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摘    要： 针对深空探测器姿态估计问题，提出了一种基于星敏感器的深空飞行器姿态估计新型算法，用李群替代了传

统的四元数来描述姿态，避免了四元数转换为姿态矩阵产生的非唯一性和复杂计算等问题。该算法给出了基于星敏感器的

姿态观测方程和空间中刚体的运动学模型在李群下的描述并提出了一种基于李群的滤波算法，完成了深空飞行器动态姿态

的确定。该线性化模型解决了传统非线性模型在滤波过程中产生的误差，同时省去了四元数转化为姿态矩阵的步骤，减少

了计算量。最后，仿真实验中对比了传统的基于四元数的姿态确定算法，可以看出该算法具有更好的稳定性和准确性。
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引　言

随着我国航天事业的飞速发展，深空飞行器的自

主导航问题成为了研究的热点。深空飞行器距地距离

远，工作时间长，深空环境未知，传统的依赖地面与

航天器通讯来实现导航和控制的方法存在实时性、成

本高、干扰较大等种种限制，很难实现高精度的深空

导航需求。因此，在深空探测领域自主导航技术成为

了保证深空探测任务完成的关键技术[1-4]。目前在自主

导航的姿态确定方面，星敏感器是深空探测航天器上

常用的姿态确定仪器，其基本原理是基于星点质心定

位，实现星图识别和姿态解算[5-7]，从而实现探测器姿

态估计。相比较于太阳敏感器、地平仪、磁力计等姿

态测量设备，星敏感器测量精度高，抗干扰能力及自

主导航能力强。本文主要就姿态解算部分做出了研究。

基于星敏感器的航天器姿态确定是通过星敏感器

测量同一坐标矢量在惯性坐标系下和星敏感器坐标系

下的不同数值来确定航天器姿态参数的过程。常用的

姿态描述方法有欧拉角、四元数、罗格里格斯参数

法、修正的罗格里格斯参数法、旋转矩阵等。现阶段

的姿态解算算法主要分为静态确定性算法和动态姿态

估计两大类。静态确定性算法是根据一组观测矢量求

解出航天器坐标系和惯性坐标系之间的姿态矩阵进而

求出航天器姿态角。Davenport提出了q方法，通过四

元数的性质构造K矩阵，用求取特征值的方法确定姿

态四元数[8]。基于最小二乘原理的SVD方法将矩阵进行

奇异值分解得到姿态矩阵[9]。此外较常用的方法还有：

基于牛顿迭代的数值算法、TRIAD方法[10]、FOAM方

法[11]等。动态姿态估计方法主要是基于四元数的卡尔

曼滤波的改进算法，现阶段已有的方法有扩展卡尔曼

滤波（EKF）[12]、乘性卡尔曼滤波（MEKF）[13]、预测

卡尔曼滤波[14]、自适应卡尔曼滤波[15]等。动态滤波姿

态估计方法能够克服观测矢量中的不确定误差，利用

更多的观测信息，实现最优化估计下的最优解，相比

较于静态确定性算法能够更好的对姿态进行估计。但

是在采用四元数建模时EKF产生的线性化误差极易引

起滤波发散，有些滤波方法无法实现使用单一的姿态

敏感仪器完成估计等问题还未得到较好的解决。

本文针对基于四元数描述的姿态估计方法存在的

问题，提出了基于李群描述的深空探测器姿态估计的

新方法。该方法基于李群对于旋转矩阵的特定唯一描

述特点，采用李群对深空探测器进行姿态描述来解决

四元数姿态描述方法中存在的非唯一性等问题。在此

基础上，针对四元数描述的姿态估计方法中的模型非

线性问题，基于李群微分方程构造了线性的姿态矩阵

微分方程作为系统模型，并设计了李群滤波器来实现
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直接对姿态矩阵进行估计。该方法能够保证系统模型

