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摘 要: 针对卫星姿态估计的非线性、非高斯特性,提出一种粒子滤波和预测滤波相结合的估计方法,在无角速率测

量时,首先利用预测方法在线估计系统模型误差和姿态角速度,再通过改进的规则化粒子滤波器估计姿态四元数. 粒

子初始化和重要性函数等的设计加快了算法的收敛速度,预测方法的引入有效降低了粒子维数. 在某通用小卫星平

台上进行仿真,并与扩展卡尔曼滤波 (EKF)比较,所得结果表明,算法在不同初始姿态估计时具有较好的稳定性和收

敛精度.算法还为粒子滤波和无陀螺定姿的研究提供了参考.
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Star-sensor-based attitude estimation fusing improved particle filter and
predictive filter
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Abstract: For the characterization of nonlinear and non-Gaussian, an estimation method fusing particle filter and predictive

filter is presented for the satellite attitude determination by using solely star sensor observations. At first, the system model

error parameter and attitude angular rate are estimated online based on predictive filter. Then the attitude quaternion is

estimated by the improved regularized particle filter. By designing proper particle initialization, important function, and

so on, the algorithm convergence rate is speeded up. The dimension of the particle filter is effectively reduced by fusing

predictive filter. A simulation is carried out on a general small satellite platform. Compared with the extended Kalman

filter(EKF), the result shows that the algorithm can converge fast and has good stable accuracy with respect to different initial

attitude conditions. The algorithm provides reference to particle filter design and attitude determination without gyro as well.
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1 引引引 言言言

姿态控制系统是小卫星系统中的重要组成部分,

姿态确定作为控制系统的第 1个环节,负责为控制器

提供所需的卫星姿态参数,其精度主要由姿态测量敏

感器和姿态确定算法决定. 无陀螺定姿方法不仅适用

于低成本、高精度的小卫星研制,还为系统在陀螺失

效情况下的正常工作提供技术支持,从而提高了系统

整体的可靠性. 高精度星敏感器作为常用的姿态测量

器件之一,由于内部星图计算量大,处理时间长,一定

程度上制约了其在卫星姿态系统中的应用. 随着近年

来成像器件和高性能处理器技术的飞速发展,星敏感

器的测量精度和处理速度均有了巨大提高. 本文重点

对高精度星敏感器的单独定姿方法进行了研究,该类

方法还为其他敏感器的无陀螺姿态确定提供了参考.

使用星敏感器的测量数据确定卫星姿态可以抽

象为利用一系列含有噪声的观测矢量估计卫星最优

姿态的问题[1]. 利用大量测量数据求得统计最优解的

滤波理论因其估计精度高、稳定等特点已被广泛应

用于卫星姿态的确定. 早期如Gai等人[2-3]将EKF方

法应用于无陀螺卫星定姿系统, 该方法在推导关于

四元数估计误差的线性系统方程和测量方程的同时,

将角速度的变化近似为一阶Markov过程, 在姿态初

始估计误差较小的情况下获得了不错的估计精度.

Challa等人[4]在此基础上, 将姿态测量数据差分获得
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的角速度作为EKF状态变量的初始值,从而实现了滤

波器的自主切换.近年来出现的Unscented Kalman滤

波器 (UKF)[5]在Kalman滤波思想的基础上,通过对少

量近似高斯分布的样本点做Unscented变换来实现状

态变量和协方差矩阵的递推和更新,在处理非线性系

统滤波问题上较EKF方法更为有效. 以上讨论的滤

波器均是在Kalman滤波框架下设计的, 这类方法实

时性好, 稳定且易实现, 但也存在不足: 一方面要求

系统模型已知且近似线性,状态方程和测量方程的噪

声统计特性为近似高斯分布,并对状态初始误差非常

敏感;另一方面由于大多选用四元数作为卫星姿态表

示, 需推导四元数小角度摄动量的线性系统方程, 以

避免四元数归一化引起的协方差矩阵奇异性,对高维

的复杂系统模型而言,求解过程繁琐且易出错.

