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面向三轴气浮台的室内星敏感器定姿方法

肖　 岩，叶　 东，孙兆伟

（哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 为解决三轴气浮台垂直于地面转轴转角（偏航轴转角）难以精确测量的问题，提出了使用室内星敏感器进行三轴姿

态角测量的方法．考虑到室内星敏感器与在轨星敏感器工作环境的区别，基于在轨星敏感器姿态测量方法对室内星敏感器姿

态测量方法进行了研究与改进．在建立室内星敏感器姿态测量模型的基础上，采用迭代算法寻优得到三轴台高精度的三轴姿

态．针对迭代算法对初始值要求较为严格的情况，采用粒子群优化算法寻优得到初始姿态矩阵．数学仿真结果验证了室内星敏

感器测姿方法能够在快速测量 ３ 个转轴转角的基础上，提高偏航轴转角的精度．
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　 　 使用气浮台来进行飞行器的地面仿真始于 ２１ 世

纪 ５０ 年代，当时美国和苏联开始了包括人造卫星、载
人航天和月球探测等一系列项目在内的太空竞赛［１］ ．
气浮平台转动或者平移时极小的摩擦特性可以高度

模拟太空中的微重力环境，这种仿真模式的最大优势

在于可以大幅度降低太空科学任务的风险．进入 ２１
世纪中国的航天任务逐渐增多，为保证每次任务的可

靠性，使用气浮台进行地面仿真已成为一种必不可少

的仿真手段．现代化的三轴气浮台可以仿真卫星多项

在轨功能，如在轨实时数据传输，在轨姿态确定和在

轨姿态控制等．姿态确定利用星上的敏感器测量得到

的信息，经过适当的处理，求得固联于卫星本体的体

坐标系关于空间某惯性参考系的姿态，是多项在轨任

务实施的前提．基于三轴气浮台的姿态半物理仿真不

仅使得科研人员可以近距离观察研究飞行器姿态机

动的动力学和控制问题，而且由于半物理仿真使得一

些在轨任务以硬件的物理方式参与了仿真过程，使得

试验结果更加完善、真实可信．
当前的气浮台姿态敏感系统主要包括惯性测量

单元、三轴微机电陀螺仪和双轴倾角仪，例如文献

［２］提出的采用“ＭＥＭＳ 陀螺＋倾角传感器”的方法，
并且以此为中心建立了三轴气浮台姿态确定系统；
北京控制工程研究所提出的采用“机械陀螺＋加速

度计＋倾角传感器”的方案．由于偏航角的变化并不

能引起静态重力加速度的变化，所以不能由精度更

高的倾角仪去测量，一般只能由精度较低的磁强计

去测量，由于磁强计较倾角传感器精度差很多，所以



现有的姿态测量系统不能提供足够精确的偏航轴姿

态角以及角速度，新的测量方法亟待开发．针对这一

问题，佐治亚理工大学和美国海军研究学院［３－４］ 提

出了使用磁强计、太阳敏感器和速率陀螺来测量气

浮台姿态的方法，但这一方案尚有不足之处：磁强计

很容易受到其他干扰源的干扰，例如电脑、手机、空
调电路和其他一些设备中的永磁体等；对于太阳敏

感器来说，不方便之处是需要建立一个相应的太阳

模拟器来模拟太阳；倾角仪只能测出关于水平面偏

转的两轴倾角，速率陀螺仪可以测出三轴的角速度

信息，但是高精度的速率陀螺仪和倾角仪较为昂

贵［５］ ．本文考虑到目前国内外卫星上普遍使用星敏

感器或“星敏感器＋惯性原件（陀螺）”的组合来进行

卫星在轨姿态的确定这一情况，针对该问题提出了

一种能在实验室条件下使用室内星敏感器精确测量

三轴气浮台姿态的方法．室内星敏感器主要组成部

件为 ＣＣＤ 相机和微处理器，这两个组成部件价格便

宜，工作原理简单，而且星敏感器姿态测量精度远远

高于陀螺、倾角仪和磁强计［６］ ．使用星敏感器进行三

轴台的姿态测量不仅可以使姿态半物理仿真更接近