线性化结构，克服传统四元数方法中非线性模型在线

性化时导致的模型误差。在估计精度上比静态姿态确

定方法、四元数卡尔曼滤波方法具有更好的性能。

1    星敏感器

1.1    星敏感器基本工作原理

星敏感器一般有两种工作模式：全天球识别工作

模式和星跟踪工作模式。全天球识别工作模式的工作

原理为通过星敏感器的光学镜头在视场角内拍摄星

图，经过星图识别、星点质心定位和姿态解算几个过

程后输出航天器姿态角；星跟踪模式下星敏感器首先

利用先验姿态信息，进入星跟踪模块通过局部的星点

质心定位和识别最终解算出当前姿态信息。星敏感器

的基本工作原理框图如图 1所示。本文主要针对姿态

解算提出了一种新的算法。
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星图识别算法导航星库
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图 1    星敏感器的基本工作原理

Fig. 1    The working principle of star sensor
 

1.2    星敏感器观测模型

px py

星敏感器由光学系统和CCD感光装置构成，来自

定位恒星的光线穿过光学透镜聚焦到CCD成像平面。

X和Y轴在CCD成像平面内呈正交化，Z轴与透镜的光

轴重合。 和 两坐标点为目标恒星在CCD成像平面

成像的质心坐标，f是光学系统的焦距。星敏感器的测

量原理如图 2所示。

p= [px，py]T

ri

假设星敏感器坐标点 表示在星敏感

器坐标系下目标恒星的坐标，完整的目标恒星惯性坐

标系下矢量 在星敏感器坐标系下的投影可表示为

l = [px, py, f ]T (1)

tk

假设星敏感器坐标系与航天器载体坐标系重合，

时刻在航天器载体坐标系下的目标恒星的观测方程可

以写成

li(k) = X(k)ri+ vi (2)

li(k) i X(k)

ri i

vi

其中： 是 颗目标恒星的观测矢量； 是惯性系

到航天器载体坐标系的姿态转换矩阵； 是第 颗目标

恒星在惯性系下的单位矢量； 是星敏感器的观测噪

声，通常被视为均值为零的随机白噪声并满足以下

性质

E{vi} = 0
E{vivi

T} = σi
2I3

(3)

σi
2其中， 是噪声的均方差。
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图 2    星敏感器测量原理

Fig. 2    The measurement principle of star sensor
 

2    基于李群的航天器姿态模型

SO(n) GL(n)

李群理论是近代数学中的一个重要分支，19世纪

由挪威数学家Marius Sophus Lie提出的[16]。李群是群，

同时也是微分流形，满足群运算和可逆性。特殊正交

群 是一般线性群 的子群，是李群中的一类
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群，定义为如下形式

SO(n) = {R|R ∈ Rn×nRRT = I det(R) = 1} (4)

RRT = I
ṘRT = −(ṘRT)T ṘRT

本文主要考虑的航天器的姿态问题，所以主要讨

论三维特殊正交群的相关内容。对等式 两边求

导并移项得 ， 为反对称阵，整理后

有下式

Ṙ = RO (5)

R SO(3) Q
k ∈ R3
其中： 为 阵； 为3×3反对称矩阵，取向量

Q(k)= [k×] =

 0 −k3 k2

k3 0 −k1

−k2 k1 0

 (6)

[·]×其中， 是反对称矩阵的简化数学表示。

ω在参考系下的航天器姿态角速度 可以表示为

ω = [ωx，ωy，ωz]T (7)

空间航天器的运动动力学微分方程可以被写作

Ṙ = R[ω]× (8)

刚体飞行器的动态姿态可以被改写为如下的形式

ω̇ = J−1{N−ω× Jω} (9)

J N其中： 为惯性矩阵； 是总共的外部转矩。

3    姿态估计李群滤波算法

结合公式（2）和（8）构造李群滤波方程，实现

对航天器姿态的李群滤波估计。李群滤波器直接作用

于基于李群的系统方程，相比于四元数方法省去了转

换为姿态矩阵的步骤，保证了滤波器的线性结构，减

少非线性的计算误差，李群滤波能够实现快速有效的

姿态估计。

3.1    空间飞行器姿态动力学系统模型

首先，根据航天器姿态的动力学模型和星敏感器

观测模型构建时间连续的系统模型

Ẋt = Xt[ωt +wt]× (10)

lt = Xt rt + vt (11)

