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犐犕犝辅助犡射线脉冲星的深空探测器
精确定姿方法及仿真
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摘　要：为满足深空探测器的精确定姿需求，提出了一种惯性测量单元（ＩＭＵ）辅助的Ｘ射线脉冲星定姿方

法。该方法用ＩＭＵ的速率陀螺来估计航天器短时姿态，观测两颗或多颗脉冲星的Ｘ射线辐射信号，将拟合

得到的观测矢量作为滤波器信息输入，利用这两种测姿手段在时间和空间上的互补特性，提供一种全天候、抗

干扰性强的定姿方法。仿真结果表明，相比于ＥＫＦ，基于ＵＫＦ的俯仰、横滚和偏航三姿态角的测量精度可提

高２１．９％、２１．１％和３１．７％；与仅使用脉冲星或ＩＭＵ的定姿方法相比，组合定姿方法的俯仰角估计精度分别

提高了３２．５％和７７．６％。

关键词：脉冲星；惯性测量单元；无迹卡尔曼滤波；组合定姿；航天器

中图法分类号：Ｐ２２８．４１；Ｐ２２７．２

　　近年来，Ｘ射线脉冲星自主导航技术受到广

泛关注［１４］，其优良特性可为深空探测器定姿提供

所需的天然导航信标。但由于脉冲星辐射信号微

弱，需长时间观测累积，导致其短时测量的姿态估

计精度不高，状态更新偏慢，因此，引入ＩＭＵ 作

为辅助设备便于实现全程的高精度定姿服务。本

文采用姿态的修正罗德里格参数（ＭＲＰｓ）表示

法，利用Ｘ射线脉冲星和ＩＭＵ两种测姿手段的

优势互补特性，提出了基于无迹卡尔曼滤波（ｕｎ

ｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）的组合定姿方法，并

设计了利用激光光量子模拟Ｘ射线脉冲星辐射

信号的半物理仿真系统，对提出的定姿方法进行

仿真验证。

１　航天器姿态 犕犘犚狊描述

描述航天器姿态的 ＭＲＰｓ定义为：

犵＝ 犵１ 犵２ 犵［ ］３
Ｔ
＝狀·ｔａｎ

θ
４

（１）

式中，狀和θ分别为旋转轴（单位矢量）和旋转角

度。

由 ＭＲＰｓ描述的姿态运动学方程为
［５］：

犵＝犕（犵）·ω （２）

犕（犵）＝
１

４
［（１－犵

Ｔ
犵）犐３＋２［犵×］＋２犵犵

Ｔ］

（３）

式中，犐３ 为３阶单位矩阵；ω＝［ω１　ω２　ω３］
Ｔ 为

航天器在本体坐标系中的三轴角速度；［犵×］为

犵的斜对称矩阵。

从以上定义可以看出，当θ＝±２π时，犵的模

‖犵‖趋于无穷大，式（１）无法进行数值积分求解

姿态值。为避免 ＭＲＰｓ表示的姿态运动学方程

的奇异性，通过定义映射集犵狊＝－犵／（犵
Ｔ
犵），且当

‖犵‖＞１时将犵映射到犵狊 上，便可实现全局的

非奇异姿态描述［６，７］。由式（２）、（３）可知，在采样

间隔内狀方向固定不变时，姿态的 ＭＲＰｓ一步预

测方程可表示为：

犵^犽＋１ ＝犕（犵犽）ω犽 ＝

１

４
［（１－犵

Ｔ
犽犵犽）犐３＋２［犵犽×］＋２犵犽犵

Ｔ
犽］ω犽 （４）

２　陀螺测量模型

假设航天器上惯性测量单元的３只速率陀螺

敏感轴分别与航天器本体坐标轴固连，将陀螺偏

差简化为随机游走过程，则陀螺角速率测量模型
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为：

ω＝ω
狉
＋犫＋ε

犫＝｛ η
（５）

式中，ω为本体坐标系下陀螺测量输出的相对于

惯性坐标系的旋转角速度矢量；ω
狉 为本体坐标系

相对于惯性坐标系的姿态速率在本体坐标系中的

真值；犫为陀螺偏差，是由零均值高斯白噪声η驱