在轨卫星的姿态测量过程，而且还可以充分利用星

敏感器姿态测量的优势［７］ ．在研究过程中发现，由于

实验室环境与真实太空环境的差异，室内星敏感器

无法用角度这一重要特征来进行星图识别，目前国

内外还没有专门针对这一问题的研究．
本文针对上述问题，提出了结合迭代算法与粒

子群寻优算法的室内星敏感器姿态测量方法，首先，
建立基于室内星敏感器的三轴转台的姿态测量模

型；其次，给出姿态测量迭代算法，进行星点识别中

的角度对比；然后，引入粒子群优化算法进行初始姿

态寻优估计；最后，进行数值仿真，验证姿态测量方

法的有效性．

１　 室内星敏感器姿态测量

室内星敏感器主要由 ＣＣＤ 相机和微处理器组

成，其工作原理与星敏感器相似，主要步骤如下［８］ ．
Ｓｔｅｐ １　 星图拍摄．首先由 ＣＣＤ 相机对悬挂于

实验室顶部的液晶显示器 （模拟星空） 进行星图

拍摄．
Ｓｔｅｐ ２　 星点提取．星点提取主要是从星图照片

中得到星点在像平面的位置坐标，进而得到星点在

星敏感器坐标系中的位置矢量．
Ｓｔｅｐ ３　 星图识别．星图识别是识别拍摄星图中

的星点在参考坐标系中对应的恒星，进而可以获得

该星点在参考坐标系中的位置矢量，此过程需要导

航星表，导航星表主要是星点在参考坐标系中的位

置信息［９］ ．主要方法有角度识别法和三角形识别法

等［１０］ ．
Ｓｔｅｐ ４　 姿态计算．姿态计算是综合星点在星敏

感器坐标系和参考坐标系中的位置信息来得到飞行

器关于参考坐标系的姿态．主要方法有最小二乘法、
四元数估计法、ＴＲＩＡＤ 等［１０］ ．

实验室仿真使用 ＬＥＤ 屏来模拟星空，ＬＥＤ 屏上

星点的位置由 ＭＡＴＬＡＢ 随机生成，本文直接使用

ＭＡＴＬＡＢ 产生的随机坐标矩阵来表示星点在 ＬＥＤ
屏上的位置信息．ＣＣＤ 相机固定置于三轴转台顶部，
三轴转台的转动即是在轨飞行器的姿态机动．导航

星表信息是三轴转台姿态角为 ０°时，由 ＣＣＤ 相机拍

摄的星图信息建立．
为后续建立测量模型的需要，建立室内星敏感

器姿态测量数学模型．首先建立描述姿态关系的坐

标系，如图 １ 所示．设 Ｉ 是原点位于转台中心的参考

惯性系， Ｉ′是 Ｉ 坐标系的原点从转台中心转移到

ＣＣＤ 相机中心后的转移参考坐标系，其中 Ｉ 为静坐

标系， Ｉ′为动坐标系．Ｂ 坐标系是固联在 ＣＣＤ 相机上

的体坐标系，Ｂ′坐标系是原点位于转台中心，３ 个坐

标轴始终与 Ｂ 坐标系保持相同的转移相机体坐标

系，两个坐标系均随三轴转台旋转，是动坐标系．当
三轴转台姿态角为 ０°时，Ｂ′坐标系与 Ｉ 坐标系重合，
转移向量 Ｒ０ 从转台中心指向 ＣＣＤ 相机，且固联于

转台体坐标系．ｈ 为 ＬＥＤ 屏到转台中心的距离，ｈ１ 为

ＬＥＤ 屏到 ＣＣＤ 相机的距离．
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图 １　 室内星敏感器姿态测量模型

Ｆｉｇ．１　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｄｏｏｒ ｓｔａｒ ｔｒａｃｋｅｒ
　 　 三轴转台的姿态用 Ｂ′坐标系与 Ｉ 坐标系之间的

转换矩阵来表示．本文使用 ＴＲＩＡＤ 方法确定三轴转

台的姿态［１１］ ．假设被正确识别的两颗恒星为 Ｓ１ 和

Ｓ２，其在卫星体坐标系中的星矢量为 ｂ１ 和 ｂ２，在参

考坐标系中对应的星矢量为 ｒ１ 和 ｒ２ ．图 ２ 中 Ｓ 坐标

系为原点处于投影中心的像空间坐标系，即固联在
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ＣＣＤ 相机上的 Ｂ 坐标系，Ｓ０ 坐标系为表示 ＣＣＤ 靶