Xt ωt

wt lt

rt

vt

其中： 表示从航天器的姿态矩阵； 表示航天器姿

态旋转矢量； 表示一个随机的连续白噪声； 表示目

标恒星在航天器载体坐标下的连续观测矢量； 代表

了目标恒星在惯性坐标系下的坐标矢量； 为星敏感

器的连续观测噪声，本文中视为一个连续的随机白噪声。

为了解决传感器的实际测量值为离散量的问题，

需要在固定采样时间频率下对模型进行离散化处理。

Xt ωt

ωt

Xt

公式（10）中 和 为一对李群和李代数，根据李代

数到李群的映射关系，可在离散情况下将 投影到李

群空间对姿态矩阵 进行更新，该过程也是求解差分

方程的过程，得系统离散化模型为

Xk+1 =Wk Xk Ak (12)

lk+1 = Xk+1rk+1+ vk+1 (13)

Xk+1 tk+1

Wk tk+1

σ1
2I3 Ak tk+1 ωt

lk+1rk+1 tk+1

vk+1 tk+1

σ2
2I3

其中： 表示在 时刻的航天器载体姿态矩阵；

是在 时刻下均值白噪声在转动形式下的表示，传

播矩阵为 ； 为 时刻的转动增量，即对 进行

指数展开。式（13）中， 分别表示 时刻目标

恒星在航天器载体坐标系和惯性坐标系下的坐标矢

量； 为 时刻的离散观测噪声，其协方差矩阵为

。

X

李群到李代数的映射是指数映射，其为光滑满射，

陀螺的测量值为旋转矩阵 的李代数，所以使用式

（12）的离散化模型能够保证姿态动力学系统的性质。

3.2    离散时间的李群滤波

为了更好的提出和推导本文所提出的李群滤波方

法，本文先分析一种传统卡尔曼滤波通用离散系统模

型，式（14）和（15）为传统卡尔曼滤波通用矢量模型

Lk+1 = Lk +Wk (14)

Yk = Hk Lk +Vk (15)

Lk Yk ∈ R3

Wk Vk ∈ R3 Hk ∈ R3×3

其中： ， ，分别表示所考虑模型的离散状态

量和观测量； 和 为高斯白噪声， 为

量测矩阵。这种模型下的最常用的卡尔曼滤波的状态

一步预测方程和状态估值计算方程为

L̂k+1|k = L̂k (16)

L̂k+1 = L̂k+1|k +Kk+1(Yk+1−Hk+1 L̂k+1|k ) (17)

ek+1|k=Lk+1−L̂k+1|k ek+1=Lk+1−L̂k+1使用两个三维矢量 和

预测状态误差和纠正状态误差，可以得到

ek+1|k = ek+1+Wn (18)

ek+1 = ek+1|k −Kk+1(Hk+1ek+1|k +Vk+1) (19)

Kk+1误差方程可以具有自发性，然后滤波增益 可

以根据误差协方差矩阵进行更新。滤波的收敛性可以

根据可观可控性原理来确定，卡尔曼滤波实际上是一

种基于方差最小的最优化估计方法。故根据式（12）
和（13）的形式，将卡尔曼滤波方法与李群相结合，

使用乘法原理替换该模型中的加法原理。下面对一个

相似的方法进行具体的描述。
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根据线性情况下李群的对称性原理并结合航天器

姿态模型式（12），可以将式（16）和（17）转换到

李群形式下[17]

X̂k+1|k = X̂k Ak (20)

X̂k+1 = X̂k+1|k Jk+1(Kk+1(lk+1−Xk+1|k rk+1)) (21)