鉴于上述原因, 许多学者将目光投向粒子滤波

(PF)算法. PFs是一类基于序列蒙特卡洛模拟 (SMC)

的非线性滤波器, 其跳出了Kalman滤波的基本框架

和假设, 由Bayesian估计的原理出发, 采用大量加权

的随机粒子近似描述状态空间的概率密度分布, 从

而获得状态变量的后验概率密度分布. 这类算法无

需对系统进行线性化, 且不受噪声近似高斯分布的

限制, 对非线性系统具有较强的适应性. 随着近年

来计算机性能的巨大提高,一些学者将基于 bootstrap

filter的PF应用于卫星有陀螺姿态估计, 取得了较好

的滤波效果[6-7,12]. 在文献 [6]中, 作者采用修正罗德

里格参数 (MRP)描述卫星姿态,以避免使用四元数带

来的归一化和奇异性问题, 同时设计六维状态变量

的PF, 在姿态初始误差较大的情况下获得了较EKF

等方法更好的滤波效果.

Crassidis等人在预测跟踪策略[8]的启发下结合

Minimum Model Error[9]估计器的特点,提出了一种可

以在线估计卫星姿态的非线性预测滤波算法[10],该方

法在估计姿态的同时,将系统方程的模型误差作为状

态的一部分进行求解, 以提高估计精度,且不受系统

噪声高斯分布条件的限制.

综合上述滤波器的特点, 同时借鉴文献 [7]提供

的思路, 针对星敏感器单独定姿, 提出了一种基于粒

子滤波和预测滤波相结合的姿态估计方法 (PPF).该

方法采用四元数粒子滤波器估计卫星姿态,结合非线

性预测滤波方法,在降低粒子滤波器设计维数的同时,

估计系统模型误差和姿态角速度.在设计中未计算协

方差矩阵,因此不会因四元数的归一化产生奇异问题,

通过选用合适的粒子初始化、重采样及规则化方法

等,减少了抽样粒子数目,提高了滤波器的收敛速度,

同时引入模型误差参数, 保证了估计精度.算法在某

小卫星平台上进行了仿真,并与EKF作比较,实验结

果验证了其在不同初始姿态估计误差条件下,均具有

良好的稳定性和收敛精度.

2 预预预测测测滤滤滤波波波算算算法法法

预测滤波算法将预测跟踪和最小方差估计的思

想结合起来, 通过在线估计模型中的不确定参数, 获

得状态变量的估计值. 设滤波器状态矢量为𝒙, 状态

方程和测量方程为

𝒙̇(𝑡) = 𝒇 [𝒙(𝑡), 𝑡] +𝑮1𝒅(𝑡), (1)

𝒚(𝑡) = 𝒄[𝒙(𝑡), 𝑡] + 𝒗(𝑡). (2)

其中: 𝒇为非线性系统模型; 𝒅(𝑡)为待估计的模型误

差, 包含模型估计误差及外力矩估计误差等; 𝑮1为

模型误差的系数矩阵; 𝒚和 𝒄分别为测量量和与状态

变量相关的测量模型; 𝒗为测量噪声, 此处假设其为

满足E[𝒗] = 0, E[𝒗𝑘𝒗
T
𝑗 ] = 𝑹 ⋅ 𝛿𝑘𝑗的高斯白噪声, 其

中𝑹为噪声协方差矩阵. 将测量方程 (2)泰勒级数展

开,设Δ𝑡为采样间隔,得到如下估计输出方程[10]:

𝒚(𝑡+Δ𝑡) =

𝒚(𝑡) +𝒁[𝒙(𝑡),Δ𝑡] +Λ(Δ𝑡)𝑺[𝒙(𝑡)]𝒅(𝑡). (3)

若定义损失函数为如下泛函 (𝒚和𝒚分别为观测

量的测量值和估计值):