面的焦平面坐标系．根据焦面星图中的星点坐标计

算单位星矢量 ｂ１ 和 ｂ２ 的方法如下：
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／ － Ｘｃ( ) ２ ＋ － Ｙｃ( ) ２ ＋ － ｆ( ) ２ ．

式中：Ｘｃ、Ｙｃ 分别为星点在焦面星图中的坐标；ｆ 为
相机焦距．参考坐标系中的星矢量 ｒ１ 和 ｒ２ 可以通过

导航星表得到．
Ａ 为方向矩阵，满足矩阵运算：

Ａｒ１ ＝ ｂ１，Ａｒ２ ＝ ｂ２ ．
令

ｔ１ ＝ ｒ１，ｔ２ ＝ ｒ１ × ｒ２( ) ／ ｒ１ × ｒ２ ，
ｔ３ ＝ ｔ１ × ｔ２( ) ／ ｔ１ × ｔ２ ，

ｓ１ ＝ ｂ１，ｓ２ ＝ （ｂ１ × ｂ２） ／ ｂ１ × ｂ２ ，
ｓ３ ＝ （ｓ１ × ｓ２） ／ ｓ１ × ｓ２ ，

所以有

Ａｔｉ ＝ ｓｉ，（ ｉ ＝ １，２，３） ．

Ａ ＝ ∑
３

ｉ ＝ １
ｓｉ ｔＴｉ ．

　 　 建立参考矩阵与观测矩阵：
Ｍｒｅｆ ＝ ［ ｔ１︙ｔ２︙ｔ３］，Ｍｏｂｓ ＝ ［ｓ１︙ｓ２︙ｓ３］ ．

那么方向余弦矩阵可求得：
Ａ ＝ ＭｏｂｓＭＴ

ｒｅｆ，
Ａ ＝ ｔ１·ｓＴ１ ＋ ｔ２·ｓＴ２ ＋ ｔ３·ｓＴ３ ．
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图 ２　 ＣＣＤ 相机测量模型

