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航天器相对视觉 ／ ＩＭＵ 导航量测修正多速率滤波
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摘　 要： 针对具有单目视觉和惯导组件（ ＩＭＵ）的航天器相对导航问题，研究了以量测信息为修正手段的异速滤波算法．
异速滤波也就是多速率卡尔曼滤波器，其中滤波过程被分解为量测更新和时间更新，根据实际情况选取滤波器周期，一
般可选取频率较快的系统采样周期作为组合导航系统的滤波周期，根据是否有慢速信息决定在滤波时刻进行时间更新

或者量测更新．为增强滤波器对观测信息的适应能力，设计利用量测信息对滤波量测噪声阵和状态估计误差协方差阵进

行后验修正．理论分析和数学仿真均表明，基于量测修正的多速率卡尔曼算法能够提高滤波器的数据更新频率，同时改

善滤波器的性能，提高导航系统的冗余度．
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　 　 微小卫星编队已成为美国空军实验室以及

ＮＡＳＡ 宇航局众多在研空间科学任务如电子侦

查、立体成像、光学干涉等任务的关键技术之

一［１］，也是实现空间攻防的有效手段，受到国内

外航天机构的普遍关注．编队卫星协同工作能满

足多种未来航天任务需求［１－４］ ．相对状态确定是卫

星编队的关键技术之一，同时也是卫星编队的基

本前提．相对轨道与姿态估计方法有基于差分

ＧＰＳ 及类 ＧＰＳ 的测量方法，前者为半自主式测量

方法，受 ＧＰＳ 信号覆盖范围影响仅适用于 ＬＥＯ 轨

道编队［５］ ．后者由于无线电接收天线相对距离较

近，存在多路径效应的缺陷［６］ ．鉴于上述方法的不

足，美国德克萨斯 Ａ＆Ｍ 大学研制了视觉相对测

量敏感器，通过特征点在焦平面上的投影坐标获

取特征点方向矢量，此方法能够提供较为精确的

相对状态测量［７－１０］ ．



单目视觉导航常用于合作航天器，例如在航

天器交会对接阶段，可事先设置特殊构型的特征

点系统，因此可以保证在交会对接期间的相对位

姿始终满足视觉测量条件．针对交会对接的绕飞

阶段，可以在追踪航天器上布设 ２ ～ ３ 个视觉相

机，同时对追踪 ／目标航天器进行姿态控制，可以

保证目标航天器一直在追踪航天器的视场内；针
对交会对接的逼近阶段，由于双方相对姿态保持

稳定，因此可以一直保证目标航天器的可观测性．
但限于视觉相机的作用距离，该方法适用于近距

离编队飞行的相对导航．随着距离的增大，视觉导

航精度会严重下降．
由此可见，基于单目视觉的相对导航能够满足

多种航天任务的相对状态测量需求，但由于视觉敏

感器的尺寸和象元限制，以及图像处理计算量大等

特点，使其有效测量距离较短且测量频率低．惯导

（ＩＭＵ）是航天器导航的首选配置，其可靠性高，属
于全自主导航，短期精度好，能够以较高的频率提

供位置、速度和姿态等信息，但其误差随时间逐渐

变大．本文针对视觉和 ＩＭＵ 系统的各自优缺点，有
机地将两种系统组合起来，针对近距离航天器编队

研究采用单目视觉 ／ ＩＭＵ 组合的相对导航方法，提
