就严重降低姿态测量数据的精度和稳定性[3]。目

前，在国内外抖动信息处理方案中，为了克服卫星

平台或有效载荷不稳定给敏感器信息处理带来的困

难，常设置若干个分布式测量敏感器[4]，用于测量抖

动或者振动信号，并分析星体或有效载荷对卫星姿

态测量精度和稳定度的影响，为抖动或振动抑制提

供反馈测量信号。显然，要实现抖动振动的分布式

测量处理，首先要求分析星上抖动信号的测量敏感
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器机理以及测量信号的处理方法，同时还需要考虑

分布式测量敏感器的优化分布配置和布局方法，此

外，在抖动振动信号的测量也不可避免产生其他误

差[5]，因此这种方法不仅增加了系统设计的成本和工

程实现的难度，而且也不利于姿态测量数据精度的

提高。然而，抖动振动引起的星敏感器姿态测量误

差最终体现在星敏感器姿态测量数据中，通过对姿

态测量数据的特征分析及相应的误差建模，可有效

扣除和估计抖动振动等引起的误差，进而提高姿态

测量数据的精度。当然抖动振动源引发的误差对姿

态测量的传播关系非常复杂，目前的研究甚少，主

要工作都将其视为高斯噪声处理[5]，不符合复杂卫星

实际在轨运行规律，不满足高精度星敏感器姿态测

量要求。为此，本文针对这个问题进行了深入的分

析和论证，在高精度姿态测量和确定指标要求下，

首次将复杂卫星的抖动振动影响列为星敏感器测量

误差的主要因素，在星敏感器测量原理及各类误差

源产生机理分析的基础上，提出了复杂卫星抖动条

件下星敏感器姿态测量数据的处理方案，使得不经

稳态控制就可对抖动测量数据进行处理成为可能，

且数据处理精度和姿态确定精度均得到了提高。因

此，这种方法不仅降低了系统的设计成本，缩短了

设计周期，而且有更高的精度。 

2  星敏感器测量原理及主要误差源分析 

2.1 星敏感器测量原理 
首先建立CCD星敏感器的测量坐标系Oxyz ，x

轴垂直于光轴并与 CCD 行扫描的方向一致，z 轴沿

光轴方向，y 轴由右手正交系得出。采用星敏感器

星光方向矢量测量，其测量模型可由下式描述： 
T( )B SB S BO OI I= =V C V C C V        (1) 

其中 BV 为恒星星光矢量在卫星本体坐标系下的坐

标， SBC 为卫星本体系相对于星敏感器测量坐标系

的转换矩阵， SV 为星光矢量在星敏感器测量坐标系

下的坐标， BOC 为卫星轨道系到卫星本体系的转换

矩阵， OIC 为地心赤道惯性系到卫星轨道系的转换

矩阵， IV 为恒星星光矢量在地心赤道惯性坐标系中

的坐标，可以由导航星表给出的恒星的赤经和赤纬

( , )α δ 确定。通过多矢量定姿方法求解卫星姿态[6]，

即由某个时刻星敏感器给出的 ( 2)N N ≥ 个不共线

的恒星方向矢量的测量值确定卫星三轴姿态的问

题，可以一般的描述为求解正交矩阵A，使得下面

的代价函数最小： 

2

1

1
( ) | |

2

N

i Bi Ii
i

L a
=

= −∑A V AV        (2) 

式中 ia 为加权系数。通过上式求解最优正交矩阵

optA ，即为卫星惯性姿态矩阵 BI BO OI=C C C 的最优

估计值。 
2.2 测量误差源分析 

上面给出的推导是理想情况下的，实际上，星

敏感器输出的测量值与实际真值之间是有误差的。

利用星敏感器确定卫星三轴姿态的主要误差源有： 
(1)星敏感器内部测量误差，其中随机测量误差

主要取决于 CCD 阵列的暗电流，系统测量误差有

光学系统的畸变，CCD 像素几何位置的不均匀性

等，其主要体现在测量输出值 SV 上，使得实际值为

S S+ΔV V ，其中， SΔV 为星敏感器内部测量误差，

其具体形式由星敏感器的研制机理和方法决定[7]，一

般最终可由常值误差矢量和随机误差矢量之和来表

示。 
(2)安装或形变误差，此为系统误差，即使星敏

感器本身有较高的测量精度(标定后 1 角秒)，但其

安装误差则相对大的多(约 1 角分)，因而该部分误

差对于姿态确定的精度有较大的影响。其体现在安

装矩阵上，如令星敏感器安装的标称位置相对于卫

星本体系的转换矩阵为 SBC ，当某一方向出现安装

偏差角或形变角 sΔ 时，由偏差状态到标称状态的坐

标变换矩阵为 

cos( ) sin( ) 0

sin( ) cos( ) 0

0 0 1

s

s s

s sΔ

⎛ ⎞Δ Δ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟= − Δ Δ⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜⎝ ⎠

C         (3) 

则相应的带有误差的安装矩阵则为 

T T

cos( ) sin( ) 0

sin( ) cos( ) 0

0 0 1

b SB s SB

s s

s sΔ Δ

⎛ ⎞Δ Δ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟= = − Δ Δ⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜⎝ ⎠

C C C C   (4) 

(3)轨道参数误差，由星敏感器的测量数据可以

确定卫星的惯性姿态，但如果将其转换为对地姿态

则要引入轨道参数，因而轨道参数的误差会引起卫

星对地姿态的误差。由星敏感器在惯性坐标系下的

矢量和星敏感器在轨道坐标系下的矢量之间的转换

关系，可知星敏感器矢量在轨道坐标系下的坐标 OV
为 

cos sin 0

sin cos 0

0 0 1

cos sin 0 cos cos1 0 0

     0 cos sin sin cos 0 cos sin

0 sin cos 0 0 1 sin

O OI I

u u

u u

i i

i i

Ω Ω δ α

Ω Ω δ α

δ

⎛ ⎞⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟= = −⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜⎝ ⎠
⎛ ⎞⎛ ⎞⎛ ⎞ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⋅ − ⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟ ⎟⎜⎟ ⎟⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎜ ⎜ ⎟⎟ ⎟− ⎜⎜ ⎜⎟ ⎟⎜ ⎜ ⎜⎝ ⎠⎝ ⎠⎝ ⎠

V C V

⎟

     (5) 
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其中，在给定时刻下，u 为卫星幅角，Ω 为升交点

赤经， i 为轨道倾角。 
若卫星轨道存在误差，则式(5)变为 

( )

cos( ) sin( ) 0

   sin( ) cos( ) 0

0 0 1

1 0 0

      0 cos( ) sin( )

0 sin( ) cos( )

cos( ) sin( ) 0

      sin( ) cos(

O OI OI I

u u u u

u u u u

i i i i

i i i i

Ω Ω Ω Ω

Ω Ω

= +Δ

⎛ ⎞+Δ +Δ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟= − +Δ +Δ⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜⎝ ⎠
⎛ ⎞⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⋅ +Δ +Δ⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ − +Δ +Δ ⎟⎜⎝ ⎠

+Δ +Δ

⋅ − +Δ

V C C V

cos cos

) 0 cos sin

0 0 1 sin

δ α

Ω Ω δ α

δ

⎛ ⎞⎛ ⎞ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟+Δ ⎜⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟ ⎟⎜⎟⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟⎟⎜⎜ ⎟ ⎟⎜ ⎜⎝ ⎠⎝ ⎠

 

(6) 

(4)卫星抖动振动源引发的误差：复杂卫星在轨

运行时不可避免存在抖动振动，当振动源或抖动源

(如飞轮转动)位于星敏感器附近时，很容易引发星

敏感器的数据不稳，从而带来测量误差。抖动现象

是周期性的，简单的情况，如果振源(动量轮)使得

星敏感器安装位置在平面内发生振动时，且振动形

式符合如下正弦规律 
sin(2 )A ftχ π ϕ= +            (7) 

其中，A 为抖动的最大幅度， f 为安装点处的振动

频率，ϕ为抖动的初相位，且该误差体现在安装矩

阵式(3)中的 sΔ 处，即相应的带有此误差的安装矩

阵则为 

T T

cos( ) sin( ) 0

= = sin( ) cos( ) 0

0 0 1

b SB s SB

s s

s s

χ χ

χ χΔ Δ

⎛ ⎞Δ + Δ + ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟− Δ + Δ +⎜ ⎟⎜ ⎟⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜⎝ ⎠

C C C C  

               (8) 

