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基于对偶四元数的航天器单目视觉导航算法

王剑颖，孙兆伟，梁海朝，邬树楠

（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５００８０哈尔滨）

摘　要：为了估计两航天器的相对姿态与轨道运动，利用对偶数推导并给出了航天器相对动力学方程，该方程一体化描述
了航天器的相对运动，考虑了姿态与轨道之间的耦合影响．在对偶代数框架内，基于目标航天器的特征线在视觉相机平面
的投影建立了导航算法的测量模型．最后通过对系统动力学模型以及测量模型的线性化，应用ＥＫＦ滤波算法对航天器的相
对运动状态进行了估计．仿真结果表明，本文的算法能对航天器相对运动进行较高精度的估计，且收敛速度较快．
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　　航天器相对位置及相对姿态的在轨测量与确
定是航天器编队飞行和交会对接等空间任务中的

一项关键技术．而基于单目视觉测量的估计方法
由于其低成本、易实现等优点，在解决近距离高精

度的相对位姿参数的确定问题中发挥着越来越重

要的作用，并引起了众多学者的关注．
由于单目视觉具有成本低，安装和标定简单

等优点，许多学者致力于研究在单目视觉条件下

姿态与位置运动的估计．目前，基于目标特征点的
单目视觉算法已有很多［１－５］，但由于特征点提取

困难且抗遮挡能力较差，一些学者研究了基于直

线特征的单目视觉算法［６－７］．其中，Ｃｈｉａｎｇ等利用
对偶四元数取代了传统的转换矩阵Ｒ和平移向量
Ｔ的表示方法，建立了基于２－Ｄ观测图像的测量
模型，并运用迭代算法求解了表示坐标转换的对