高组合导航系统的相对状态估计性能和可靠性．针
对视觉导航系统与惯导系统输出频率不同造成的

异速问题，以及由于视觉敏感元件自身特性而造成

的视觉系统量测噪声不确定的特点，本文提出基于

量测修正的视觉 ／ ＩＭＵ 多速率卡尔曼算法，以提高

滤波器性能，并通过数学仿真验证其有效性．

１　 问题描述

１ １　 坐标系定义

首先给出相关坐标系定义：
１） 地心惯性坐标系 ＯＸＩＹＩＺＩ： 其坐标原点位

于地心 Ｏ，ＸＩＹＩ 平面位于赤道平面内，ＸＩ 轴指向春

分点 Υ，ＺＩ 轴指向北极与地球自转轴重合．
２） 相对运动参考坐标系 ｏｘｙｚ：目标航天器的

质心为坐标原点 ｏ，ｘ 轴由地心指向目标星，ｚ 轴方

向为轨道角动量方向．相对运动参考坐标系又被

称为 Ｈｉｌｌ 坐标系，用 ｒ 表示．
３） 体坐标系：原点定义在卫星质心 ＯＣ 处，ＸＣ

轴指向主轴方向，ＹＣ 轴在垂直于主轴的横截面内．
需要指出的是本文所用坐标系均为右手坐标系．

１ ２　 相对运动模型

记 ｓ̇ ｜ Ｎ 为向量 ｓ在坐标系Ｎ中的时间导数，ｓＮ

为 ｓ 在坐标系 Ｎ 中的分量形式．
目标航天器和追踪航天器的轨道动力学方程

分别为

ｒ̈ｃ ＝ －
μ
ｒ３ｃ
ｒｃ， ｒ̈ｄ ＝ － μ

ｒ３ｄ
ｒｄ ．

其中 ｒｃ 和 ｒｄ 分别为目标和追踪航天器在惯性坐

标系中的位置．
则追踪航天器相对目标航天器的位置为

ρ ＝ ｒｄ － ｒｃ ．
其二阶导数为

ρ̈ ｜ Ｉ ＝
μ
ｒ３ｃ
ｒｃ － μ

ｒ３ｄ
ｒｄ ． （１）

式（１）在相对运动坐标系中可表示为

　 　 ρ̈ ｜ ｒ ＋ ２ω ｏ × ρ̇ ｒ ＋ ω̇ｏ ｒ × ρ ＋ ω ｏ ×

　 　 　 　 （ω ｏ × ρ） ＝ μ
ｒ３ｃ
ｒｃ － μ

ｒ３ｄ
ｒｄ ．

式中ω ｏ 为目标航天器的轨道角速度矢量，在相对

运动坐标系中有 ω ｏ ＝ ［０，０，θ̇］ Ｔ ．
略去下标，并假设星间距离远小于目标航天

器的地心距，上式可简化为

ｘ̈ － ｘ（ θ̇２ ＋ ２μ ／ ｒ３ｃ） － θ̈ｙ － ２θ̇ｙ̇ ＝ ０，

ｙ̈ ＋ θ̈ｘ ＋ ２θ̇ｘ̇ － ｙ（ θ̇２ － μ ／ ｒ３ｃ） ＝ ０，

ｚ̈ ＋ μｚ ／ ｒ３ｃ ＝ ０．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

式中 ｒｃ 为目标航天器的地心距，θ 为目标航天器

的真近点角．
追踪航天器体坐标系相对于 Ｈｉｌｌ 坐标系的相

对姿态采用四元数 ｑ ＝ ［ｑ１，ｑ２，ｑ３，ｑ４］ Ｔ 来描述，则
相对姿态运动学方程为

ｑ̇ ＝ ０．５Ω（ω）ｑ．
式中 ω ＝ ［ω １，ω ２，ω ３］ Ｔ 是追踪航天器体坐标系相

对于 Ｈｉｌｌ 坐标系的角速度，有
ω ＝ ωｄ － Ａ（ｑ）ωｒ

ｏ ．
式中 ωｄ 是追踪航天器的惯性角速度．

在惯性系中求导，有
ω̇ Ｉ ＝ ω̇ｄ Ｉ － Ａ（ｑ）（ω̇ｏ Ｉ）

ｒ ．
可进一步描述为

ω̇ ｒ ＋ ωｏ × ω ＝ ω̇ｄ Ｉ － Ａ（ｑ）（ω̇ｏ Ｉ） ｒ ．
　 　 对于追踪航天器，其姿态动力学方程可表示为

