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基于精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定方法

段宇恒，管　亮
（陆军勤务学院 油料系，重庆　４０１３３１）

摘要：为了解决传统航天器姿态测量方法中存在的误差率高的问题，提出基于精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定方

法；首先对使用的精密星敏感器进行设计，并将在不影响航天器运行的前提下安装在合适的位置上；通过建立运动坐标系、坐标

参数转换和设置姿态参数三个步骤得出航天器运动模型，在该模型下分析出航天器姿态的基本运动规律、利用精密星敏感器识别

并选取航天器空间下的任意三个星点，最后综合定位的星点和航天器姿态的运动规律，从不同的角度上确定航天器姿态测量结

果，为了提高航天器姿态测量结果的精度进行标定处理；通过模拟实验分析得出结论：与传统测量方法相比，基于精密星敏感器

的航天器高精度姿态测量标定方法的平均误差率降低了６．０％。
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０　引言

航天器也被称为空间飞行器或者太空飞行器，航天器

的工作原理是按照受控飞行路线运行来围绕地球轨道或外

层空间，按照航天器的工作类型可以将其分为发射航天飞

行器的火箭、人造卫星、空间探测器、宇宙飞船、航天飞

机以及各种空间站等。一般来讲航天器是属于无动力的运

动设备，通常第二级火箭会为其提供初速度，接着就依靠

航天器在卫星之间的作用力来保证航天器的运动［１］。航天

器通过运载火箭运送到地球外空间的指定位置上，当运输

火箭的燃料耗尽后，通过自身的控制程序启动自动分离的

措施向地球下落。航天器进入卫星或星球的环绕轨道，在

空间动量的带动下继续向太空目的地移动。航天器的出现

与应用使得人类的活动范围逐渐向外扩展，从地球的大气

层扩大到广阔无边的宇宙空间，并让人类了解到地球之外

的世界。由于航天器的运行空间是在地球的大气层之外，

因此可以接收到来自宇宙天体的全部电磁辐射信息，对天

文观测行业带来了新的探索方向。除此之外航天器的引用

也引起了人类认识自然与改造自然的能力，间接的对社会

经济和社会生活起到一定程度的影响。

在航天器运行的过程中为了采集到更加精确的信息，

需要严格的控制航天器的位置和姿态，航天器的姿态控制

分为姿态稳定控制和姿态机动控制两个方面。在姿态控制

的过程中需要对航天器进行实时姿态测量，并依据测量结

果进行标定，以其作为姿态控制的参考。航天器姿态测量

是确定测量载体、测量仪器或测量有效载荷的轴系在惯性

空间中指向的过程，而航天器姿态的标定就是使用标准的
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计量仪器对所使用仪器的准确度或精度进行检测是否符合