偶四元数参数［７］，然而该迭代算法并不适用于非

线性较强的航天器动力学系统．因此，鉴于对偶四
元数在位姿确定问题中所表现的优势，本文将在

对偶四元数的框架内建立基于特征线的观测模

型，并应用 ＥＫＦ滤波算法实现航天器的相对
导航．

航天器相对导航问题的另一关键技术是航天

器相对运动模型的建立．航天器的在轨一般性空
间运动可分为轨道运动和姿态运动，传统的动力

学模型通常分别描述这两部分运动，忽略了轨道

和姿态的耦合影响．针对这一问题，Ｌｉｓａｎｏ等针对
太阳帆推进航天器［８］、Ｓｏｍｅｎｚｉ等针对绳系航天



器系统［９］、及 Ｐａｎ和 Ｋｒｉｓｔｉａｎｓｅｎ等针对航天器编
队［１０－１１］的不同航天任务，考虑轨道和姿态的耦合

影响，建立六自由度的航天器运动动力学模型．然
而，上述文献仍然采用不同的数学工具来描述航

天器的轨道和姿态参数，并对其轨道与姿态运动

分别建模，很难实现真正意义上的一体化的耦合

动力学建模．由于对偶四元数能够简洁有效的表
示刚体的一般性运动［１２－１５］，因此，本文将在对偶

代数的框架内，研究航天器一般性空间运动参数

的描述方法，并考虑到轨道运动和姿态运动的耦

合影响，建立一体化的航天器相对动力学模型，从

而为航天器的高精度相对导航提供基础．
本文利用对偶四元数描述了航天器的一般运

动，建立了一体化的航天器相对动力学模型，该模

型表示了相对姿态与相对轨道之间的耦合影响．
然后，在对偶代数的框架内，基于目标航天器的线

特征建立了单目视觉导航的测量模型．最后应用
ＥＫＦ算法实现对航天器相对位置及姿态的估计．

１　对偶数数学模型
１１　对偶数、对偶矢量及对偶四元数

对偶数是由Ｃｌｉｆｆｏｒｄ提出的［１２］，并由Ｓｔｕｄｙ进
一步拓展［１３］，对偶数被定义为

ａ^＝ａ＋εａ′．
式中：ａ和ａ＇均为实数，ａ为实数部分，ａ＇为对偶部
分．ε满足ε２ ＝０且ε≠０．

对偶矢量可被看作为一类特殊的对偶数，其

实数部分和对偶部分都是矢量，即

ｖ^＝ｖ＋εｖ′．
其中，ｖ和ｖ′均为实数矢量．

对偶四元数可以看成实数部分和对偶部分均

为四元数的对偶数，即

ｑ^＝ｑ＋εｑ′．
其中：ｑ和ｑ′均为四元数．

与四元数相似，对偶四元数的基本运算法

则为

ｑ^１＋ｑ^２ ＝（ｑ１＋ｑ２）＋ε（ｑ′１＋ｑ′２），

λ^ｑ＝λｑ＋ελｑ′，
ｑ^１ｑ^２ ＝（ｑ１ｑ２）＋ε（ｑ１ｑ′２＋ｑ′１ｑ２），

ｑ^ ＝ｑ ＋εｑ′










．

其中，λ为实数，^ｑ为对偶四元数 ｑ^的共轭，ｑ和
ｑ′ 分别为四元数ｑ和ｑ′的共轭．
１２　坐标系定义及其变换的对偶四元数描述

为便于分析，建立如下坐标系：

１）目标航天器本体坐标系Ｏａ－ｘａｙａｚａ：原点
Ｏａ位于目标航天器的质心上，坐标轴与航天器的

惯量主轴重合．假设目标航天器是对地定向的，即
Ｏａ－ｘａｙａｚａ与目标轨道坐标系重合．
２）追踪航天器本体坐标系 Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ：原点

Ｏｂ位于追踪航天器质心上，坐标轴与航天器的惯
量主轴重合．
３）相机坐标系Ｏｃ－ｘｃｙｃｚｃ：原点Ｏｃ位于相机

镜头中心，ｘｃ轴与相片的横方向平行，ｙｃ轴与相片
的纵方向平行，ｚｃ轴沿主光轴方向，三轴符合右手
定则．设相机的焦距为 λ，安装在追踪航天器上，
且其安装矩阵精确已知．
４）像平面坐标系Ｏｎ－ｘｎｙｎ：原点Ｏｎ位于相机

光轴与图像平面的交点，ｘｎ、ｙｎ轴分别于 ｘｃ、ｙｃ轴
平行．

利用对偶四元数可以实现坐标系间的变换．
设追踪航天器质心相对目标航天器质心的位置矢

量在 Ｏａ －ｘａｙａｚａ系下的分量记为 ｐ
ａ
ｂａ，在 Ｏｂ －

ｘｂｙｂｚｂ系下的分量记为ｐ
ｂ
ｂａ，且Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ系相对于

Ｏａ－ｘａｙａｚａ系的姿态四元数为ｑｂａ，则追踪航天器
相对于目标航天器的一般运动由对偶四元数可描

述为

　ｑ^ｂａ ＝ｑｂａ＋ε
１
２ｐ

ａ
ｂａｑｂａ ＝ｑｂａ＋ε

１
２ｑｂａｐ

ｂ
ｂａ．

（１）
由此可以看出，对偶四元数可以同时表示两

坐标系之间的位置转移和姿态变换．需要说明的
是，如式（１）定义的对偶四元数是单位对偶四元
数［１４］，即满足 ｑ^ｂａｑ^ｂａ ＝１＋ε０．
１３　空间直线的对偶数描述