Ｊｄω̇ｄ Ｉ ＋ ωｄ × Ｊｄωｄ ＝ Ｔｄ ．
式中 Ｊｄ 是追踪航天器的惯量矩阵，Ｔｄ 是所受外部

力矩．
经整理可得

　 （ω̇ ｒ）ｂ ＝ （Ｊ－１
ｄ （Ｔｄ ＋ｗａ －ωｄ ×Ｊｄωｄ））ｂ －Ａ（ｑ）ω̇ｒ

ｏ －
（Ａ（ｑ）ωｒ

ｏ） × （ω）ｂ．
则追踪航天器相对目标航天器的姿态动力学方程为

　 ω̇ ＝ Ｊ －１
ｄ （Ｔｄ － （ω ＋ Ａ（ｑ）ω ｒ

ｏ） × Ｊｄ（ω ＋
Ａ（ｑ）ω ｒ

ｏ）） － Ａ（ｑ）ω̇ｒ
ｏ － （Ａ（ｑ）ω ｒ

ｏ） × ω．
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１ ３　 组合导航方案

视觉 ／惯性组合相对导航方案如图 １ 所示［１１］ ．
假设陀螺和加速度计采用正装方式安装，其测量即

为追踪航天器体坐标系下的运动参数．陀螺输出的

是追踪航天器相对惯性坐标系的姿态角速率在追

踪航天器体坐标系中的分量，加速度计输出的是加

速度在追踪航天器本体系中的比力投影．在近距离

相对导航中可把目标航天器视为相对静止的目标，
而追踪航天器进行逼近机动．以目标航天器体坐标

系为惯性导航参考坐标系．惯性导航系统的加速度

计和陀螺仪等惯性敏感器能够对航天器相对运动

产生的加速度和角速度信息进行高速率测量，利用

惯性导航算法估计出位置、速度、姿态角和角速度

等多种相对状态．由于惯性敏感器自身的噪声漂移

将导致系统会产生随时间累积的误差，因此本文采

用单目视觉系统对惯导系统进行修正．单目视觉相

机对目标航天器成像后经图像处理获取目标的特

征信息，然后利用单目视觉导航算法解算出相对位

姿．因视觉和惯导系统的采样周期不同，所以传统

的单速率卡尔曼滤波理论不适用于本文提出的组

合导航系统，因此本文提出一种多速率卡尔曼信息

融合算法以解决组合系统更新速率不同的问题．

姿态/轨道控制系统

多速率卡尔曼
信息融合算法

惯性导
航解算

加速度
计陀螺

惯
性
敏
感
器

视
觉
敏
感
器

目标特
征光标

追踪航天器
相对运动

视觉
相机

视觉导航系统

图
像
采
集

图
像
处
理

单目
视觉
导航
算法

惯性导航系统

图 １　 视觉 ／惯性组合相对导航方案

２　 多速率滤波算法

２ １　 视觉 ／ ＩＭＵ 组合导航系统模型

２ １ １　 状态方程

组合导航系统状态量包括平台失准角误差、加
速度误差、速度误差和位置误差，下面分别加以描述．

假设惯性导航系统 ＩＭＵ 中陀螺仪的漂移速度

与导航坐标系漂移速度相同，忽略加速度测量计误

差中二阶以上小量，则加速度的测量误差方程有

δｆ ＝ ϕ × ｆ ＋ Ｃｎ
ｂ（∇ ＋ ｗ∇ａ） ．

其分量形式为

　

δｆｘ
δｆｙ
δｆｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
　 ０ 　 ｆｚ － ｆｙ
－ ｆｚ 　 ０ 　 ｆｘ
　 ｆｙ － ｆｘ 　 ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ϕｘ