同理，当振源使得星敏感器测量坐标系内的 3
个安装轴均发生变换，此时由抖动引起的干扰转换

矩阵 sΔC 需要 3 个矩阵的乘积，即 
( )() ( )xs y zθ ϕ ψΔ Δ Δ= ΔC A AA        (9) 

其中 T[ , , ]ψ ϕ θΔ = Δ Δ ΔΘ 为抖动振动源引发的矩阵

偏差。在小角度近似的情况下 

1

1

1

s

ψ θ

ψ ϕ

θ ϕ
Δ

⎡ ⎤Δ −Δ⎢ ⎥
⎢ ⎥

= −Δ Δ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥Δ −Δ⎢ ⎥⎣ ⎦

C         (10) 

根据以上分析，可以将星体受到的振动和抖动

而引发的各项干扰分解到相应的干扰转换矩阵中，

可由相应的矩阵形式表示。 
通过对星敏感器测量原理和各类误差源的分

析，可以得到星敏感器的测量模型： 
T( ) ( ) ( ) ,

                    1,2, ,

SB s Si Si BO OI OI Ii

i N

Δ +Δ = +Δ

=

C C V V C C C V

(11) 

3  抖动情况下星敏感器测量数据处理方案 

由于复杂卫星在轨运行中不可避免地存在着抖

动振动，影响坐标矩阵间的转换，那么在进行星敏

感器测量数据输出时，送给控制器的姿态必须经过

偏差补偿，即补偿掉抖动振动偏差指向在三轴分量

与理论指向在三轴分量偏差量。由上面的分析可知，

抖动振动等误差信息主要是体现在星敏感器测量方

程中，其在一定程度上影响了测量数据的精度。对

这些信息的利用，其目的在于这些信息(以误差矩阵

形式表示，乘性噪声)的扣除和估计，进而提高姿态

测量数据的精度。 
对于如上的测量模型中的抖动振动源引发的误

差，由于其主要体现在 sΔC 上，该误差量可以通过

振动和抖动传播机理分析在安装星敏感器位置处的

偏移量大小，并通过试验仿真设计出其偏移界限，

分析对定姿精度的影响。这样，将此误差代入 sΔC 中

则能给出由振动和抖动带来的部分测量误差。特别

地，对于形如式(7)的抖动形式，由试验仿真设计出

安装点处的振动频率 f 后，通过寻找用于处理抖动

振动引起误差方法的频率分界点 thresholdf ，进而将抖

动引起的星敏感器测量误差做如下处理。 

threshold

threshold

ˆGauss noise ,

ˆSystem noise ,

S

s

f f

f f
χε

Δ

⎧⎪ ∈ Δ ≥⎪⎪= ⎨⎪ ∈ <⎪⎪⎩

V

C
  (12) 

其中 χε 为由抖动引起的星敏感器测量误差， SΔV 为

星敏感器内部测量误差， sΔC 为星敏感器外部安装

误差。即，超过频率分界点 thresholdf 的抖动形式定义

为高频抖动，其引起的误差归结为星敏感器内部测

量误差，而低于频率分界点 thresholdf 的定义为低频抖

动，其引起的误差与基准偏差、安装误差共同归结

成星敏感器的广义安装误差中，进行统一处理。 
另一方面，由抖动振动等引起的安装矩阵误差

为一个时变过程，此时对于建模后的抖动振动误差

模型的参数估计，可以结合姿态确定过程来完成，

而相应的待估的参数不仅包括卫星的姿态参数，同

时也包括了一些抖动振动源引发的误差模型参数，

即状态变量 T( , , , , )ψ ϕ θ= Δ Δ ΔX pΘ ，其中Θ为姿

态参数， T[ , , ]ψ ϕ θΔ = Δ Δ ΔΘ 为误差模型参数，p为
其他待估参数，如观测系统噪声等。则可以选择不

同的滤波算法来得到卫星姿态参数和各类误差模型
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参数的估计，下面选用工程上常用的 EKF 滤波算法

给出抖动振动引起误差的处理方案。 
3.1 利用 EKF 滤波进行抖动误差求解 

基于在定姿系统模型误差特性分析中建立的抖

动振动源引起的星敏感器测量误差模型(安装矩阵

误差)，设计状态方程，不妨假设安装矩阵误差的稳

态性(对于非稳态形式，则需要设计出安装误差模型

参数所满足的相应的微分方程)，则安装误差模型参

数 T[ , , ]ψ ϕ θΔ = Δ Δ ΔΘ 的状态方程为 
( ) ( ) ( ) 0t t tϕ θ ψΔ = Δ = Δ =        (13) 