𝑱 [𝒅(𝑡)] =

1

2
[𝒚(𝑡+Δ𝑡)− 𝒚(𝑡+Δ𝑡)]T𝑹−1[𝒚(𝑡+Δ𝑡)−

𝒚(𝑡+Δ𝑡)] +
1

2
𝒅T(𝑡)𝑾𝒅(𝑡). (4)

对式 (4)求导,得到最小模型误差为

𝒅(𝑡) =

{[Λ(Δ𝑡)𝑺(𝒙)]T𝑹−1Λ(Δ𝑡)𝑺(𝒙) +𝑾 }−1⋅
[Λ(Δ𝑡)𝑺(𝒙)]T𝑹−1[𝒚(𝑡+Δ𝑡)− 𝒚(𝑡)−𝒁(𝒙,Δ𝑡)].

(5)

式中

𝒁(𝒙,Δ𝑡) = Δ𝑡𝐿1
𝑓 (𝑐𝑖) + ⋅ ⋅ ⋅+ (Δ𝑡𝑝𝑖/𝑝𝑖!)𝐿

𝑝𝑖

𝑓 (𝑐𝑖),

𝐿𝑘
𝑓 (𝑐𝑖) = 𝑐𝑖, 𝑘 = 0,

𝐿𝑘
𝑓 (𝑐𝑖) =

∂𝐿𝑘−1
𝑓 (𝑐𝑖)

∂𝒙
𝒇(𝒙), 𝑘 ⩾ 1,

𝑠𝑖 = {𝐿𝑔1(𝐿
1
𝑓 (𝑐𝑖)), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿𝑔𝑙(𝐿

𝑝𝑖−1
𝑓 (𝑐𝑖))},

𝐿𝑔𝑗(𝐿
𝑝𝑖−1
𝑓 (𝑐𝑖)) =

∂𝐿𝑝𝑖−1
𝑓 (𝑐𝑖)

∂𝒙
𝑔𝑗 .

其中: 𝑖和 𝑗分别为矩阵 𝒄和𝒅(𝑡)的行索引; Λ(Δ𝑡)为

对角矩阵,对角元素为Λ𝑖𝑖 = Δ𝑡𝑝𝑖/𝑝𝑖!, 𝑝𝑖为对观测方

程 (4)求导时𝒙中首次出现𝒅(𝑡)时的最低阶次; 𝑐𝑖为

测量模型矩阵的第 𝑖行, 𝐿𝑘
𝑓 (𝑐𝑖)为 𝑐𝑖关于 𝒇(𝒙)的 𝑘阶

Lie导数; 𝑠𝑖为𝑺 的第 𝑖行元素; 𝑔𝑗为矩阵𝑮1的第 𝑗

列元素, 𝑾 为半正定的常值加权矩阵,其大小决定了

模型误差在状态传递中所占的比重,一般取经验值.
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3 粒粒粒子子子滤滤滤波波波基基基本本本理理理论论论

非线性最优估计可以描述为由已知观测序列的

历史数据求解条件概率密度函数 (PDF),这可以通过

迭代形式的Bayesian估计获得,即根据状态的某个先

验分布及与观测量相关的似然函数等递推求解PDF.

Kalman滤波算法使用一阶矩和二阶矩来描述 PDF,在

处理大多数非线性、非高斯模型时须考虑近似方法才

能获得精确的闭合解; SMC滤波器采用一组加权的

随机粒子模拟状态变量的后验PDF,当粒子数目趋于

无穷时,理论上能够得到最优解.

一般而言, 求解后验PDF可通过预测和更新两

个步骤不断迭代获得. 首先在预测步骤中, 由上一

时刻的后验 PDF依据系统模型得到当前时刻的先验

PDF; 然后在更新步骤中, 依据Bayesian原理和当前

时刻的观测矢量, 对先验 PDF进行修正, 得到要求

解的后验 PDF. 这两个步骤不断迭代构成了最优

Bayesian估计的基本框架, 而 PF则通过运用Monte

Carlo模拟后验PDF获得该分布的近似最优解.