ϕｙ

ϕｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３

Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３

Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

∇ｘ ＋ ｗ∇ａｘ

∇ｙ ＋ ｗ∇ａｙ

∇ｚ ＋ ｗ∇ａｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

式中： ｆ 表示加速度计测量的比力；ϕ 表示平台失

准角；∇ 表示加速度计偏置；ｗ∇ａ 表示加速度计白

噪声； Ｃｎ
ｂ表示从追踪航天器本体系到导航坐标系

的姿态转移矩阵．

在导航坐标系中，追踪航天器的位置 ／速度误

差方程为

δＶ̇ｘ

δＶ̇ｘ

δＶ̇ｘ

δｘ̇
δｙ̇
δ ｚ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

０ ０ ０ ｄ１４ ｄ１５ ｄ１６

０ ０ ０ ｄ２４ ｄ２５ ｄ２６

０ ０ ０ ｄ３４ ｄ３５ ｄ３６

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

δＶｘ

δＶｙ

δＶｚ

δｘ
δｙ
δｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

式中： ｄ１４ ～ ｄ３６ 为引力加速度对位置矢量的相对

导数，此处假设为零；（ｘ，ｙ，ｚ） 为追踪航天器在导

航坐标系下的坐标分离，可转换为追踪航天器在

目标航天器体坐标系下的位置．
忽略陀螺误差的二阶及二阶以上小量，平台

失准角的误差方程可表示为

ϕ̇ ＝ Ｃｎ
ｂ（ε ＋ ｗε） ．

其分量形式为

ϕ̇ｘ

ϕ̇ｙ

ϕ̇ｚ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝
Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３

Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３

Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

εｘ ＋ ｗεｘ

εｙ ＋ ｗεｙ

εｚ ＋ ｗεｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

式中 ε 表示陀螺仪常值漂移，ｗε 表示陀螺仪测量
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白噪声．
结合上述 ３ 个误差方程，则组合导航系统状

态方程为

Ｘ̇（ ｔ） ＝ Ｆ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｇ（ ｔ）Ｗ（ ｔ） ． （２）
　 　 状态变量 Ｘ（ ｔ） 可表示为

Ｘ（ ｔ） ＝ ［ϕｘ，ϕｙ，ϕｚ，δＶｘ，δＶｙ，δＶｚ，δｘ，δｙ，δｚ，εｘ，εｙ，εｚ，∇ｘ，∇ｙ，∇ｚ］ ．
等号右侧的 ５ 组分量分别为姿态误差角、速度误

差、位置误差、陀螺漂移和加速度偏置．式（２） 中

Ｆ（ ｔ） 是状态转移矩阵，Ｇ（ ｔ） 和Ｗ（ ｔ） 是系统噪声

矩阵，分别有

Ｆ（ｔ） ＝

０３×３ ０３×３ ０３×３ Ｃｎ
ｂ ０３×３

Ｆ１ ０３×３ ０３×３ ０３×３ Ｃｎ
ｂ

０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

１５×１５

，

Ｇ（ｔ） ＝

Ｃｎ
ｂ ０３×３

０３×３ Ｃｎ
ｂ

０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

１５×６

，Ｆ１ ＝
　 ０ 　 ｆｚ － ｆｙ
－ ｆｚ 　 ０ 　 ｆｘ
　 ｆｙ － ｆｘ 　 ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

且 Ｗ（ ｔ） 满足

Ｗ（ｔ） ＝ ［ｗεｘ， ｗεｙ， ｗεｚ， ｗ∇ｘ， ｗ∇ｙ， ｗ∇ｚ］Ｔ．
式中 ｗεｘ，ｗεｙ，ｗεｚ 表示陀螺随机漂移；ｗ∇ｘ，ｗ∇ｙ，
ｗ∇ｚ 表示加速度计随机偏置．