针对 EKF 方法，进行滤波处理，得到卫星姿态

参数和安装误差模型参数的估计，首先需要建立滤

波系统的状态方程和测量方程。 
以四元素作为姿态参数，建立关于误差四元素

的状态方程。记卫星本体相对惯性系的姿态四元素

为 T
1 2 3 4[ , , , ]q q q q=q ， 4q 是标量部分，q表示矢量部

分，与q 相对应的姿态矩阵为 ( )A q ， ,q q 的估计值

分别记为 ,q q 。记卫星本体相对于惯性系的角速度
T[ , , ]x y zω ω ω=ω ，则姿态运动方程为 

d 1
( ) ( ) ( )

d 2
t t

t
ω=q qΩ           (14) 

式中 

[ ]

T( )
0

⎡ ⎤
⎢ ⎥= ⎢ ⎥−⎢ ⎥⎣

− ×

⎦

ω ω
Ω ω

ω
， [ ]

0

0

0

z y

z x

y x

ω ω

ω ω

ω ω

⎡ ⎤−⎢ ⎥
⎢ ⎥

× = −⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥−⎢ ⎥⎣ ⎦

ω  

陀螺作为定姿基准，测量卫星角速度ω，其测

量输出为 

g g= + + +d bω ω η           (15) 

式中d 为陀螺漂移中的指数相关部分；b为陀螺常

值漂移部分； gη 为陀螺的测量噪声。 
陀螺漂移d ，b本身也不是静止量，分别满足

如下两种假设模型[8]： 
d
d
d
d

d

b

t

t

τ
⎫⎪⎪= − + ⎪⎪⎪⎬⎪⎪= ⎪⎪⎪⎭

d D d

b

η

η
           (16) 

其中 τD 是由相关时间常数 ( , , )i i x y zτ = 构成的对角

阵， dη 和 bη 分别为陀螺漂移斜率噪声。定义卫星姿

态参数估计误差和陀螺漂移估计误差
1

δ
−

=q q  
⊗q (等价于 ( ) ( ) ( )δ=A q A q A q )，Δ = −d d d，Δb  
= −b b。 

取滤波状态变量为 ( , , , , ,δ ψ ϕ= Δ Δ Δ ΔX q d b  
T)θΔ ，由式(13)，式(14)和式(16)可知滤波器状态

方程为(忽略高阶小量) 
( ) ( ) ( ) ( )t t t t= +X F X W          (17) 

其中 
[ ] 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3

0.5 0.5 0

0 0 0
( ) ,

0 0 0 0

0 0 0 0

0.5

     ( )

g

d

b

s

t

t

τ

× × ×

× × ×

× × × ×

× × × ×

⎡ ⎤− × − −
⎢ ⎥
⎢ ⎥−⎢ ⎥

= ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦

−⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥= ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

I I

D
F

n
n

W n
n

ω

 (18) 

其中 sn 为抖动引起的安装矩阵误差的噪声参数。 
类似于式(11)的星敏感器测量模型，带有抖动

振动引发的安装误差的星敏感器测量方程为 

( )

[ ] ( )

( ) [ ] ( )

( ) ( )[ ]

T

T

T

3 3

TT

T T

( , ) ( )

(

2

2

A A e 2

)

ˆ

A

Iz w bs z

w bs z

w bs z

w bs z w bs z

w bs z w bs z

h t

×

Δ

Δ ×

Δ ×

Δ

= = +

⎡ ⎤= +⎣ ⎦

⎡ ⎤⎡ ⎤= − +⎢ ⎥⎣ ⎦⎣ ⎦
⎡ ⎤= − +⎣ ⎦

+ ×= +

l X A q A A e

A A A e

I A A e

A A e A

q A q

q A q

A q q A A e

A A e

q

A q q q

ε

ε

ε

ε

ε

 

(19) 