标准，也可以认为是姿势测量结果的校正过程。

由于对航天器的姿态测量标定结果具有一定的精度要

求，因此需要使用精密度较高的仪器，国内外针对此方面

进行了具体的研究，并得出了一定的研究成果。传统的航

天器姿态测量标定方法包括：基于双目视觉的测量标定方

法、基于光电自准直技术的测量标定方法以及基于星敏感

器的测量标定方法。相比之下基于星敏感器的测量准确性

更高、标定速度更快，然而传统方法中的测量标定方法无

法得到精度较高的结果，因此需要对传统方法进行优化设

计［２］。使用精密的星敏感器来代替传统的普通星敏感器，

这种敏感器利用自身的电路结构，通过探测星球上不同位

置的恒星来确定卫星以及航天器的姿态，提供航天飞行器

相对于惯性坐标系的三轴姿态。这种精密星敏感器与传统

星敏感器相比具有探测灵敏度高、精度高、数据更新率高

以及识别效率高的特点，因此在航天器高精度姿态测量标

定方法中，选用精密的星敏感器来代替传统的测量设备，

可以提升航天器姿态的测量精度和标定准确性。

１　设计与安装精密星敏感器

基于精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定方法

的主要设计流程就是在正常运行情况下分析航天器的运动

情况，以此为基础利用精密星敏感器对航天器运行环境中

的三个以上的恒星进行识别和定位，并分析稳定运行恒星

的实时运行姿态，根据对恒星的定位识别结果来测量航天

飞行器的具体姿态，并对测量结果进行标定处理，以此来

保证测量结果的高精度和准确性。因此首先需要对精密星

敏感器进行设计与安装，保证其在宇宙环境下可以进行相

关的识别和定位功能［３］。精明星敏感器的结构包括光学系

统、遮光罩结构以及焦平面热组件三个部分，具体的外观

结构如图１所示。

图１　星敏感器外观结构图

其中光学系统也就是成像系统，依据照相机的成像原

理对光学系统中的镜头组件进行设计。为了保证星敏感器

的精密度，采用双高斯型光学结构向远摄型光学结果过度

的方式，实现光学系统中的镜头设计，由此一来即可以保

证恒星数据的采集图像质量，也可以缩小传统镜头的筒长。

与此同时需要保证精密星敏感器镜头的光学畸变率能够达

到０．２％左右，确保得到的测量数据在允许标定范围之

内［４］。由于精密星敏感器的运行环境为地球大气圈外的宇

宙环境，以此无法判断工作环境中的温度以及电磁波等因

素是否会影响星敏感器的识别、定位以及测量的性能，因

此尽量保证星敏感器中光学系统的工作温度为－３０～４５℃。

精密星敏感器中的遮光罩可以降低太阳、月亮、地球等外

界光源对敏感器工作的影响。通过改变遮光罩与光学系统

的夹角可以更换不停的遮光罩，通过产生杂光漫反射的方

式实现遮光的作用。焦平面热组件设计的作用是保持精密

星敏感器在宇宙环境中良好的稳定性。仪器装调时温度为

２０℃，那么最大温差为５０℃。

除了精密星敏感器之外，还需要安装接收器和通信电

平转换器，精密星敏感器需要安装在航天飞行器上，而接

收器和通信电平转换装置主要安装在地球研究中心当中，

使得接收到的姿态测量结果可以直接被处理和应用。

２　建立航天器运动模型

对航天器姿态的测量就是指在空间的指向角度以及角

速度情况，为了确定航天器的运动姿态就需要首先对其运

行规律进行研究，建立航天器的运动学和动力学方程，并

并量化为姿态阐述的表示形式。

２１　建立运动坐标系

为了得到航天器的高精度测量结果，需要建立相应的

空间坐标系，并在坐标系内确定姿态的方向。在此次方法

设计与研究中建立两个空间坐标系，一个是地心惯性坐标

系，也就是以地球的磁场为基础，以地球表面的正北方向

作为坐标系中的狔轴正方向，正东方向为狓轴的正方向，

与狓与狔轴形成平面垂直的方向设为狕轴的正方向，将建

立的地心惯性坐标系记为犗犲犡犢犣。另外一个坐标系是以航

天器为坐标原点犗，犗犣犫轴方向表示航天器垂直指向星体对

地面的方向，犗犡犫 为航天器当前的飞行方向，而犗犢犫 为与

平面犗犡犫犣犫垂直的方向。地心惯性坐标系不会随航天器的

运行方向变化而产生变化，但航天器本体坐标系中，三轴

固连与星体上的坐标系会受到航天器的运行而发生相应的

变化［５］。当本体坐标系与质心轨道坐标系之间的３个姿态角

φ、θ和ψ的取值为０时则两个坐标系重合。

２２　坐标参数转换

航天器中携带的精密星敏感器得到的采集与测量数据

结果均为航天器本体坐标系下的结果，当传输到地球表面

时，需要将其转换为地心惯性坐标系并在此基础上编写控

制程序。因此需要对不同坐标系中相同位置的点进行坐标

参数的转换处理。转换矩阵如下：

犜狉犻 ＝

ｃｏｓα２ ０ －ｓｉｎα２

０ １ ０

ｓｉｎα２ ０ ｃｏｓα

熿

燀

燄

燅２

１ ０ ０

０ ｃｏｓα１ ｓｉｎα１

０ －ｓｉｎα１ ｃｏｓα

熿

燀

燄

燅１

ｃｏｓα３ ｓｉｎα３ ０

－ｓｉｎα３ ｃｏｓα３ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １

（１）
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　　矩阵中α１α２和α３分别代表两个坐标系之间对应方向上