将状态方程离散化为

Ｘｋ＋１ ＝ Φｋ＋１，ｋＸｋ ＋ Ｗｋ ．
式中 Φｋ＋１·ｋ 为一步转移阵，可由下式计算：

Φｋ＋１·ｋ ＝ Ｉ ＋ ＴＦｋ ＋ Ｔ２

２！
Ｆ２

ｋ ＋ … ．

式中： Ｔ 为滤波周期； Ｗｋ 为系统噪声序列，满足：
Ｅ［Ｗｋ］ ＝ ０， ｃｏｖ［Ｗｋ，Ｗｊ］ ＝ Ｅ［ＷｋＷＴ

ｊ ］ ＝Ｑｋδ ｋｊ； Ｑｋ

为系统噪声序列方差阵， 为非负定阵， 有 Ｑｋ ＝
ｄｉａｇ［σ ２

εｘ，σ ２
εｙ，σ ２

εｚ，σ ２
∇ｘ，σ ２

∇ｙ，σ ２
∇ｚ］ ．

２ １ ２　 量测方程

假设单目视觉相机已经过标定，视觉导航的

关键问题在于根据特征点在目标坐标系中和相机

坐标系中的坐标来求解相对位姿参数．一般可采

用迭代估计方法，依次对景深和相对位姿进行估

计，在此基础上求解新的景深，不断迭代上述过程

直至解趋于收敛． Ｈａｒａｌｉｃｋ［１１］ 提出了一种同时计

算目标位置和景深的迭代算法，该方法采用特征

值分解来求解相对位姿，本文也采用该算法对视

觉导航数据进行仿真．
组合导航系统以惯性 ／视觉导航系统估计的

相对位置和姿态的差值作为滤波器测量值．那么

组合导航系统量测方程为

Ｚｋ ＝ ＨｋＸｋ ＋ Ｖｋ ．
且有

Ｚｋ ＝

γＩＮＳ － γＶｉｓ

φＩＮＳ － φＶｉｓ

θＩＮＳ － θＶｉｓ

ｘＩＮＳ － ｘＶｉｓ

ｙＩＮＳ － ｙＶｉｓ

ｚＩＮＳ － ｚＶｉｓ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｈｋ ＝
Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

６×１５

．

其中：下标 ＩＮＳ 表示惯导系统测量量；Ｖｉｓ 表示视觉

导航系统测量量； γ，φ 和 θ 为三轴姿态角；ｘ，ｙ 和 ｚ
表示位置．Ｖｋ 为量测噪声，满足高斯白噪声过程，即
Ｅ［Ｖｋ］ ＝ ０，ｃｏｖ［Ｖｋ，Ｖｊ］ ＝ Ｅ［ＶｋＶＴ

ｊ ］ ＝ Ｒｋδ ｋｊ ．同时，
Ｖｋ 和Ｗｋ 还满足 ｃｏｖ［Ｗｋ，Ｖｊ］ ＝ Ｅ［ＷｋＶＴ

ｊ ］ ＝ ０， Ｒｋ

为系统噪声方差阵，且为正定阵．
２ ２　 多速率滤波建模

多速率卡尔曼信息融合算法的核心思想是：
以导航子系统中最小滤波周期作为组合导航系统

的滤波周期，从而提高状态更新率．组合导航系统

的滤波周期可以分为时间更新和量测更新两个过

程．当滤波时刻没有慢速率视觉测量值，滤波器仅

进行时间更新；当滤波时刻出现慢速率视觉量测

值，滤波器同时进行时间更新和量测更新［１２－１５］ ．
多速率卡尔曼信息融合滤波算法的优点：
１） 滤波器能够始终以最快采样周期进行状

态估计，使系统不再受采样周期不等的影响，提高

了数据的更新率；
２） 提高了数据利用率，有助于提高滤波性能；
３） 由于在滤波时刻对有无慢速率视觉量测

信息进行了判断，即使视觉导航采样周期不固定，
或者在滤波时刻视觉导航采样点出现异常中断，
滤波系统即认为没有出现视觉量测信息，继续进

行滤波的时间更新．这样提高了系统冗余性，解决

了传统集中式滤波器因某一子系统的量测更新失

败就会造成滤波性能下降的问题．
组合导航滤波周期内的卡尔曼滤波器更新过

程包含时间更新和量测更新．卡尔曼滤波迭代过

程分为［１４］：
１） 时间更新． 状态一步预测为

Ｘ
＾

ｋ，ｋ－１ ＝ Φｋ，ｋ－１Ｘ
＾

ｋ－１ ．
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一步预测误差方差阵为

Ｐ
＾

ｋ，ｋ－１ ＝ Φｋ，ｋ－１Ｐｋ－１ΦＴ
ｋ，ｋ－１ ＋ Γｋ，ｋ－１Ｑｋ－１ΓＴ

ｋ，ｋ－１．
　 　 ２） 量测更新． 滤波增益矩阵为

Ｋ
＾

ｋ ＝ Ｐｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ ［ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ

ｋ ＋ Ｒｋ］
－１ ．

状态估计为

Ｘ
＾

ｋ ＝ Ｘ
＾

ｋ，ｋ－１ ＋ Ｋｋ［Ｚｋ － ＨｋＸ
＾

ｋ，ｋ－１］ ．
　 　 估计误差方差阵为

　 Ｐｋ ＝ ［Ｉ － ＫｋＨｋ］Ｐｋ，ｋ－１［Ｉ － ＫｋＨｋ］ Ｔ ＋ ＫｋＲｋＫＴ
ｋ ．

若没有测量信息输出，则滤波器仅进行时间

更新；有量测信息输出时，卡尔曼滤波器则要进行

正常的时间更新以及量测更新．
从原理上解释，在滤波时刻 ｋ 时，如果缺少视

觉导航的量测信息输入，那么滤波器认为系统出

现了粗大误差，此时系统的观测噪声方差阵 Ｒｋ 会

趋向于无穷大， 然后滤波增益矩阵计算中的

［ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ ＋ Ｒｋ］

－１ 会趋向于零，滤波增益矩阵

Ｋ
＾

ｋ 也趋近于零，则

Ｘ
＾

ｋ ＝ Ｘ
＾

ｋ，ｋ－１， Ｐｋ ＝ Ｐｋ，ｋ－１ ．
表示量测更新过程没有起到作用，只进行时间更

新过程．
记惯性导航解算周期为 ＴＩＮＳ，视觉导航解算

周期为 ＴＶｉｓｉｏｎ，滤波周期为 ＴＦｉｌｔｅｒ，且有

ＴＦｉｌｔｅｒ ＝ Ｎ × ＴＩＮＳ， ＴＶｉｓｉｏｎ ＝ Ｍ × ＴＦｉｌｔｅｒ ．
其中 Ｎ 和 Ｍ 均为正整数．

取 Ｎ ＝ １，Ｍ ＝ ２ ～ ３（视觉导航估计周期不固

定） ．假设视觉导航估计周期和滤波周期均为惯性

导航的整数倍，可认为每个采样点都有惯性导航

的量测值．由于视觉导航采样频率慢，且输出周期

并不恒定，当无视觉导航的量测信息的 ｔ１，ｔ３，ｔ４ 时

刻，系统滤波增益 Ｋ＾ ｋ 趋近于零，滤波器仅进行时

间更新；在有视觉导航量测信息的 ｔ０，ｔ２，ｔ５ 时刻，
滤波器进行时间和量测更新，所有滤波方程都得

到更新．可以看出，异速卡尔曼滤波器缩短了滤波

周期，增加了对测量信息的判别，提高了数据使用

率及系统的可靠性．

３　 多速率滤波器的量测修正

本文设计的异速滤波只对导航量测信息的有

无起到有效隔离作用，但对量测信号的质量却不

加以控制，只做了最优假设．实际上，视觉与惯性

测量信息均可能出现野值、故障、粗大误差等情

况，若不控制的加以修正，会造成估计偏差．本节

研究如何在多速率滤波的基础上对量测信号质量

和滤波修正效果加以控制．

３ １　 量测噪声阵的量测估计

在 ｋ 时刻，系统的观测值 Ｚｋ 的预测估计值为

Ｚ^ｋ ＝ Ｚｋ － ＨｋＸ
＾

ｋ，ｋ－１ ．

记 ｋ 时刻观测值为 Ｚｋ，它与预测值 Ｚ^ｋ，ｋ－１ 的差值

Ｚｋ 为

Ｚｋ ＝ Ｚｋ － Ｚ^ｋ ＝ Ｚｋ － ＨｋＸ
＾

ｋ，ｋ－１ ．
根据滤波理论：

　 Ｅ［Ｚｋ
ＺＴ

ｋ ］ ＝ Ｅ［（Ｚｋ － ＨｋＸ