利用对偶矢量，空间中的任一直线可表示为

Ｌ^＝ｌ＋εｍ，其中ｌ为该直线的方向向量，ｍ为直线
相对于坐标原点的矩．^Ｌ在 Ｏａ －ｘａｙａｚａ和 Ｏｂ－
ｘｂｙｂｚｂ分别表示为

Ｌ^ａ ＝ｌａ＋εｍａ，
Ｌ^ｂ ＝ｌｂ＋εｍｂ．

并且，^Ｌａ与 Ｌ^ｂ之间的转换关系为
Ｌ^ｂ ＝ｑ^ｂａＬ^

ａｑ^ｂａ．
其中，^ｑｂａ为 ｑ^ｂａ的共轭．

２　基于对偶数的航天器相对运动学
与动力学建模

２１　基于对偶数的单航天器运动学及动力学
模型

基于对偶四元数描述的航天器运动学方程

为［１４］

ｑ^· ＝１２ω^
ｉ
ｂｑ^＝

１
２ｑ^ω^

ｂ
ｂ． （２）

·８· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４５卷　



其中，^ωｉｂ和 ω^
ｂ
ｂ分别是定义在惯性坐标系和本体坐

标系下的对偶矢量，又被称为“速度旋量”，其表

达式为

ω^ｉｂ ＝ω
ｉ
ｂ＋ε（ｒ

ｉ＋ｒｉ×ωｉｂ），

ω^ｂｂ ＝ω
ｂ
ｂ＋ε（ｒ

ｂ＋ωｂｂ×ｒ
ｂ）

{ ．
（３）

式中：ω^ｉｂ和ω
ｂ
ｂ分别是航天器的角速度在惯性坐

标系和本体坐标系下的分量，ｒｉ和 ｒｂ分别为航天
器的位置矢量为ｒ在惯性坐标系和本体坐标系中
的导数．

根据Ｂｒｏｄｓｋｙ［１５］提出的刚体质量和转动惯量

也具有对偶性质的观点，定义 ｄ^ｍ ＝ｄｍ ｄｄε
描述

具有对偶特性的质量单元，则刚体对偶惯量矩阵

为

　 Ｍ^ ＝ ｄｄε
ｍＩ＋εＪ＝

　　　

ｍｄｄε
＋εＪｘｘ εＪｘｙ εＪｘｚ

εＪｘｙ ｍｄｄε
＋εＪｙｙ εＪｙｚ

εＪｘｚ εＪｙｚ ｍｄｄε
＋εＪ















ｚｚ

．

式中：ｍ为航天器的质量，Ｊ为航天器的转动惯
量，Ｉ为单位矩阵．

相对于航天器质心的对偶动量表示为

ｈ^ｂｂ ＝Ｍ^ω^
ｂ
ｂ．

再由动量定理得

Ｆ^ｂｂ ＝
ｄ
ｄｔｈ^

ｂ
ｂ ＝Ｍ^ω^

·ｂ
ｂ＋ω^

ｂ
ｂ×Ｍ^ω^

ｂ
ｂ． （４）

式中：^ωｂｂ航天器质心的速度旋量，^ω
·ｂ
ｂ表示 ω^

ｂ
ｂ在 Ｏｂ

－ｘｂｙｂｚｂ系下的导数，^Ｆ
ｂ
ｂ ＝ｆ

ｂ
ｂ＋ετ

ｂ
ｂ为作用于航天

器的对偶力，又称为“力旋量”，ｆｂｂ和 τ
ｂ
ｂ分别为作

用于航天器的力和力矩，且ｆｂｂ ＝ｆ
ｂ
ｇ＋ｆ

ｂ
ｕ＋ｆ

ｂ
ｄ，其中

万有引力ｆｂｇ ＝
－μ ｍｂｒ

ｂ
ｂ

‖ｒｂｂ‖
３ ，ｆ

ｂ
ｕ和ｆ

ｂ
ｄ分别表示控制力

和干扰力，τｂｂ ＝τ
ｂ
ｇ＋τ

ｂ
ｕ＋τ

ｂ
ｄ，其中重力梯度力矩

τｂｇ ＝
３μ ｒ

ｂ
ｂ×Ｊｂ·ｒ

ｂ
ｂ

‖ｒｂｂ‖
５ ，τｂｕ和τ

ｂ
ｄ分别表示控制力矩

和干扰力矩．
式（２）和式（４）为基于对偶数的单航天器运

动学与动力学模型，与绕定点转动的姿态运动学

与动力学模型具有相同的形式．可见，航天器的一
般性运动仍遵循Ｋｏｔｅｌｎｉｋｏｖ转移定理［１４］．
２２　基于对偶数的航天器相对动力学模型

如图１所示，目标航天器绕地球以椭圆轨道
运行，其本体系为Ｏａ－ｘａｙａｚａ，追踪航天器本体系

为Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ．
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图１　相对坐标系示意图