X̂ ∈ SO(3) Jk+1(·)

Jk+1(·) exp(·)

其中： ， 是一个将矢量转化为特殊正

交矩阵的函数，由于李代数到李群的指数映射为光滑

满射，本文中 使用指数展开 ，其能将李代

数形式下的新息完整地补偿状态量从而保证李群状态

量更新的有效性。这不仅是将式中的加法用李群的乘

法代替，同时还需要决定乘法的顺序，这对后续的动

态误差模型会有影响。基于李群的状态误差定义为如

下形式

ηk+1 = Xk+1X̂T
k+1 (22)

ηk+1|k = Xk+1X̂T
k+1|k (23)

根据误差均方差最小原理，李群滤波器设计如下：

状态一步预测方程

X̂k+1|k = X̂k Ak (24)

一步预测均方差方程

Pk|k−1 = Ak Pk−1 AT
k +Qw (25)

Qw σ1
2I3其中： 为系统噪声协方差矩阵，这里取 。

εk+1定义新息为 ，新息为测量和估计量的一步误

差，这里使用两个参考坐标

εk+1 =

{ lk+1−Xk+1|k rk+1

l′ k+1−Xk+1|k r′ k+1

}
(26)

新息的均方差矩阵表示为

Sk = Hk Pk|k−1HT
k +Qv (27)

Qv σ2
2I6

Hk Hk =

{
−[rk×]
−[r′ k×]

}其中： 表示量测噪声协方差矩阵，其值取为 ；

表示系统量测矩阵， 。

滤波增益

Kk = Pk|k−1HT
k Sk

−1 (28)

估计均方误差方程

Pk = (I−Kk Hk)Pk|k−1(I−Kk Hk)T+Qv (29)

状态估值计算方程采用公式（21）的方式，由于

李代数到李群的指数映射为光滑满射，使用指数映射

能够全面的修正状态量，所以状态估值计算方程为

X̂k+1 = X̂k+1|k exp(Kk+1εk+1) (30)

exp(·)其中 表示指数展开，本文采用罗格里斯方程进行

运算

exp(θ) = I+
sin(∥θ∥)
∥θ∥ θ×+

1− cos(∥θ∥)
∥θ∥2

(θ×)2 (31)

李群滤波的过程总结如下

X̂k+1|k = X̂k Ak

Pk|k−1 = Ak Pk−1 AT
k +Qw

Sk = Hk Pk|k−1HT
k +Qv

Kk = Pk|k−1HT
k Sk

−1

Pk = (I−Kk Hk)Pk|k−1

X̂k+1 = X̂k+1|k exp(Kk+1εk+1)

(32)

4    仿真结果与分析

相比较与传统的确定性算法，本文所提出的基于

李群滤波的动态姿态估计方法，能够加入航天器中的

IMU信息，并且对系统噪声和状态噪声进行响应，从

而提供估计中的优化解，同时在一定程度上降低了不

确定性因素的影响。与四元数滤波的方法相比较，本

文的算法直接对姿态矩阵进行估计，避免了对模型进

行线性化带来的误差和四元数描述姿态的非唯一性等

问题，提高了滤波的稳定性和精度。下面通过一组仿

真实验对算法进行验证。

仿真条件：星敏感器安装与在飞行器载体坐标系

重合。设定两组目标恒星在惯性参考坐标系下的坐

标为

v1 = [1,0,0]T

v2 = [0,1,0]T (33)

X-Y-Z三轴姿态初值分别为0，–90°，90。
理论上真实的初始姿态矩阵为

X =
 0 1 0

0 0 1
1 0 0

 (34)

星敏感器模拟两个观测矢量的初值为

w1 = [0,0,1]T

w2 = [1,0,0]T (35)

理论的姿态角速度为

ω = 10−4× [cos(0.1t),cos(0.08t),cos(0.06t)]Trad/s (36)

惯性矩阵参数为

J =
 200 0 0

0 300 0
0 0 100

 (37)