＾

ｋ，ｋ－１）（Ｚｋ －

ＨｋＸ
＾

ｋ，ｋ－１） Ｔ］ ＝ ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ ＋ Ｒｋ ．

记 Ｚｋ 协方差阵为 Ｂｋ，则

Ｂｋ ＝ Ｅ［Ｚｋ
ＺＴ

ｋ ］ ＝ ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ ＋ Ｒｋ ．

　 　 根据新息的 ｎ 组历史数据，可以估算出新息

协方差阵：

Ｂ^ｋ ＝
１
ｎ ∑

ｋ

ｉ ＝ ｋ－ｎ

Ｚ ｉ
ＺＴ

ｉ ．

则量测噪声阵的估计值为

Ｒ^ｋ ＝
１
ｎ ∑

ｋ

ｉ ＝ ｋ－ｎ

Ｚ ｉ
ＺＴ

ｉ － ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ ．

　 　 滤波量测噪声阵与量测噪声估计的差值为

ΔＲｋ ＝ Ｒ^ｋ － Ｒｋ ＝
１
ｎ ∑

ｋ

ｉ ＝ ｋ－ｎ

Ｚ ｉ
ＺＴ

ｉ － ＨｋＰｋ，ｋ－１ＨＴ
ｋ － Ｒｋ ．

则修正后的量测噪声估计阵为
Ｒｋ ＝ Ｒｋ ＋ ΔＲｋ ．

　 　 为了避免量测数据长度不足、野值、故障、粗
大误差等原因造成的估计偏离，量测修正采用一

定的比例系数：
Ｒｋ ＝ Ｒｋ ＋ ΔＲｋ·λＲ，（０ ≤ λＲ ≤ １） ．

３ ２　 状态估计误差协方差阵估计

估计误差方差阵：
Ｐｋ ＝ ［Ｉ － ＫｋＨｋ］Ｐｋ，ｋ－１［Ｉ － ＫｋＨｋ］ Ｔ ＋ ＫｋＲｋＫＴ

ｋ ．
　 　 设 Ｘ∗

ｋ 为状态理想值，理想滤波误差协方差

矩阵为

Ｐ∗
ｋ ＝ Ｅ［Ｘｋ

ＸＴ
ｋ］ ＝ Ｅ［（Ｘ∗

ｋ － Ｘ^ｋ）（Ｘ∗
ｋ － Ｘ^ｋ）Ｔ］．

误差方差阵差值为

ΔＰｋ ＝ Ｐ∗
ｋ － Ｐｋ，

ΔＰｋ ＝
１
ｋ∑

ｋ

ｎ ＝１
（Ｘ∗

ｎ － Ｘ^ｎ）（Ｘ∗
ｎ － Ｘ^ｎ）Ｔ － Ｐｋ．

采用估计值均值 Ｘｎ来对 Ｘ∗
ｋ 进行近似， 则

ΔＰ^ｋ ＝
１
ｋ ∑

ｋ

ｎ ＝ １
（Ｘｎ － Ｘ^ｎ）（Ｘｎ － Ｘ^ｎ） Ｔ － Ｐｋ ．

　 　 为了控制误修正的影响程度，状态估计误差

协方差阵修正也采用一定的比例系数：
Ｐｋ ＝ Ｐｋ ＋ ΔＰｋ·λＰ，（０ ≤ λＰ ≤ １） ．
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４　 仿真与分析

滤波初值选取如下． 相对姿态角误差为

０ ５°、 ０ ５°、 ０ ５°，相对位置误差为 ３ ｍ、３ ｍ、３ ｍ；
相对速度误差为 ０ ０１ ｍ ／ ｓ、０ ０１ ｍ ／ ｓ、０ ０１ ｍ ／ ｓ；
陀螺测量误差：常值漂移 ０ ０３５ ° ／ ｈ，随机漂移方