令 {𝒙𝑘(𝑖), 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁}表示 𝑘时刻的𝑁个粒

子集合,每个粒子对应一个状态变量𝒙𝑘(𝑖),对应的权

重为 {𝑊𝑘(𝑖), 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁}, 且在任意时刻满足归

一化条件
𝑁∑
𝑖=1

𝑊𝑘(𝑖) = 1,则第 𝑘时刻的后验 PDF可用

加权粒子近似表达为[11]

𝑝(𝒙𝑘∣𝒚1:𝑘) ≈
𝑁∑
𝑖=1

𝑊𝑘(𝑖)𝛿(𝒙𝑘 − 𝒙𝑘(𝑖)). (6)

将权重𝑊𝑘(𝑖)分解后代入Bayesian递推公式,得到

𝑊𝑘(𝑖) ∝ 𝑊𝑘−1(𝑖)
𝑝(𝒚𝑘∣𝒙𝑘(𝑖))𝑝(𝒙𝑘(𝑖)∣𝒙𝑘−1(𝑖))

𝑞(𝒙𝑘(𝑖)∣𝒙𝑘−1(𝑖),𝒚𝑘)
. (7)

式中 𝑞(⋅)为依据重要性采样方法选取的重要性密
度, 从函数 𝑞(𝒙𝑘∣𝒙1:𝑘,𝒚1:𝑘) 中抽取随机粒子𝒙(𝑖) ∼
𝑞(𝒙), 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁 , 经过递归加权计算即可获得后

验PDF. 以上步骤构成了粒子滤波的一种基本形式,

即序贯重要性采样 (SIS).

重要性密度的选取直接影响PF的稳定性和滤波

精度,同时也带来不可避免的粒子退化问题,即经过

几轮迭代之后, 除极少数粒子外, 大多数粒子的权重

均趋于零. 粒子退化使大量计算耗费在对后验 PDF贡

献小的粒子更新上, 因此在权重更新后, 有必要采取

重采样等方法以避免粒子退化,而加入规则化等步骤,

还可保证粒子的多样性,在一定程度上改善了粒子滤

波器的性能.

4 卫卫卫星星星姿姿姿态态态模模模型型型与与与敏敏敏感感感器器器测测测量量量模模模型型型

4.1 姿姿姿态态态运运运动动动学学学方方方程程程

定义卫星本体系坐标为𝑂𝑏𝑥𝑦𝑧, 空间惯性系坐

标为𝑂𝑖𝑥𝑦𝑧, 由惯性系旋转至本体系的姿态四元数

为 𝑞 = [𝑞0 𝒒T]T,其中 𝒒 = [𝑞1 𝑞2 𝑞3]
T, 𝑞满足归一化约

束, 𝑞 ⊗ 𝑞T = 1.

卫星关于四元数的姿态运动学方程为

˙̄𝑞 =
1

2
𝑞 ⊗ 𝝎̄ =

1

2
Ω(𝝎)𝑞 =

1

2
Ξ (𝑞)𝝎. (8)

式中

Ω(𝝎)4×4=

[
0 −𝝎T

𝝎 −[𝝎]×𝑏

]
, Ξ (𝑞)4×4=

[
−𝒒T

𝑞0𝑰 + [𝒒×]

]
.

其中: 𝑰为 3 × 3维单位矩阵, 𝝎 = [𝝎1 𝝎2 𝝎3]
T为本

体系相对于惯性系的旋转角速度在本体系下的投影,

𝝎̄ = [0 𝝎T]T为其四元数表达, [𝝎]×𝑏 和 [𝒒×]为矢量的

叉乘矩阵.

四元数运动学方程在离散时刻 𝑘的表达式为

𝑞𝑘+1 = Φ(𝝎𝑘)𝑞𝑘 = exp
[1
2
Ω(𝝎𝑘)Δ𝑡

]
𝑞𝑘. (9)

其中: Φ(𝝎𝑘)为关于𝝎𝑘正交传递矩阵, 假设𝝎𝑘在采

样间隔Δ𝑡内保持不变.