动的陀螺常值漂移，且犈［η（狋）η（狋）］＝σ
２

η
（狋）δ（狋－

τ）犐３×３；ε为陀螺测量噪声，是与η不相关的零均

值高斯白噪声，且犈［ε（狋）ε（狋）］＝σ
２
ε（狋）δ（狋－

τ）犐３×３。

离散形式的陀螺测量方程为［８］：

ω
狉
犽 ＝ω犽－犫犽－

σ
２
ε

Δ狋
＋
１

１２
σ
２

ηΔ（ ）狋
１
２

犖ε

犫犽 ＝犫犽－１＋σηΔ狋
１／２犖

烅

烄

烆
η

（６）

式中，Δ狋为陀螺采样周期；犖ε 和犖η 为零均值、单

位方差阵的高斯白噪声。

３　犡射线脉冲星姿态测量建模

单颗脉冲星只能解出俯仰和滚动两个方向的

姿态角，要得到航天器的三轴姿态至少需要顺序

扫描两颗脉冲星［９］。本文采用视场角为２°×２°的

圆形准直器，双准直器组成的差分Ｘ射线扫描仪

是进行Ｘ射线脉冲星观测的便捷方式，两个准直

器固定在探测器上面，在俯仰和偏航两个方位设

置０．１°的差值。扫描仪置于万向节上，可自行转

动来扫描导航星源。Ｘ射线扫描仪与航天器本体

坐标系的转换关系可通过万向节度数来获得。假

设ρ和α是Ｘ射线源光线到达扫描仪时在两正交

方向上的入射角，准直器采用圆筒形结构，可建立

准直器传递函数模型为：

犜＝
犛犮·ｃｏｓα·ｃｏｓρ

πｒ
２ ＝

２ａｒｃｃｏｓ（
犎ｔａｎ狘α狘
２狉

）狉２ｃｏｓαｃｏｓρ

π狉
２ －

犎２ｔａｎ狘α狘ｔａｎ狘ρ狘
２π狉

２
（７）

式中，犛犮为准直器底部探测器敏感入射光线的有

效面积；犎 为准直器的高；狉为准直器横截圆面的

半径。令准直器有效视场为ρ０×α０，犜 的取值范

围为［０，１］，其中０≤α≤α０，０≤ρ≤ρ０。准直器参

数ρ和α可以根据航天器的姿态运动表示出来，

被观测脉冲星在仪器坐标架下的位置经坐标转换

可表示为：

ρ＝－（ω狋＋δ犣＋（θ（０）＋δ狓）（δ狔＋ε狔）－）

α＝－（θ（０）＋δ犡）－θ（０）＋（ε狔＋δ狔）（ω狋＋

δ狕＋ε狕

烅

烄

烆 ）

（８）

式中，ω为扫描仪转动角速度；φ＝φ（０）＋ω狋；狋＝

狋－狋０＝（犻－犻狆）狋ｂｌｏｃｋ，其中，狋０ 为历元时刻，犻为当前

的计数时间片序号，犻狆 为接收信号光变曲线峰值

所对应的时间片序号，狋ｂｌｏｃｋ为一个时间片的长度；

为扰动项；δ狓、δ狔、δ狕 为扫描仪在航天器坐标架

下的方位角。狋０ 时刻，φ（０）＝０，θ＝θ（０）。

设Ｘ射线脉冲星扫描仪探测器的有效探测

面积为犛，被观测Ｘ射线脉冲星源的辐射强度为

犚，第犼个时间片观测得到的信号为犆１，犼和犆２，犼，

则犆１，犼和犆２，犼的数学模型为：

犆１，犼 ＝ （犚犫犵 ＋犚犜１）犛Δ狋

犆２，犼 ＝ （犚犫犵 ＋犚犜２）犛Δ
｛ 狋

（９）

式中，犛和犚 为已知量；犚犫犵是宇宙背景Ｘ射线辐

射强度；犜犻（犻＝１，２）是第犻个准直器的传递函数。

根据上述模型在最小二乘准则下拟合出ρ、α、犻狆、

犚等参数，通过坐标转换便可解得航天器在本体

坐标系下相对于脉冲星的两个方向矢量。如果能

同时观测到更多的脉冲星信号，可以更快地确定

航天器姿态，观测获得的多方位信息可提高姿态

估计的精度。但由于同时观测多颗脉冲星的难度

大，测量仪器的复杂度高，也加重了航天器的荷载

负担，利用两颗脉冲星完成定姿更快捷。

４　犐犕犝辅助犡射线脉冲星的犝犓犉

组合定姿方法

　　设 ＵＫＦ算法的离散状态方程和测量方程

为：

狓犽 ＝犳（狓犽－１）＋狑犽 （１０）

狔犽 ＝犺（狓犽）＋狏犽 （１１）