差 σ ２ ＝ （０ ０３５° ／ ３ｈ） ２； 加速度误差：常值偏置

３０ μｇ，随机偏置方差 σ ２ ＝ （３０μｇ ／ ３） ２；视觉导航

采样周期为 Ｔｖｉｓｉｏｎ ＝ ０ ０５ ｓ，惯性导航采样周期为

ＴＩＮＳ ＝ ０ ０１ ｓ．同时为了验证测量修正对滤波的影

响，也对未采用量测修正的多速率相对导航进行

仿真，仿真结果如图 ２～４ 所示．
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图 ２　 相对姿态角估计误差

0

-0.1

-0.2
2 4 6 8 10 12 14

(t/0.1)/103s

ΔV
x
/(m

?s
-1
)

2 4 6 8 10 12 14
(t/0.1)/103s

2 4 6 8 10 12 14
(t/0.1)/103s

0

0

ΔV
y
/(m

?s
-1
)

ΔV
z/(
m
?s

-1
)

0.1

0

-0.1

0.1

0

-0.1

（ａ）未引入量测修正仿真结果

0.2

0

-0.2 2 4 6 8 10 12 14
(t/0.1)/103s

ΔV
x
/(m

?s
-1
)

2 4 6 8 10 12 14
(t/0.1)/103s

2 4 6 8 10 12 14
(t/0.1)/103s

0

0ΔV
y
/(m

?s
-1
)

ΔV
z/(
m
?s

-1
)

0.1

0

-0.1

0.1

0

-0.1

（ｂ）引入量测修正仿真结果

图 ３　 相对速度估计误差
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图 ４　 相对位置估计误差
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　 　 从仿真曲线可以看出两种多速率滤波方法都

能够有效处理量测信息异步的问题，在相同的仿

真条件下，本文提出的算法具有更好的收敛效果．
需要说明的是在无视觉辅助情况下，纯惯性组件

测量时姿态趋于发散，因此不在论文中给出．
　 　 此外，对仿真结果进行了统计分析．表 １ 比较

了修正前后三轴姿态角、速度和距离误差的稳态均

值．姿态角、速度和距离精度最高分别提高了

０ ０３ °、０ ０２ ｍ ／ ｓ 和 ０ ３ ｍ，表明采用量测修正的多

速率组合导航滤波器具有更好的性能．因此数学仿

真验证了本文提出的视觉 ／惯性异速卡尔曼滤波融

合算法的有效性，能够完成相对导航任务需求．

表 １　 滤波器数据对比

算法
姿态角误差 ／ （ °）

Ｘ Ｙ Ｚ

速度误差 ／ （ｍ·ｓ－１）

Ｘ Ｙ Ｚ

距离误差 ／ ｍ

Ｘ Ｙ Ｚ

不采用量测修正 ０．１４３ ２ －０．０５１ ６ ０．３２８ ９ －０．０５６ ７ ０．０１６ ９ ０．０２２ ９ －０．４９４ ６ ０．２００ ２ ０．２２０ ６

采用量测修正 ０．１３０ ７ －０．０６２ ８ ０．２９５ ９ －０．０３２ ２ ０．０１２ １ ０．０１５ ７ －０．１３９ ８ ０．１１７ １ ０．１８８ １

５　 结　 语

针对近距离航天器编队或在轨服务等航天任

务的相对导航问题，本文采用单目视觉和惯导系

统组合的相对测量方式，研究了基于测量修正的

多速率卡尔曼信息融合算法．该算法既克服了惯

导系统的漂移问题，又解决了视觉导航测量数据

更新率低的问题．针对视觉敏感元件测量噪声不

确定的缺点，提出了利用测量信息对滤波量测噪

声阵和状态估计误差协方差阵进行后验修正的方

法．数学仿真结果表明该方法的有效性和可行性．
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