Ｆｉｇ．２　 Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ＣＣＤ

　 　 星敏感器的姿态测量精度很高，但是室内星敏

感器不能直接使用星敏感器的姿态测量方法，因为

室内星敏感器的 ＣＣＤ 相机不能置于三轴转台中心，
所以室内星敏感器体坐标系对于惯性参考坐标系

（原点固定在三轴转台中心）不仅有旋转，还有平移．
在轨任务中，由于星体距地球和飞行器很远，ＣＣＤ
相机与飞行器本体之间的平移带来的影响可以忽

略．在实验室中，ＬＥＤ 屏距离 ＣＣＤ 相机只有 ２ ｍ 左

右，坐标系之间的平移不能忽略．当转台转动时，
ＣＣＤ 相机视场中星点的相对位置会发生变形，在用

角度识别法进行星图识别时，由图 １ 可知，观测星矢

量 ｂ１ 和 ｂ２ 之间的夹角与参考星矢量 ｒ１ 和 ｒ２ 之间

的夹角并不相等，而是与三轴转台的姿态相耦合．所
以在星图识别的过程中把 ｂ１ 和 ｂ２ 之间的夹角当作

ｒ１ 和 ｒ２ 之间的夹角，和星库中的夹角数据进行比

较，识别所选定的星点，会产生很大误差．
除了角度识别算法，其他几种常用的星图识别

算法如面三角识别算法［１２］ 和球面三角识别算法［１３］

均要用到星矢量之间的夹角这一特征信息，所以这

一问题使得许多星图识别算法不能正常使用，需要

进一步改进．

２　 姿态迭代算法

定义 αｉ 为第 ｉ 颗星到 Ｂ 坐标系原点的距离，定
义 βｉ 为第 ｉ 颗星到 Ｉ 坐标系原点的距离，满足如下

几何关系：
Ｒ０ ＋ αｉｂｉ ＝ βｉｒｉ，

在 Ｂ 坐标系中表示为

ＲＢ
ｏ ＋ αｉｂＢ

ｉ ＝ ＡβｉｒＩｉ，
式中：ＲＢ

ｏ 为固联于转台体坐标系的已知向量；ｂＢ
ｉ 为

由室内星敏感器测量得出的星矢量；ｒＩｉ 是星图识别

后从导航星库中选取的已知星矢量．但是由上述等

式并不能直接求出姿态矩阵 Ａ，因为 αｉ 是姿态矩阵

Ａ 的函数．
假设室内星敏感器相机朝向沿－ｚＢ 轴，设向量

ｐＩ ′ ＝［０，０，－１］ Ｔ，从 ＬＥＤ 屏到 Ｉ 坐标系原点的距离 ｈ
已知，那么 αｉ 满足下式：

αｉ（ｂＩ ′
ｉ·ｐＩ ′） ＝ ｈ － ｐＩ ′·ＲＩ

ｏ，
式中 ＲＩ

ｏ 为 Ｒ０ 在 Ｉ 坐标系中的表示．
所以解得

αｉ ＝
ｈ － （ｐＩ ′） ＴＡＴＲＢ

ｏ

（ｐＩ ′） ＴＡＴｂＢ
ｉ

，

同理

βｉ ＝
ｈ

ｐＩ ′·ｒＩｉ
．

　 　 导航星库中的星矢量、角度和面积等信息是在

三轴转台姿态角相对于参考惯性系为 ０ 时，将 Ｂ 坐

标系中的星矢量转换到 Ｉ 坐标系中得到的，其中

ｒｉ ＝
ＲＢ′

ｏ ＋ αｉｂＢ
ｉ

βｉ
．

　 　 因为 αｉ 是姿态矩阵 Ａ 的函数，不能直接求出姿

态矩阵 Ａ，可以利用姿态计算方法结合迭代思想达

到求得姿态矩阵的目的．
Ｓｔｅｐ １　 对姿态矩阵进行预测． 提供初始的姿

态矩阵 Ａ０，Ａ０ 可由转台上搭载的其他敏感器提供，
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也可以使用前一时刻得到的姿态信息．
Ｓｔｅｐ ２　 由预测值 Ａ０ 计算 αｉ ．由于 ｈ，ｐＩ′，ｒＢｏ ，ｂＢ