其中易知 Izl 为星光矢量在惯性系中的坐标，
T( ) IBC=A q 为惯性系到星体系的姿态矩阵， w =A  

1

1

1

s

ψ θ

ψ ϕ

θ ϕ
Δ

⎡ ⎤Δ −Δ⎢ ⎥
⎢ ⎥

= −Δ Δ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥Δ −Δ⎢ ⎥⎣ ⎦

C 为由抖动引起的安装矩 

阵误差， bs BSC=A 为星体系到测量系的转移矩阵，

ze 为星敏感器的光轴在测量系中的坐标， ε为测量

随机噪声。对式(19)进行离散化，可得到观测矩阵

为 

( )

( )[ ] ( )[ ][ ]

/ 1( )

T
1 3 6

T T
1 1     

( ( ), )

( )

    2  

2 

 

 

k kk

k k
k

k t

w bs z

bs z bs z

h t t

t
−=

××

∂
=

∂

⎡ ⎡ ⎤= −⎢ ⎢ ⎥⎣ ⎦⎣
⎤+× Δ × ×⎥⎦

X X

A q

A q A q

X
H

X

A A e

A e A eq

0

(20) 

由式(17)的状态方程和式(19)的观测方程，进行

滤波估计，即可得到姿态参数q ，陀螺漂移参数 ,d b
和抖动引起的安装误差模型参数ΔΘ。 
3.2 算法流程分析 

基于星敏感器/陀螺的测量模型及状态模型，应

用Kalman滤波估计算法确定卫星姿态及由抖动振

动源引起的星敏感器测量误差模型参数(安装矩阵

误差)，其实现过程如下： 
步骤1  时间更新  设“∧ ”表示估计值。当星敏

感器没有测量输出时，在 1kt − 时刻可通过对系统状
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态方程式(13)，式(14)和式(16)进行一步积分，分别

得到星敏感器测量误差模型参数、卫星姿态四元数、

陀螺偏移的预报值 / 1 / 1 / 1[ , ,k k k k k kψ ϕ− − −Δ = Δ ΔΘ  
T

/ 1 ]k kθ −Δ ， / 1( )k k−q ， / 1k k−d 和 / 1k k−b ，此外，误差

协方差阵 { }TE= Δ ΔP X X 的预报计算为： / 1k k−P  
T

, 1 1 , 1 1k k k k k k− − − −= +P QΦ Φ ，其中 1k−Q 为过程噪声阵，

, 1k k−Φ 为状态转移矩阵，形式如下： , 1k k− = +IΦ  
2 2( 1) ( 1) /2t t t t− ⋅Δ + − ΔF F 。 

步骤2  量测更新  在 kt 时刻，由星敏感器给出

测量值，计算观测矩阵 kH ，进而给出滤波增益：
T T 1

/ 1 / 1( )k k k k k k k k k
−

− −= +K P H H P H R ，其中 kR 为观

测噪声阵。 
此时状态变量的更新值为： / 1 (k k k k Iz−= +X X K l  

/ 1 1( , ))k k kh t− −− X 。 
同时误差协方差阵的更新计算为： (k = −P I  

T T
/ / 1 /) ( )k k k k k k k k k k k− − +K H P I K H K R K 。 

步骤3  状态修正  由于给出的状态更新值为 
TT TT

, ,k k kk ψ ϕ θ⎡ ⎤= Δ Δ Δ Δ Δ Δ⎢ ⎥⎣ ⎦
X q d b 后，采用常 

规方法来修正陀螺的相关漂移与常值漂移及姿态四

元数： / 1( ) ( ) ( )k k k k−= ⊗ Δq q q ， / 1k k k k−= +Δd d d ，

/ 1k k k k−= +Δb b b 。 
其中考虑四元数模为1的约束条件，有： ( )kΔq  

T
1

k

k k

⎡ ⎤Δ⎢ ⎥
⎢ ⎥=
⎢ ⎥−Δ Δ⎢ ⎥⎣ ⎦

q

q q
。 

4  仿真计算及结果分析 

4.1 星敏感器观测数据仿真 
以星光方向矢量测量模型为例，仿真给出了带

有误差的星敏感器的测量数据。星敏感器测量时刻

的星图根据卫星的惯性姿态，SAO 星表及星敏感器

模型仿真产生。 
假设星敏感器的光轴 z_s1 和 z_s2 在本体坐标

系中的坐标分别为： _ 1 [cos 32 ,0, sin 32 ]L bz = ，

_ 2 [ cos 32 ,0, sin 32 ]L bz = − − 。 
根据测量误差源的分析，加入如下各类误差： 
(1)星敏感器内部测量误差 SΔV 包括 12vk ''σ =