4.2 姿姿姿态态态动动动力力力学学学方方方程程程

卫星姿态动力学方程又称Euler方程,公式如下:

𝑯̇ = 𝑻 − [𝝎]×𝑏 𝑯. (10)

其中: 𝑯为整星姿态角动量; 𝑻为合外力矩,主要包括

空间外干扰力矩 (如气动、光压、剩磁力矩等)和控制

力矩等. 以上各矢量均在卫星本体下投影.依角动量

定理,在无控条件下,整星角动量和角速度的关系为

𝑯 = 𝑱𝑠𝝎, (11)

𝝎 = 𝑱−1
𝑠 𝑯, (12)

其中𝑱𝑠为星体的转动惯量矩阵. 将式 (12)代入 (10),

得到如下方程:

𝑯̇ = 𝑻 − [𝑱−1
𝑠 𝑯]×𝑏 𝑯. (13)

4.3 星星星敏敏敏感感感器器器矢矢矢量量量测测测量量量方方方程程程

采用高精度星敏感器作为姿态测量敏感器,该星

敏感器以光轴矢量作为参考矢量,可同时提供两个光

轴在星敏感器坐标系中的投影和在惯性系下的测量

值,还可直接输出星敏感器相对惯性系的姿态四元数.

由于星敏感器在卫星本体系中的安装矩阵已知,可根

据姿态矩阵转换关系获得卫星相对惯性系的姿态四

元数, 以及光轴矢量在本体系中的投影.设以四元数

作为观测矢量的测量方程为

˜̄𝑞𝑘 = 𝑞𝑘 ⊗ 𝑣𝑘. (14)

其中: ˜̄𝑞𝑘为 𝑘时刻本体系相对惯性系的四元数测量

值, 𝑞𝑘为真实的姿态四元数, 𝑣𝑘为测量噪声𝒗𝑘的四元

数表示,测量噪声服从零均值的高斯分布, 𝑣𝑘的协方

差矩阵可表示成以噪声四元数为对角线元素的矩阵

𝑹4×4.

以星敏光轴矢量作为观测矢量的测量方程为
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𝒖2𝑚𝑘 = 𝑨T(𝑞𝑘)𝒖2𝑏 + 𝒗2𝑘.
(15)

其中: 𝒖𝑖𝑏(𝑖 = 1, 2)表示星敏矢量光轴 1,2在本体系的

投影; 𝒖𝑖𝑚𝑘(𝑖 = 1, 2)为 𝑘时刻星敏测得的光轴在惯性

系中的坐标; 𝑨T(𝑞)为惯性系相对本体系的姿态矩阵,

展开式如下:

𝑨T(𝑞) = (𝑞20 − 𝒒T𝒒)𝑰 + 2𝒒𝒒T + 2𝑞0[𝒒×].

5 粒粒粒子子子滤滤滤波波波与与与预预预测测测滤滤滤波波波相相相结结结合合合的的的姿姿姿态态态估估估计计计

基于上述原理,针对卫星姿态运动模型和测量噪

声的非线性特性, 以及模型中存在的参数不确定性,

尝试将非线性预测滤波与粒子滤波相结合,在状态方

程中引入模型误差, 并将四元数直接作为状态变量,

仅使用星敏感器的测量值,求得卫星姿态四元数和角

速度的估计值.

5.1 混混混合合合预预预测测测粒粒粒子子子滤滤滤波波波定定定姿姿姿算算算法法法

设滤波器的状态矢量为𝒙 = [𝑞T,𝑯T]T,建立该滤

波器的状态方程和测量方程如下:[
˙̄̂𝑞(𝑡)
˙̂
𝑯(𝑡)

]
=[

1
2Ξ [ˆ̄𝑞(𝑡)]𝝎̂(𝑡)

𝑻 (𝑡)− 𝝎̂(𝑡)×𝑏 𝑯̂(𝑡)