的欧拉角。

２３　设置姿态参数

设置姿态参数采用数学描述法确定航天器姿态，是测

量航天器姿态的基础，故此设置姿态参数来描述姿态。姿

态参数主要有：姿态四元数、旋转矢量、方向余弦矩阵、

欧拉角等［６］。通过姿态参数的描述与设置可以得出对航天

器的运动规律进行方程描述，数显姿态测量的量化。

２４　航天器姿态运动规律

航天器姿态运动规律在建立好的坐标系下，从运动学

和动力学两个角度，利用姿态参数得出航天器姿态的运动

规律。根据运动学方程求得航天器姿态角与其角速度之间

的关系，设航天器的角速度为ω，则航天器姿态相对坐标

系的转动角速度运动方程可以表示为：

ω＝ω０＋犃０（ψ，φ，θ）ω狅犻 （２）

式中，ω０表示为初始角速度，犃０ 为航天器运动系数，ω狅犻在

坐标系中的运行轨道角速度。综合姿态欧拉角得出描述运

动学方程如公式３所示。

熿

燀

燄

燅

φ

ψ

θ

＝
１

ｃｏｓφ

ω狓ｃｏｓψ＋ω狕ｃｏｓ（ ）ψ ｃｏｓφ

ω狔ｃｏｓφ＋ ω狓ｓｉｎψ－ω狕ｃｏｓ（ ）ψ ｓｉｎφ

ω狕ｃｏｓψ－ω狕ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ψ

（３）

　　航天器姿态的动力学方程用来描述航天器姿态的变化

与外力矩的关系，其动力学方程可以表示为：

犎＝犖－［犑－
１（犎－犺）］×犎 （４）

式中，犎表示的是航天器的转动角动量，犖 为航天器在宇

宙环境下所受的外部力矩，犺为航天器内部运动产生的角动

量，犑为惯性矩阵。通过运动学和动力学姿态方程的建立可

以得出航天器姿态的变化规律，那么通过精密星敏感器对

航天器周围恒星的识别和定位，便可以得到航天器高精度

实时姿态测量结果。

３　星敏感器星点识别与提取

为了得到航天器的初始姿态测量结果需要利用精密星

敏感器采集三个恒星的坐标，采集的三个恒星必须为航天

器监控的行星，若采集的恒星是与航天器无关的信息，则

无法得出航天器的初始姿态测量结果。

３１　创建星库

创建星库的目的是为更好的进行星识别操作，根据星表

中的信息数据通过一定的方式建立户一个与识别方法相符的

导航星库。创建的星库主要包括恒星位置的存储和恒星设备

特征的存储两个部分。基本星表中恒星的位置信息比较精

确，可以通过恒星的基本星模式来排列星库中的所有恒星信

息［７］。由于在恒星识别的过程中使用三角形识别方法，因此

所存储的星库信息中需要包括参考星到最近邻星的角距、参

考星到次最近邻星的角距以及最近邻星和次最近邻星之间的

圆心角。利用精密星敏感器采集相关的定位位置信息，创建

出最终的星库，部分星库信息如表１所示。

３２　导航星选取

在创建的星库当中选取一个导航星，基本星表中包含一

表１　三个局部区域的恒心分布星表

８°×８°１０°×１０°１２°×１２°１４°×１４°１６°×１６°１８°×１８°

Ｗ１