的随机误差和 2vkS ′′= 的常值系统误差(均为加性噪

声)； 
(2)抖动振动引起的误差 T[ , , ]ψ ϕ θΔ = Δ Δ ΔΘ 作

为常值考虑，为： T[3 , 3 , 3 ]'' '' ''− ； 
(3)卫星轨道参数为：地球赤道半径 6.378eR =  

610  m× ，卫星轨道长半轴 60.6452 10  mea R= + × ，

轨道倾角 =97.938i ，升交点赤经 77Ω = ，近心点

角距 50ω = ，初始时刻真近心点角距 10f = ，轨

道角速度 3 /o aω μ= 。 

在无任何误差情况下的星敏感器观测矢量如下

图 1 所示，而在有上述误差影响情况下的星敏感器

观测矢量如图 2 所示。 

4.2 对抖动振动误差影响的仿真验证 
为验证本文关于复杂卫星抖动下的星敏感器姿

态测量数据对定姿结果的影响，此处采用 EKF 滤波

方法进行数学仿真。仿真中，陀螺的精度为：测量

噪声均方差 0.0 /5 hgσ = ，陀螺相关漂移白噪声

0. /1 hdσ = ，相关漂移初始值为 (0) [0.1 0.1 =d  
T0.1] /h ，时间相关常数 1 hx y zτ τ τ= = = 。陀螺

常值漂移 T[1 1 /h1]= −b ，常值漂移白噪声均方差

0.0 /3 hbσ = ；滤波时长为 3500 s ，敏感器采样频率

为 4 Hz。利用 4.1 节的星敏感器仿真观测数据，滤

波过程中不进行抖动误差求解，则对应的卫星姿态

估计误差如图 3-图 4 及表 1 所示，而利用 3.1 节和

3.2 节的 EKF 滤波进行抖动误差求解，所得到的定

姿结果如表 2 所示。 

从表 2 可以看出，经过抖动误差矫正后，姿态

估计的偏差已经基本消除，且定姿精度有所提高。 

5  结论 

在复杂卫星的姿态确定系统中，由于卫星上的 

 

图 1 星敏感器理想测量矢量(无误差) 
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图 2 星敏感器仿真测量矢量(带误差) 

 

图 3 存在抖动误差影响下的姿态角估计误差曲线          图 4 存在抖动误差影响下的四元数估计误差曲线 

表 1 存在抖动误差影响下的定姿结果 

姿态角估计误差  

滚动轴 ( )''  俯仰轴 ( )''  偏航轴 ( )''  

最大值  15.60 14.68 13.72 

最小值 -11.52 .-12.36 ….-11.48 

均 值   2.85 -3.13 ..3.22 

精 度  10.00  8.70 ..9.84 

表 2 抖动误差求解后的定姿结果 

姿态角估计误差 
 

滚动轴 ( )''  俯仰轴 ( )''  偏航轴 ( )''  

最大值 13.32 13.47 13.48 

最小值 ….-10.17 ….-10.95 ….-12.18 

均 值 .0.26 -0.18 0.20 

精 度 .7.45 ..8.10 6.57 

 

振动源或抖动源的存在，很容易引发星敏感器的数

据不稳，从而带来测量误差，影响姿态确定精度。

本文在高精度姿态确定指标要求下，系统分析了星

敏感器测量误差源，并将星上的抖动振动影响列为

星敏感器测量误差的主要因素，结合抖动幅频特性，

研究了复杂卫星抖动下的星敏感器姿态测量数据处

理技术，得出结论如下：超过频率界限的定义为高

频抖动，其引起的误差归结为星敏感器内部测量误

差；低于频率界限的定义为次低频抖动，其引起的

误差与基准偏差、安装误差共同归结成星敏感器的

广义安装误差中，进行统一处理；最后在抖动引起

的星敏感器测量误差建模的基础上，结合卫星姿态

确定过程，利用 EKF 滤波算法进行抖动误差求解，

给出了相应的算法流程。仿真结果表明，经过抖动

误差矫正后，姿态估计的偏差基本消除，且定姿精

度有所提高。 
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