ｉ

已知，由预测值 Ａ０ 可求得 α０
ｉ 为

α０
ｉ ＝

ｈ － （ｐＩ ′） ＴＡＴ
０ＲＢ

０

（ｐＩ ′） ＴＡＴ
０ｂＢ

ｉ

．

　 　 Ｓｔｅｐ ３ 　 由 α０
ｉ 求 ｒＢｉ ．将 α０

ｉ 代入式 ＲＢ′
ｏ ＋αｉｂＢ

ｉ ＝
βｉｒＢｉ ，先求出 βｉｒＢｉ ，而后归一化求出单位向量 ｒＢｉ ．

Ｓｔｅｐ ４ 　 星点匹配．将 ｂＢ
ｉ 转化为相应的 ｒＢｉ 以

后，用 ｒＢｉ 来计算夹角，然后与导航星库中的夹角进

行对比来匹配星点，得到该星点在参考坐标系中对

应的星矢量 ｒＩｉ ．
Ｓｔｅｐ ５　 得到一次更新 Ａ１ ．以 ｒＢｉ ，ｒＩｉ 为输入，使

用 ＴＲＩＡＤ 算法算出一次更新后的姿态矩阵 Ａ１ ．
Ｓｔｅｐ ６　 以 Ａ１ 为新的姿态估计继续 Ｓｔｅｐ ２，直

到算出的姿态矩阵 Ａｉ 达到精度要求．

３　 基于粒子群算法的姿态寻优

在对姿态迭代算法进行仿真时发现，姿态迭代

算法使用的前提是初始的姿态估计矩阵 Ａ０ 具有较

高的精度，如果 Ａ０ 误差较大，迭代算法就无法输出

符合精度要求的姿态信息．
实际在轨任务中，有时星敏感器无法提供初始姿

态信息，或者初始姿态信息不完整，此时就需要进行

初始姿态的识别．在实验室条件下，在没有任何初始

姿态信息或者初始姿态信息不完整的情况下，可以运

用姿态寻优的方法获得精度较高的初始姿态信息．
进行寻优的算法有很多种，如遗传算法、最速下

降法、拟牛顿法、粒子群算法、差分进化算法等其他

算法［１４］ ．设识别星点数为目标函数，考虑到目标函

数的不连续和不可导［１５］，以及星图识别和姿态计算

方法的特殊性，本文选用粒子群算法进行寻优．
粒子群算法初衷是通过模仿动物社会个体之间

的交往来产生一种有智能的计算方法．粒子群算法

的输入—粒子，将会被置于待优化问题的解空间中，
然后将有一个与目标函数有关的适应值函数来评价

粒子此时位置的适应值．每个粒子通过结合自己位

置的最优适应值和整个粒子群体的最优适应值这两

方面的信息，以及其他一些随机刺激来决定自己在

解空间中的运动方向，进而更新自己的位置．当所有

的粒子都更新完自己的位置后，再进行新的一次迭

代．经过多次迭代后，粒子群就渐渐集中到最优位置

附近［１６］，此时粒子所载有的信息就是最优解．
粒子群优化的算法流程如下：
１）初始化一群粒子（粒子数为 ｍ），包括每个粒

子随机的位置和速度；

２）评价每个粒子的适应度；
３）对每个粒子，将它的适应值和粒子自己的历

史最优位置 ｐｉ 的适应值 ｐｂｅｓｔ（改为下标形式）作比

较，如果较好，则将其作为当前的最好位置 ｐｉ；
４）对每个微粒，将它的适应值和全局历史最优

位置 ｐｇ 的适应值 ｇｂｅｓｔ作比较，如果较好，则将其作

为当前全局历史最优位置 ｐｇ；
５）在粒子群算法中，每次迭代不仅要更新粒子

位置 ｘｉ，还要调整粒子速度 ｖｉ，所以粒子会在 ｐｉ 和

ｐｇ 位置周围随机震荡，并且逐渐靠近．其中每个粒子

的位置和速度更新为

ｖｔ ＋１
ｉｄ ＝ ｗ∗ｖｔ

ｉｄ ＋ ｃ１ｒ１ ｐｔ
ｉｄ － ｘｔ

ｉｄ( ) ＋ ｃ２ｒ２ ｐｔ
ｇｄ － ｘｔ

ｉｄ( ) ，
ｘｔ ＋１
ｉｄ ＝ ｘｔ

ｉｄ ＋ ｖｔ ＋１
ｉｄ ．

　 　 ６）如达到结束条件（通常为达到预设误差或足

够好的适应值或达到一个预设最大代数 Ｇｍａｘ），则退

出，否则回到流程 ２）．
以下进行初始姿态寻优建模．
设粒子数为 Ｍ，ｉ 粒子的位置为一个三轴旋转

角输入，旋转顺序为 ｘ－ｙ－ｚ．
ｘｉ ＝ ｘｉ１，ｘｉ２，ｘｉ３( ) ， （ ｉ ＝ １，２，…，Ｍ） ．

　 　 粒子 ｉ 的三轴输入角变化速度表示为

ｖｉ ＝ ｖｉ１，ｖｉ２，ｖｉ３( ) ， （ ｉ ＝ １，２，…，Ｍ） ．
　 　 粒子 ｉ 的局部最佳输入三轴旋转角表示为

ｐｉ ＝ ｐｉ１，ｐｉ２，ｐｉ３( ) ， （ ｉ ＝ １，２，…，Ｍ） ．
　 　 整个粒子群的全局最佳输入三轴旋转角表示为

ｐｇ ＝ ｐｇ１，ｐｇ２，ｐｇ３( ) ．