Ｍｅａｎ ２．４８ ３．９１ ５．６９ ７．８０ １０．２３ １２．８９

Ｓｔｄ １．８２ ２．３５ ２．９０ ３．５０ ４．１０ ４．７２

Ｍｉｎ ０ ０ ０ １ １ １

Ｍａｘ １２ １６ ２０ ２４ ２８ ３３

Ｗ２

Ｍｅａｎ ２．４６ ３．９２ ５．６９ ７．７９ １０．１８ １２．８５

Ｓｔｄ １．８１ ２．３４ ２．８９ ３．４８ ４．０８ ４．６３

Ｍｉｎ ０ ０ ０ １ １ １

Ｍａｘ １３ １５ ２０ ２４ ２８ ３３

Ｗ３

Ｍｅａｎ １．４１ ２．５４ ３．８６ ５．６１ ８．０９ １１．１９

Ｓｔｄ １．５４ ２．１２ ２．８９ ３．６６ ４．０３ ４．７３

Ｍｉｎ ０ ０ ０ ０ １ ２

Ｍａｘ ８ １２ １５ １８ ２０ ２４

定数量的恒星信息，包括星序号、星名称、星等级等，对

应某一个基本历元的星位置上。由于创建的星库当中包含

恒星的数量较多，其中部分恒星并不适合作用导航星，因

此需要设置一个恒星等级阙值，根据恒星等级阙值对星库

中的信息进行筛选［８］。为了选择出最优的导航星需要考虑

一下选取因素，包括航天飞行器的飞行任务和飞行规律、

精密星敏感器的探测敏感度以及星图识别的方法和航天器

姿态确定的基本原理。首先设置选取阙值，且阙值的门限

需要具备一定的高度，尽可能保证观测性包含在创建的星

库当中，在此基础上尽量缩小选取的恒星数量，从而降低

航天器姿态测量的时间。除此之外需要注意的一点就是导

航星与其他恒星之间尽量保证分布均匀，且导航新之间的

角距尽可能大，以此来保证精密星敏感器焦平面上像点间

接分布均匀，间接的保证航天器姿态解算的精度。将创建

的星库当中满足上述条件的恒星判定为导航星，即为 Ｗ。

３３　星图识别

综合导航星的选择结果利用精密星敏感器进行星图识

别，星图识别就是将星敏感器视场中观测性组成的星图和

创建的星库中的导航星组成的星图，根据识别特征进行匹

配可以确定测星与导航星之间的对应关系。在星图识别的

过程中至少要选择两个以上的恒星，并同时定位提取恒星

与导航星的位置信息，通过坐标结果得出航天器的姿态测

量结果。因此可以将星图识别分为两个部分，分别为局部

识别和全天识别。精密星敏感器在姿态捕获阶段没有先验

姿态信息可以利用，星图需要在整个宇宙环境当中进行识

别［９］。在识别的过程中将每一个恒星看做为一个单位球，

且任意一个恒星的矢量长度均为１。将Ａ与Ｂ两颗恒星之

间的夹角余弦记为ｃｏｓ（犾），而两个恒星亮度与等级之间的

关系如式 （５）所示。

犿狏犅－犿狏犃 ＝－２．５１２
犈犅
犈犃

（５）

式中，犿狏犅 与犿狏犃 分别代表恒星Ａ与Ｂ的视星等值，而犈犃

与犈犅 分别代表恒星的照度值。根据星级与照度计算结果在
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星图中识别航天器环绕活动的对应恒星结果。