式中，犳（狓犽－１）为状态传播函数；犺（狓犽）为测量函

数；状态变量狓犽 为狀维向量；狑犽 和狏犽 分别为系统

噪声和测量噪声，两者为非相干高斯白噪声，且分

布满足狑犽～犖（０，犙犽）及狏犽～犖（０，犚犽）。

航天器在运动过程中，先用陀螺积分的短期

测量信息预报姿态和姿态角速度，再将基于Ｘ射

线脉冲星的测量信息获得的姿态参数作为长期参

考补偿陀螺漂移，最后组合两者测量数据通过卡

尔曼滤波来提供高精度姿态信息。陀螺输出的角

速度信息不视为状态估计模式的观测值，而是作

为状态方程所含的参数，并将陀螺漂移列为待估

计的状态量。因此，系统的状态变量为狓＝［犵
Ｔ
　

０５０１
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犫Ｔ］Ｔ，由式（２）、（５）可得状态方程：

犵［］
犫
＝
犕（犵）（ω－犫）

０３×
［ ］

３

＋
－Ｍ（犵） ０３×３

０３×３ 犐３×
［ ］

３
［］ε
η

（１２）

当采样间隔Δ狋足够小时，由式（６）、（１２）可得离散

状态方程为：

犵犽

犫
［ ］
犽

＝
犕（犵犽－１）（ω犽－１－犫犽－１）

０３×
［ ］

３

Δ狋＋
犵犽－１

犫犽－
［ ］

１

＋狑犽

（１３）

式中，狑犽 为该采样周期内的等效过程噪声，即

ＵＫＦ的状态传播函数为：

犳（狓犽－１）＝
犕（犵犽－１）（ω犽－１－犫犽－１）［ ］

０
Δ狋＋

犵犽－１

犫犽－
［ ］

１

（１４）

　　基于Ｘ射线脉冲星的航天器姿态测量可获

得本体坐标系相对于惯性坐标系的姿态矢量，其

离散测量方程为：

犢犽 ＝
犜（犵犽）狉１

犜（犵犽）狉
［ ］

２

＋狏犽 （１５）

式中，狉１ 和狉２ 表示航天器在惯性坐标系中的观测

矢量；狏犽 为该采样周期内的等效测量噪声。

犜（犵犽）表示航天器本体坐标系相对惯性坐标系的

姿态转移矩阵：

犜（犵犽）＝犐３－
４（１－犵

Ｔ
犽犵犽）

（１＋犵
Ｔ
犽犵犽）

２
［犵犽×］＋

８［犵犽×］
２

（１＋犵
Ｔ
犽犵犽）

２

（１６）

即ＵＫＦ的测量方程为：

犺（狓犽）＝
犜（犵犽）狉１

犜（犵犽）狉
［ ］

２

（１７）

　　由于姿态更新过程的量测方程和状态方程均

是非线性的，通常使用扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ），

它使用泰勒级数的一阶项对观测方程和状态方程

线性化，这使得ＥＫＦ有两个明显的缺陷：对强非

线性方程线性化会引入较大的误差，导致估计误

差增大；线性化过程会导致假设为高斯分布的先

验和后验概率的均值和方差估计错误。ＵＫＦ的

递推思想与ＥＫＦ是一样的，不同的是 ＵＫＦ使用

一组确定的离散ｓｉｇｍａ采样点来近似高斯随机状

态变量的均值和方差，直接使用非线性状态方程

来传播后验概率均值和方差。它不需要计算状态

方程和量测方程的Ｊａｃｏｂｉａｎ矩阵，能够精确到二

阶甚至更高阶，避免了ＥＫＦ简单线性化带来的高

阶截断误差问题，估计精度要优于ＥＫＦ，但 ＵＫＦ

方法的稳定性较ＥＫＦ差。

在提高系统滤波精度的同时，为保证系统的

稳定性，设计了“ＵＫＦ＋冗余ＥＫＦ”的组合定姿滤

波系统。由式（６）可知，陀螺误差Δω的表达式可

写成：

Δω＝ω犽－ω
狉
犽 ＝犫犽＋

σ
２
ε

Δ狋
＋
１

１２
σ
２

ηΔ（ ）狋
１
２

犖ε

（１８）

根据陀螺误差的变化，实时进行漂移估值。该滤波

系统无反馈结构，提高了计算速度；在输出端利用