　 　 待优化问题就是飞行器的三轴姿态，其中每一

个粒子输入，运行一遍星图识别算法，用其输入的三

轴姿态角计算识别星点数 Ｎ，并把识别星点数的相

反数－Ｎ 作为粒子的适应值 Ｆ．所以识别星点数越

多，粒子的适应值就越小，粒子输入的三轴姿态也就

越接近气浮台的三轴姿态．当寻优使得适应值函数

达到最小值时，此时的粒子三轴信息就是当前三轴

转台的三轴姿态．需要说明的是，选取识别星点数作

为适应值不仅可以准确反映姿态输出的精确程度，
而且在星点数较多时，可以减少粒子群算法运行的

计算量，缩短收敛时间，与用输出姿态信息计算姿态

精度相比，更加简单直观．
粒子群算法在寻优过程中有 ５ 个寻优参数，分

别是惯性权重 ｗ，加速因子 ｃ１、ｃ２，随机常数 ｒ１、ｒ２（均
匀分布在 ０～１ 之间） ．此外还有两个限制参数：最大

速度 ｖｍａｘ和最大迭代次数 Ｇｍａｘ ．每个参数的变化都会

影响算法的收敛性和收敛速度［１７］ ．考虑到实验条件

以及室内星敏感器姿态测量方式，经过多次程序运

行调试，选取收敛性较好的参数设置如下：
ｗ ＝ ０．８， ｃ１ ＝ １．３， ｃ２ ＝ １．７， ｖｍａｘ ＝ ５， Ｇｍａｘ ＝ ２００．
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　 　 在实际的在轨飞行任务中，有些姿态控制操作

是实时的，因此需要姿态信息的测定也是接近实时

的，而姿态寻优的过程有一定的时间消耗，如果星点

数较多，耗费的时间会更多，基本丧失了实时性．迭
代算法虽然实时性要优于姿态寻优，但是对初始姿

态信息有一定的精度要求．考虑到这两种方法的特

点，将姿态寻优与姿态迭代相结合来进行姿态测量，
主要步骤如下．

Ｓｔｅｐ １　 使用粒子群算法进行初始姿态角寻优，
得到满足迭代算法精度要求的初始姿态估计矩阵 Ａ０ ．

Ｓｔｅｐ ２　 使用 Ｓｔｅｐ １ 得到的初始姿态估计矩阵

Ａ０ 进行姿态迭代，得到三轴转台的姿态更新矩阵 Ａ１ ．
Ｓｔｅｐ ３　 令 Ａ０ ＝Ａ１，重复 Ｓｔｅｐ ２，直到迭代计算

的姿态矩阵 Ａｉ 满足精度要求，此时输出 Ａｉ 作为三

轴转台此时的姿态矩阵．

４　 仿真实验

硬件基本参数设定如下：三轴转台中心到 ＬＥＤ
屏的距离 ｈ 为 ２ ０００ ｍｍ；ＣＣＤ 相机到 ＬＥＤ 屏的距离

ｈ１ 为 １ ８００ ｍｍ；ＬＥＤ 屏幕为边长 １ ２００ ｍｍ 的正方

形．仿真计算机基本性能参数：ＣＰＵ 为 Ｉｎｔｅｌ 酷睿 ２
双核 Ｔ７７００（２．４ ＧＨｚ）；内存为 ＤＤＲＩＩ（１ ＧＢ）；硬盘

为 ＳＡＴＡ（１６０ ＧＢ）．
姿态迭代算法的本质是将星敏感器前一时刻的

姿态信息或者其他精度较低的敏感器的姿态信息融

合到室内星敏感器的姿态测量过程中来．迭代算法

的仿真除了要看其姿态输出结果，还要分析迭代算

法对初始姿态估计的要求．仿真过程中星位置点用

ＭＡＴＬＡＢ 随机矩阵来表示，所以仿真结果中不包含

星点提取误差．
为了使姿态迭代算法得到符合条件的姿态测量

值，首先仿真分析姿态迭代算法对姿态预测初始值

Ａ０ 的精度要求；然后仿真分析姿态迭代次数对姿态

测量精度的影响．
仿真内容及结果如下：
１）三轴转台姿态角为 ０°，设置 Ａ０ 的误差为 ０°、

３°、６°、－３°、－６°，分别进行姿态计算，星图识别使用

角度识别法，姿态计算使用 ＴＲＩＡＤ 算法，仿真结果

见表 １．
表 １　 Ａ０误差对星点识别的影响 （°）

Ｔａｂ．１　 Ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｒｅｃｏｇｎｉｚｅｄ ｓｔａｒｓ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ Ａ０

参数 俯仰角 滚转角 偏航角 识别星点数

０° ０ ０ ０ ７
３° ０．００１ ７ ０．００７ ４ ０．０００ ３ ３
６° — — — —
－３° －０．０００ ４ ０．０００ ７ －０．０００ １ ３
－６° — — — —