星敏感器采样周期为
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t = 1s (38)

滤波器初始参数如下

X0 =

 1 0 0
0 1 0
0 0 1

 (39)

P0 =

 5 0 0
0 5 0
0 0 5

 (40)

Qw = 5×10−5

 1 0 0
0 1 0
0 0 1

 (41)

Qv = 0.1252I6 (42)

q0 =
[

1 0 0 0
]

P0 = I4

Q = 1×10−5I4 R = 0.01I4

四元数滤波的参数为 ， ，

， 。

如图 3～4所示，李群滤波算法具有较好的收敛性

和较高的姿态估计精度，在150次滤波后精度达到

0.005°。由于四元数模型的不确定性误差使用EKF四元

数滤波导致X轴上的误差随时间发散。仿真实验结果

验证了以上的分析，证明本文所提出的算法的稳定性

和可靠性。通过比较可以得出李群滤波在对准精度和

稳定性方面都优于四元数的方法，李群滤波适用于基

于星敏感器的航天器姿态估计问题。
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图 3    李群滤波三轴误差角

Fig. 3    The angle errors in three axis using Lie group filter
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图 4    四元数滤波三轴误差角

Fig. 4    The angle errors in three axis using quaternion filter
 

5    结　论

在实际应用中刚体的姿态描述方法，多采用单位

四元数，但是基于四元数的描述方法存在着非唯一性

和归一化的问题，在滤波过程中四元数模型的非线性

问题也影响着滤波的性能。本文通过李群的性质直接

使用姿态矩阵描述姿态，避免了实际应用中求解四元
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数在转化为姿态矩阵的过程。在此基础上结合卡尔曼

滤波最优递推估计的思想，提出了一种全新的基于星

敏感器航天器姿态的解算算法，实现了航天器姿态矩

阵的直接估计。本文只是对李群在滤波方法上的应用

做出了初步的探索，证明了该应用有一定的可行性，

由于算法未考虑李群形式下的传感器误差，所以滤波

收敛速率较慢。下一步将就如何使用李群对传统的误

差模型建模进行研究，以提高滤波的估计精度和速度。
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An Attitude Estimation Method Based on LIE Group Representation
for Deep Space Probe

XU Hao1,2
，PEI Fujun1,2

，JIANG Ning1,2

（1. Faculty of Information Technology，Beijing University of Technology, Beijing 100124，China；

2. Beijing Key Laboratory of Computational Intelligence and Intelligent System，Beijing 100124，China）

Abstract：A novel algorithm for attitude estimation of deep spacecraft based on star sensor is proposed. The Lie group is used

to describe the attitude，which avoids the non-uniqueness and complex calculation of the quaternion conversion into the attitude

matrix. A description of the motion model based on star sensor and the kinematics model of space rigid body in Lie group is given. A

method based on Lie group is proposed to determine the dynamic attitude of deep spacecraft. The linearization model solves the

errors generated by the traditional nonlinear model in the filtering process，and eliminates the steps of converting the quaternion into

the attitude matrix and reduces the computational complexity. In the simulation，the proposed method is compared with the

traditional quaternion attitude determination algorithm. The results prove that the algorithm has better stability and accuracy.

Keywords：deep space probe；star sensor；attitude estimation；LIE group filter

Highlights：
●　The innovative introduction of Lie group structure describes the rigid body attitude, which overcomes the problems of singularity
and non-uniqueness in traditional methods.
●　Using the measurement information of the star sensor and the dynamic equations of the spacecraft, the system equations described
by Lie Group are constructed to estimate the position of the spacecraft in space.
●　Based on the mapping relationship between Lie group and Lie algebra, the steps of Lie group filtering are deduced and the
spacecraft attitude matrix is directly estimated.
●　Through the simulation and analysis of traditional quaternion filtering algorithm and Lie group filtering algorithm, the feasibility
and superiority of the attitude estimation filtering algorithm based on Lie group description is proved.
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