３σ准则来检验ＵＫＦ滤波结果是否坏值，出现异常

时启用备份ＥＫＦ滤波器以保证系统正常工作。

５　仿真分析

５．１　半物理仿真系统

为了验证ＩＭＵ／脉冲星组合定姿的可行性和

有效性，利用激光光子辐射模拟Ｘ射线脉冲星光

子辐射，设计了一种基于激光光量子探测的Ｘ射

线脉冲星定姿仿真系统。信号模拟单元通过计算

机提供仿真系统的模拟信号输出，先从参数库中

提取所需的参数和信号模型，生成脉冲星模拟信

号和速率陀螺观测数据，加入背景噪声和量测噪

声后发送到下一个处理单元。时间保持单元通过

ＦＰＧＡ综合ＧＰＳ定时接收机提供的秒脉冲信号

和温补晶振的时钟信号，将信号模拟单元发送来

的模拟信号数据以高精度的时间刻度标记，标定

光子发射时间，完成光子计数与发射的时间同步。

姿态解算单元模拟星载计算机，将接收到的Ｘ射

线脉冲星模拟信号用式（９）所建立的数学模型进

行参数拟合，以解得所需的姿态信息。光子发射

单元是由激光调制与驱动器、６３５ｎｍ半导体激光

器和光学发射天线构成，用于将模拟数据转换为

激光光子；光子探测单元利用光学接收天线模拟

Ｘ射线准直器，用于定向和噪声初步抑制；天线接

收的光子经由衰减器衰减，以此模拟脉冲星辐射

信号的微弱特性，然后由６３５ｎｍ带通滤光器滤

除日光中其他光谱成分，再通过时间保持单元进

行时间标定后计数，转换送至定姿算法单元。该

仿真系统激光发射功率与探测到的光子数之间的

关系如式（１９）所示：

犎ｓｉｍ ＝
犔２ηρωλｅｘｐ（－α（λ）犱）犛犐

８犱２犺犮（１－ｃｏｓ
θ
２
）ｓｉｎθ

２

（１９）

式中，犱为激光器和探测器间距离；θ为激光光束

发散角；ρ为可控衰减系数，用可调衰减器实现；ω

为其他衰减；η为探测器效率；犜 为脉冲持续时

间；犺为普朗克常量；犮为光速；λ为光波长；犛犐 为

闪烁因子，典型值为０．４～１．０。

１５０１
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５．２　仿真条件

仿真系统中半导体激光器功率５ｍＷ，中心

波长６３５ｎｍ；光学发射天线透光率约８０％，发射

角（π／６）ｒａｄ；光学接收天线接收面直径６ｃｍ，透

光率约７０％；衰减器由两片衰减深度为１０－３的可

调衰减器构成，带通滤光片中心频率６３５±１０

ｎｍ，峰值透过率５５％；光子探测与计数器有效光

敏面直径２０μｍ，暗计数５０ｃｏｕｎｔｓ／ｓ，６３５ｎｍ波

长光子探测效率为１０％，光学发射天线与光学接

收天线相距２．５ｍ，采样间隔１／１０２４ｓ。以脉冲

星ＰＳＲ１９２９＋１０为例进行信号累积实验，累积

５００ｓ得到累积脉冲轮廓与标准轮廓（轮廓数据来

自于ＮＡＳＡＨＥＡＳＡＲＣ数据库）的比较如图１所

示，二者相关系数为０．９８５，可较好地模拟出脉冲

星辐射信号。实验所选用的脉冲星与其相关参数

以及仿真参数设置分别在表１、２中给出。

图１　模拟信号累积轮廓与标准轮廓

Ｆｉｇ．１　ＣｕｍｕｌａｔｉｖｅＰｒｏｆｉｌｅａｎｄＳｔａｎｄａｒｄＰｒｏｆｉｌｅｏｆ

ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＳｉｇｎａｌ

表１　用于定姿的Ｘ射线脉冲星参数

Ｔａｂ．１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＰｕｌｓａｒｓＡｐｐｌｉｅｄｆｏｒＡｔｔｉｔｕｄｅＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ

脉冲星 α（Ｊ２０００） δ（Ｊ２０００） 犜 犠 犉狓／（ｐｈ·ｃｍ－２·ｓ－１） 狆犳／％

Ｂ１８２１２４ ２７６．１３ －２４．８７ ０．００３０５ ５．５×１０－５ １．９３×１０－４ ９８

Ｂ１９３７＋２１ ２９４．９２ ２１．５８ ０．００１５６ ２．１５×１０－５ ４．９９×１０－５ ８６

Ｂ１５０９５８ ３５９．１８ －１．９１ ０．００２３０ ５．７５×１０－４ １．１７×１０－９ ５．５

表２　仿真参数设置表

Ｔａｂ．２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ

航天器 陀螺 脉冲星探测器

初始姿态：［５°　３°　１５°］Ｔ 陀螺漂移估计误差：［０．５　０．５　０．５］Ｔ（°／ｈ） 测量噪声方差：０．０１（°／ｈ）

初始姿态角速率：［０　０　０］Ｔ（°／ｓ） 驱动白噪声均方差：１．５×１０３（°／ｈ） 输出数据更新周期：３０ｓ

ＵＫＦ参数：α＝０．００３，β＝２ 测量噪声均方差：０．００１°／ｈ 视场角：２°×２°

ＵＫＦ参数：κ＝３－狀，狀＝２１ 陀螺初始偏差：［０　０　０］Ｔ（°）

５．３　仿真结果

图２给出了整个仿真过程中航天器三轴姿态

的变化情况。

实验一　分别使用惯性测量系统、脉冲星以

及两者组合方法对同一目标进行姿态估计。图３

给出了俯仰方向上的仿真实验结果，仿真时长为

２０００ｓ。实验分为犃、犅两部分：① 前１０００ｓ是

犃阶段，此过程陀螺通过积分运算为滤波器提供

必要的状态量和参数，没有外界信息来补偿漂移；

② 后１０００ｓ是犅阶段，在此阶段利用脉冲星的

姿态测量信息对陀螺进行漂移补偿，修正误差。

需要说明的是，对于ＵＫＦ组合定姿方法，在犃、犅

阶段陀螺的测量输入始终有脉冲星的测量信息来

补偿其漂移误差。

从图３的仿真结果可以看出：① 陀螺在实验

的前半部分由于积分误差的累积，俯仰角的姿态

误差越来越大，而经过校正后误差值显著下降，能

保持较好的精度水平。② 脉冲星需要长时间的

数据累积来提高测姿精度，这是其自身的辐射特

性决定的。短时间内脉冲星的姿态精度不是必然

优于陀螺，但随着时间的不断增加，其定姿精度越

图２　三轴姿态

角变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｏｆＡｔｔｉｔｕｄｅｓ

　　

图３　三种定姿方法

的俯仰角估计结果

Ｆｉｇ．３　ＰｉｔｃｈＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｏｆＴｈｒｅｅＭｅｔｈｏｄｓ

来越高，估计结果优于陀螺。③ 不管是单独使用

ＩＭＵ还是脉冲星，定姿精度都低于组合定姿方法

（ＵＫＦ）。犃部分通过惯性测量系统来辅助脉冲

星进行初始姿态捕获，进而完成辐射信号的观测

和数据累积。犅部分滤波收敛后，脉冲星和ＩＭＵ

方法姿态估计均方误差分别为０．０３１４°／ｓ和

０．０９４５°／ｓ。基于 ＵＫＦ的组合定姿方法姿态估

计均方误差为０．０２１２°／ｓ，估计精度比仅使用脉

冲星或ＩＭＵ 的定姿方法分别提高了３２．５％和

７７．６％。从上面的比较结果可知，脉冲星的长期

稳定度特别高，姿态估计精度也随着观测数据的
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累积越来越高；而ＩＭＵ 的动态精度相比于静态