　 　 ２）在 Ａ０ 误差是－２°的情况下，迭代次数从 １ 次增

加到 ５ 次，观察识别星点数的变化，仿真结果见表 ２．
表 ２　 Ａ０误差是－２°时迭代仿真数据 （１０－３（°））

Ｔａｂ．２　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｉｔｅｒａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ Ａ０ ｂｅｉｎｇ －２°

参数 俯仰角 滚转角 偏航角 识别数

１ 次迭代 ７．９ ６．５ ６．５ ３
２ 次迭代 ４．９ ４．１ ０．３ ４
３ 次迭代 １．５ ４．０ ０．１ ６
４ 次迭代 ２．４ ３．１ ０．２ ６
５ 次迭代 １．３ ３．２ ０．５ ６
平均值 ２．５ ３．６ ０．３ ５

　 　 初始姿态矩阵 Ａ０ 的误差对姿态测定的结果影

响较大，当误差达到±３°时，识别星点数下降较为明

显．当误差达到±６°时，姿态测定就无法进行了．在初

始矩阵 Ａ０ 误差不是很大的情况下，增加迭代次数可

以有效地提高星点识别的个数，从而提高姿态测量

的精度．
需要说明的是，表 ２ 中设置平均值是为了更方

便地体现随着迭代次数增加，姿态角测量值更接近

目标值的趋势．因为在仿真过程中发现，有时姿态角

在经过 ２～３ 次迭代后就很接近目标值，之后的迭代

并不能使其更接近目标值，只是在目标值附近很小

的范围内波动，趋于稳定，但整体的趋势是随着迭代

次数增加，姿态角测量值逐渐接近设定值，且识别星

点数逐渐增加．另外，在计算平均值的过程中剔除了

误差较大的第 １ 次迭代后的姿态数据，这样计算得

出的平均值能更准确体现姿态测量过程中迭代法的

迭代效果．
用仿真分析粒子群寻优算法与迭代法结合的姿

态测量效果．设星点数为 ５０，粒子数为 ５，三轴转台

滚转角、俯仰角和偏航角初始值分别为 ２°、３°和
０．５°，在 ０ ～ ４０ ｓ 时间内，三轴转台保持现有的姿态

静止不动．从 ４０ ｓ 开始，三轴转台开始转动，三轴角

速度依次为０．０５、０．１０、０．０１° ／ ｓ，持续变化 １００ ｓ，三
轴姿态输出和真实姿态在 １４０ ｓ 内的对比如图 ３ ～ ５
所示．

分析 ３ 个欧拉角的对比图可知，采用粒子群算

法进行姿态寻优可以得到符合迭代法精度要求的初

始姿态矩阵．由于粒子群算法寻优的误差保持在一

个数量级，所以当某一个坐标轴转过的角度较小，如
图 ５ 的初始偏航角为０．５°，在寻优的绝对误差保持

在一个数量级的情况下，寻优的相对误差就会较大．
这个情况可以从图 ３～图 ５ 在 ４０ ｓ 时的角度对比可

以看出，滚转角和俯仰角由于初始角度较大，所以寻

优的相对误差较小，而偏航角相对较小，所以寻优的

相对误差较大．寻优相对误差较小的前两个角，迭代

法在较短时间内就可以得出精度较高的姿态输出；
寻优相对误差较大的偏航角，迭代法用了相对较长

·５５·第 １０ 期 肖岩， 等：面向三轴气浮台的室内星敏感器定姿方法



的时间得到了精度较高的姿态输出，但都在可接受

的范围之内．
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图 ３　 滚转角姿态寻优对比

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

50 100 150

16

12

8

4

0

俯
仰
角
/（
?）

时间/s

姿态实际变化
姿态测量结果

图 ４　 俯仰角姿态寻优对比

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
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图 ５　 偏航角寻优对比

Ｆｉｇ．５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

５　 结　 论

１）迭代算法在星图识别过程中，引入前一时刻

的姿态信息，解决了在实验室环境下，观测星矢量夹

角和参考星矢量夹角不能直接比较识别的问题．
２）使用粒子群优化算法得出的初始姿态估计

矩阵满足迭代算法进行角度识别时对初始姿态精度

的要求．
３）结合迭代算法和粒子群优化算法的室内星

敏感器可以测得偏航轴转角，并且其精度基本接近

俯仰轴转角和滚转轴转角．
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