]
+

[
04×3

𝑰3×3

]
𝒅(𝑡) =[

𝒇1[ˆ̄𝑞(𝑡), 𝑯̂(𝑡)]

𝒇2[𝑯̂(𝑡)]

]
+𝑮1𝒅(𝑡), (16)

⎡⎢⎣ 𝒖1𝑚𝑘

𝒖2𝑚𝑘

˜̄𝑞𝑘

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 𝑨T(𝑞𝑘)𝒖1𝑏 + 𝒗𝑘1

𝑨T(𝑞𝑘)𝒖2𝑏 + 𝒗𝑘2

𝑞𝑘 ⊗ 𝑣𝑘

⎤⎥⎦ . (17)

在状态方程 (16)中, 𝑞和𝝎的真实值无法获得,

只能用估计值代替,因此状态方程组中隐含有过程噪

声. 同样,用四元数估计值或四元数粒子代替测量方

程 (17)中的真实四元数,得到观测方程组如下:

𝒄(ˆ̄𝑞𝑘) =

⎡⎢⎣ 𝑨T(ˆ̄𝑞𝑘)𝒖1𝑏

𝑨T(ˆ̄𝑞𝑘)𝒖2𝑏

ˆ̄𝑞𝑘

⎤⎥⎦ . (18)

预测滤波和粒子滤波相结合的姿态确定方法可

大致描述为:首先由预测滤波方法计算状态方程 (16)

中的模型误差𝒅(𝑡), 将其代入原式做数值积分, 得到

整星角动量的估计值 𝑯̂;再利用角动量定理 (12)求得

姿态角速度估计值 𝝎̂;然后利用改进的规则化粒子滤

波方法求解加权的四元数粒子,获得姿态四元数估计

值; 最后将当前时刻的姿态估计值迭代至下一时刻,

与新的测量值一起求解下一时刻的姿态估计值.

5.2 混混混合合合滤滤滤波波波器器器初初初始始始化化化

1) 取前两个时刻星敏感器的测量值 ˜̄𝑞1, ˜̄𝑞2做差

分, 得到的角速度作为初始估计值 𝝎̂0, 联合 𝑘2时刻

的飞轮角动量测量值, 得到整星角动量初始估计值

𝑯̂0, ˜̄𝑞2作为四元数的估计初值 ˆ̄𝑞0.

2) 以 ˜̄𝑞2为基准产生四元数粒子初始集合

{𝑞0(𝑖)}𝑁𝑖=1, 具体的粒子初始化方法参见文献 [7]中

附录A.

5.3 单单单矢矢矢量量量预预预测测测滤滤滤波波波估估估计计计姿姿姿态态态角角角速速速度度度

1)由 𝑘时刻星敏感器输出的测量值 ˜̄𝑞𝑘,将 𝑘−1时

刻估计值 𝑯̂𝑘−1, ˆ̄𝑞𝑘−1, 𝝎̂𝑘−1,代入式 (5),预测出 𝑘时刻

的模型误差𝒅𝑘,𝑘−1;

2) 将 𝝎̂𝑘−1代入状态方程式 (16), 经数值积分得

到当前时刻的整星角动量估计值 𝑯̂𝑘,再代入式 (12),

得到角速度估计值 𝝎̂𝑘.

在有执行机构控制的情况下,上述计算方法仍然

适用,整星角动量应包含当前时刻的控制力矩。

5.4 改改改进进进的的的RPF估估估计计计姿姿姿态态态四四四元元元数数数

1)粒子更新:采用先验概率密度函数 𝑝(𝒙𝑘∣𝒙𝑘−1)

作为重要性函数, 当前时刻的粒子四元数 {𝑞𝑘(𝑖)}𝑁𝑖=1

由上一时刻的估计值 {𝑞𝑘−1(𝑖)}𝑁𝑖=1和 𝝎̂𝑘−1代入式 (9)

求得.