３４　星点坐标提取

对星点的识别结果以及导航星进行坐标提取，提取的

坐标为航天器本体坐标系下的坐标结果，需要经过坐标变

换得到最终的坐标提取结果并传输到地球表面。设犵犻为导

航星且其空间坐标为犵犻 （狓犻，狔犻，狕犻），通过精密星敏感器

得到选取恒星与导航星之间的距离数据分别为狓犪 和狓犫，则

其中ａ恒星的区域面积就可以表示为犵犻 （狓犻＋１，狓犻），该恒

星的质心即坐标位置即可以通过式 （６）计算。

犡０＝
∑
犿

狓＝１
∑
狀

狔＝１

犉（狓，狔）狓

∑
犿

狓＝１
∑
狀

狔＝１

犉（狓，狔）

犢０＝
∑
犿

狓＝１
∑
狀

狔＝１

犉（狓，狔）狔

∑
犿

狓＝１
∑
狀

狔＝１

犉（狓，狔

烅

烄

烆
）

（６）

式中，犉（狓，狔）为精密星敏感器采集图像的背景阈值。由此

便可以得出导航星以及任意两个恒星的坐标提取结果，并

可以求出两颗恒星的星对角距结果。

４　确定航天器姿态

参考星敏感器星点识别与提取结果确定航天器的瞬时

位置和姿态，航天器的瞬间位置由定位的导航星与任意两

个恒星来决定，包括升交点赤经、轨道倾角和轨道幅角三

个参数来描述。因其自身结构的约束，星敏感器的滚动角

精密度较偏航角及俯仰角的精密度低约一个量级，因此需

要借助定位识别的恒星来确定高精度的测量结果。首先以

恒星的短期姿态为参照，根据星体的角速度，通过积分方

程可求出其相对应的姿态角。然后以精密星敏感器为确定

航天器姿态的长期参照物，固定采集信息的频率，据此得

出坐标系内星体的各个姿态参数［１０］。以精密星敏感器得出

的测量结果为基准，结合恒星星体的判断角度和航天器的

基本运行规律，构成航天器姿态的估计器，实现航天器姿

态的预估和实时更新，由此也可以得出最终的测量结果，

目标航天器与最近邻角距的实时姿态测量结果如图２

所示。

图２　目标航天器到邻角距姿态测量结果

５　航天器姿态主点标定

由于星敏感器测量环境较为复杂，内部的电磁波环境

会对测量结果产生影响，也就是实际航天器的实际测量姿

势与理想的航天器测量结果存在一定的偏差，因此需要通

过误差分析，并根据误差分析结果对航天器姿势测量主点

进行标定处理。航天器姿态测量结果的标定处理需要借助

设计与安装的精密星敏感器，具体的硬件设备与分布情况

如图３所示。

图３　航天器姿态标定应用设备图

通过在理想条件下已知的参考点质心位置和畸变图像

相应星象点质心位置之间对应的关系，来建立航天器测量

图像中畸变坐标与理想坐标之间的映射关系，从而实现提

高测量精度的目的。航天器姿态测量结果的标定修正结果

如图４所示。

图４　姿态测量结果标定修正图

６　模拟实验分析

为了验证设计的基于精密星敏感器的航天器高精度姿

态测量标定方法的有效性，设计模拟实验进行对比分析。

由于真实的航天器运行环境较为复杂，因此需要搭建仿真

模拟实验环境进行航天器姿态测量实验分析。安装生成模

拟仿真环境构建硬件设备，其中包括设计完成的精密星敏

感器以及转台等，将所有的硬件设备按照图中５的结构进

行安装。

利用随机分布程序生成宇宙随机仿真星库环境，如图６

所示。

在仿真环境下，依照实际的航天器结构以及运行原理，

在计算机中组件模拟航天器，并将其发送到仿真星库当中。

计算机组建的航天器设备结构如图７所示。
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图５　模拟实验环境示意图

图６　随机仿真星库示意图

图７　仿真航天器结构图

在搭建好的实验环境下进行航天器姿态的实时测量与

标定。为了保证模拟仿真实验结果的可比性，设置传统的

测量标定方法作为此次实验的对比方法，且两种测量标定

方法测量的航天器相同，由此来保证实验变量的唯一性。

通过设置航天器的运行参数来控制模拟航天器的实际姿态，

并将设置的参数作为实验结果的对比标准。分别向两种方

法发送测量标定任务，地面的接收器得到最终的测量标定

结果，经过与标准数据的对比得出关于测量标定精度的实

验结果。实验对比结果分别从航天器偏航角姿态和俯仰角

姿态两个方面进行对比，对比结果如图８所示。

从图中的对比曲线可以看出，在偏航角方面误差走向

相似，但程度不同。经过计算传统测量结果的平均误差为

３．２％，而基于精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定

方法的平均误差率为２．７％。在俯仰角方面误差走向差异较

大，其中传统测量结果的平均误差为－５．９％，而基于精密

星敏感器的航天器高精度姿态测量标定方法的平均误差率

为－０．４％。综合两个方面的测量误差结果得出结论：基于

图８　模拟实验对比曲线

精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定方法的平均误

差率比传统方法低６．０％。

７　结束语

通过基于精密星敏感器的航天器高精度姿态测量标定

方法的设计与实现，有效的降低航天器姿态测量结果的误

差，得到较为精准的测量结果。通过设计方法的应用可以

为航天器运行与工作的精准控制提供高精度数据，因此具

有较高的应用价值。
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