精度要低，加上漂移误差累积，提供长期高精度姿

态的能力明显较弱。在航天器运行过程中，组合

定姿方法可提高定姿精度，且较ＩＭＵ来说，效果

更加显著。

实验二　对于小角度误差的情况，图５展示

了分别使用ＥＫＦ和 ＵＫＦ两种不同滤波方法进

行组合定姿的仿真实验结果，采样率为０．５ｓ。在

滤波稳定后，航天器三轴姿态估计的误差均值和

方差如表３所示，比较可知 ＵＫＦ的滤波性能整

体优于ＥＫＦ。实验结果也表明了ＵＫＦ在处理非

线性问题上相对于ＥＫＦ的优越性，ＵＫＦ能把误

差降到更为理想的状态，而ＥＫＦ由于线性化截断

误差的问题，滤波精度稍差。从３个姿态角的滤

波结果来看，偏航角的偏差相比于其他两个稍大，

这是由于利用脉冲星定姿的方法中主要的观测是

图４　航天器三轴姿态估计结果

Ｆｉｇ．４　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＡｔｔｉｔｕｄｅｓＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ
　　　　　　　　

图５　两种组合定姿方法的陀螺漂移误差

Ｆｉｇ．５　ＧｙｒｏｂｉａｓＥｒｒｏｒｓｆｒｏＥＫＦａｎｄＵＫＦ

表３　两种滤波方法仿真结果

Ｔａｂ．３　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＲｅｓｕｌｔｓｏｆＥＫＦａｎｄＵＫＦ

算法
俯仰误差 偏航误差 滚动误差

均值 方差 均值 方差 均值 方差

ＥＫＦ ０．０２５１ ４．０３２×１０－４ ０．０３３７ ４．３２５×１０－４ ０．０３０９ ４．１３５×１０－４

ＵＫＦ ０．０１９６ ３．５１２×１０－４ ０．０２４９ ４．０２２×１０－４ ０．０２１１ ３．８３５×１０－４

在俯仰和滚动两个方向，对偏航状态的观测最少。

　　从图５（ａ）中的仿真结果可见，ＥＫＦ方法部分

时间的陀螺漂移误差超出了３σ边界，这样会造成

滤波精度的降低，影响到系统的定姿性能；图

５（ｂ）中 ＵＫＦ方法更好地抑制了陀螺漂移误差，

有利于发挥ＩＭＵ和脉冲星两种定姿手段的优势

互补特性。跟踪陀螺漂移误差的分布有助于剔除

观测坏值，保持滤波器稳定工作。

执行深空探测任务时，星体遮挡、探测器故障

等原因会造成某段时间内姿态更新的中断，这时

航天器需在正常工作后重新搜索可用脉冲星进行

姿态估计。图６给出了重新搜索脉冲星进行航天

器姿态估计的仿真结果。在仿真时长２０００ｓ之

后，滤波稳定，除偏航角的估计精度稍差外，可以

满足航天器定姿需求。

仿真实验结果表明，相比于单一测姿系统，组

合方法的定姿精度显然更高，而 ＵＫＦ融合方法

图６　重新捕获姿态的估计结果

Ｆｉｇ．６　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＡｔｔｉｔｕｄｅＥｓｔｉｍａｔｉｏｎＡｆｔｅｒ

Ｉｎｔｅｒｒｕｐｔｉｏｎ

能得到比ＥＫＦ融合方法更好的滤波性能。尽管

ＵＫＦ的稳定性不如ＥＫＦ，但ＵＫＦ的收敛速度要

快于ＥＫＦ，并且滤波精度更高。导航系统可使用

ＵＫＦ作为主滤波器，ＥＫＦ作为副滤波器，在保证

精度的同时提高系统可靠性。由于脉冲星的周期

各不相同，到达航天器的Ｘ射线辐射信号强度也
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有较大差异，所以要获得较稳定的姿态输出所需

的滤波时长不同。

６　结　语

本文将ＵＫＦ应用于脉冲星／ＩＭＵ组合定姿，

使用基于姿态表示的 ＭＲＰｓ进行滤波，通过设置

参数的映射集避免了姿态表示的奇异性。仿真实

验结果表明，脉冲星／ＩＭＵ组合定姿方法能为航

天器提供高精度的姿态信息，姿态估计性能优于

单个定姿系统，长期稳定性好，抗干扰性强。在状

态方程或量测方程非线性的情况下，ＵＫＦ姿态融

合的性能要好于标准ＥＫＦ。
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