2)权重更新:由 𝑘时刻星敏感器两个光轴的测量

值 {𝒖𝑖𝑚𝑘, 𝑖 = 1, 2}依下式计算粒子权重:

𝑊𝑘(𝑖) ∝ 𝑊𝑘−1(𝑖)𝑝(𝒚𝑘∣𝑞𝑘(𝑖)) =
𝑊𝑘−1(𝑖)𝑝(𝒖𝑗𝑚𝑘 −𝐴T(ˆ̄𝑞𝑘)𝒖𝑗𝑏). (19)

其中: 𝑊𝑘−1(𝑖)为上一轮重采样后重新排序的粒子权

重;似然函数 𝑝(𝒚𝑘∣𝑞𝑘(𝑖))为联合PDF,其展开式如下:

𝑝(Δ𝑌𝑘) ={ 1

(2π)
3
2 (det𝑹𝑣)

1
2

}
exp

{
− 1

2
Δ𝑌 T

𝑘 𝑹
−1
𝑣 Δ𝑌𝑘

}
. (20)

其中Δ𝑌𝑘 = 𝒖𝑗𝑚𝑘 −𝐴T(ˆ̄𝑞𝑘)𝒖𝑗𝑏, 𝑗 = 1, 2.

3)归一化权重

𝑊̃𝑘(𝑖) =
𝑊𝑘(𝑖)

𝑁∑
𝑖=1

𝑊𝑘(𝑖)

, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁.

4)计算 𝑘时刻四元数估计值

ˆ̄𝑞𝑘 =

𝑁∑
𝑖=1

𝑊̃𝑘(𝑖)𝑞𝑘(𝑖). (21)

5)粒子重采样:上述 SIS粒子滤波框架无法避免

迭代过程中粒子的严重退化,算法设计在每一步迭代

中均应用重采样以解决该问题. 重采样方法有多种,

基本思路是根据归一化后的权重大小以随机抽样的

方式复制粒子,获得子代.权重越大,粒子被复制的数

目越多, 反之则越少. 采用较为常用的 Systematic重

采样方法[11], 根据样本粒子 𝑞𝑘(𝑖)的归一化权重按照

严格的随机抽样机制对粒子进行复制.

6)粒子规则化:为保证粒子的多样化,在上述SIR
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算法框架中引入规则化步骤. 采用文献 [7]中提供的

方法, 其基本思路是, 根据第 𝑖个四元数粒子 𝑞𝑘(𝑖)经

过重采样后的子代数目𝑁𝑘(𝑖)和四元数估计误差的

条件二阶矩𝑷 (Δ𝑞𝑘), 采样得到粒子多样化的小偏

差Δ𝜃𝑘(𝑗), 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝑘(𝑖); 最后将四元数和小偏

差依据四元数乘法法则求得规则化后的四元数粒子

集合.

5.5 第第第𝒌轮轮轮迭迭迭代代代结结结束束束

将 𝑘时刻获得的状态估计值 𝑯̂𝑘, ˆ̄𝑞𝑘, 𝝎̂𝑘迭代至

𝑘 + 1时刻.

6 数数数值值值仿仿仿真真真

采用某通用小卫星平台 (SSP)模拟卫星实际在

轨运行,参考文献 [7,12]的实验参数,验证该算法在不

同初始条件下的性能,并与EKF方法做比较.

SSP平台采用太阳同步轨道, 轨道高度约为

1 000 km, 采用 10阶国际参考地磁场 (IGRF), 仿真周

期为 0.5 s. 采用星敏感器测量姿态,采样频率为 2 Hz,

光轴精度为 8′′(1𝜎). 设卫星本体相对惯性系的真实

姿态角初始值为 [5.0, 5.0, 5.0]312 deg, 角速度初始值

为 [0.001,−0.001, 0.001] deg/h, 外力矩估计参数𝑻 =

[1.0, 1.0, 1.0] × 10−4 N⋅m, 每一轮迭代的粒子数为

1 800个.

6.1 姿姿姿态态态初初初始始始估估估计计计误误误差差差较较较小小小时时时的的的数数数值值值仿仿仿真真真

首先分析卫星在初始状态估计误差较小时 PPF

的滤波性能,并与EKF作比较. 设滤波器姿态角初始

估计误差为 [2, 2, 2]312 deg, 角速度初始估计误差为

[0.001, 0.001, 0.001] deg/h, 状态协方差矩阵对角线元

素的初始值为 (0.5 deg)2, 加权矩阵𝑾 =diag(3, 3, 3)

×107,仿真时间为 2 500 s. 两种算法的姿态估计误差

随时间变化的曲线如图 1和图 2所示,其中虚线和实

线分别对应EKF和PPF的姿态估计误差.

从图 1和图 2可以看出, PPF算法估计的姿态角

和角速度值在仿真的第 20 ∼ 30 s即可收敛至稳定状
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图 2 PPF和EKF姿态角速度估计误差曲线

态, 稳定精度在±0.005 deg范围内, 收敛速度与相

同初始条件下的EKF相当, 滤波精度与EKF的 1.0e-

4 deg相比,有一定差距,但较文献 [12]中 0.5 deg的精

度已有显著提高, 收敛速度更快, 并能够保持较长时

间的稳定. 状态方程模型误差𝒅(𝑡)随时间变化的曲线

如图 3所示(图例同图 1 ), 卫星仅受空间环境力矩的

作用, 在实验轨道高度下, 力矩数量级在 1.0 e-3 N⋅m
范围内.
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图 3 PPF模型估计误差曲线

6.2 姿姿姿态态态初初初始始始估估估计计计误误误差差差较较较大大大时时时的的的数数数值值值仿仿仿真真真

当滤波器姿态初始估计误差较大时, 设姿态角

初始误差为 [−50, 50, 160]312 deg, 角速度初始估计误

差为 [0.001, 0.001, 0.001] deg/h, 状态协方差矩阵对角

线元素的初始值为 (50 deg)2, 加权矩阵𝑾 = diag(3,

3, 3)× 107,仿真时间为 1 000 s,此时EKF已无法收敛,

但 PPF仍能够快速收敛并稳定,其姿态角估计误差的

仿真曲线如图 4所示.

由图 4可看出, PPF姿态估计不受状态初始估计

误差的影响,在误差较大的情况下亦可收敛. 一方面

说明 PPF在初始状态未知时也可快速收敛至稳定状

态;另一方面说明粒子滤波和预测滤波在处理非线性
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问题时具有良好的跟踪特性. 从曲线细节变化来看,

估计误差的变化仍具有一定的随机性,这可能与粒子

仿真的数目有关,当粒子数目增加至 2 000个以上时,

误差变化较图 3更为稳定,但计算量也随之增加.

此外,依赖一种敏感器的输入确定卫星姿态,使

滤波器对敏感器的输出噪声较为敏感,而卫星较大幅

度的翻滚或机动,以及日、月等其他杂散光的照射,会

导致星敏感器的输出噪声发生突变,甚至输出无效数

据, 这些都会引起滤波器振荡甚至发散.尽管在动力

学模型的作用下, 滤波器可以尽快收敛, 但其稳定性

受到一定的影响.

7 结结结 论论论

本文提出了一种改进的粒子滤波与预测滤波相

结合的姿态确定方法,分别估计星体姿态四元数、姿

态角速度及模型误差. 该方法不仅成功地将四元数直

接作为状态粒子估计卫星姿态,巧妙地避免了四元数

归一化带来的奇异性问题,而且免去了对状态方程的

线性化处理;利用预测滤波估计模型误差和姿态角速

度,在保证收敛速度和滤波精度的同时, 克服了高维

粒子引起的计算量大的缺点. 实验结果验证了该算法

对初始估计误差具有较好的适应性,并具有良好的滤

波性能,但是对测量噪声较为敏感, 鲁棒性和稳定性

均有待提高. 该方法还可应用于其他敏感器的无陀螺

定姿,并为粒子滤波器设计提供了借鉴.
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