　　以 ｑ^ｂａ表示追踪航天器相对于目标航天器的
运动，则基于对偶四元数的航天器相对运动学方

程为

２^ｑ·ｂａ ＝ｑ^ｂａω^
ｂ
ｂａ． （５）

式中：^ωｂｂａ＝ω
ｂ
ｂａ＋ε（ｒ

ｂ
ｂａ＋ω

ｂ
ｂａ×ｒ

ｂ
ｂａ），且ω

ｂ
ｂａ为相对

姿态角速度在 Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ系的表示，ｒ
ｂ
ｂａ为追踪航

天器质心相对于目标航天器质心的位置矢量在

Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ系下的表示．^ω
ｂ
ｂａ还可表示为

ω^ｂｂａ ＝ω^
ｂ
ｂ－ｑ^ｂａω^

ａ
ａｑ^ｂａ． （６）

　　将式（６）两边求导，并根据式（４）和式（５）可
得

　 ω^·ｂｂａ ＝ω^
·ｂ
ｂ－ｑ^ｂａω^

·ａ
ａｑ^ｂａ－ｑ^ｂａω^

ａ
ａｑ^

·

ｂａ－

　　ｑ^·ｂａω^
ａ
ａｑ^ｂａ ＝ω^

·ｂ
ｂ－ｑ^ｂａω^

·ａ
ａｑ^ｂａ－

　　ｑ^ｂａω^
ａ
ａ
１
２ｑ^ｂａω^

ｆ
ｆｌ＋
１
２ω^

ｂ
ｂａ^ｑｂａω^

ａ
ａ^ｑｂａ＝

　　ω^·ｂｂ－ｑ^ｂａω^
·ａ
ａｑ^ｂａ＋ω^

ｂ
ｂａ×ｑ^ｂａω^

ａ
ａｑ^ｂａ ＝

　 －Ｍ^－１
ｂ （^ω

ｂ
ｂ×Ｍ^ｂω^

ｂ
ｂ）＋Ｍ^

－１
ｂ Ｆ^

ｂ
ｂ－ｑ^ｂａω^

·ａ
ａ^ｑｂａ＋

　 ω^ｂｂａ×（^ｑｂａω^
ａ
ａｑ^ｂａ）． （７）

式中：^ωａａ为目标航天器的速度旋量在 Ｏａ－ｘａｙａｚａ
下的表示，^ω·ａａ为目标航天器的速度旋量在 Ｏａ －

ｘａｙａｚａ下的导数；^ω
·ｂ
ｂａ为 ω^ｂａ在Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ系中的导

数；^Ｍｂ为追踪航天器的对偶惯量矩阵；^Ｆ
ｂ
ｂ ＝ｆ

ｂ
ｂ＋

ετｂｂ为作用在追踪航天器的对偶力，其中ｆ
ｂ
ｂ和τ

ｂ
ｂ分

别为作用力和力矩．式（７）就是追踪航天器相对
于目标航天器的一体化动力学模型，该方程依赖

于目标航天器和追踪航天器的绝对速度 ω^ｆｆ和 ω^
ｌ
ｌ，

因此，当每个航天器的绝对速度已知时，该方程是

适用的．然而，当可直接测得两航天器的相对速度
旋量时，式（７）的另一种变换形式更为合适．由式
（６）和（７），可得

　ω^·ｂｂａ ＝－Ｍ^
－１
ｂ

（^ωｂｂａ＋ｑ^ｂａω^
ａ
ａｑ^ｂａ）×

Ｍ^ｂ（^ω
ｂ
ｂａ＋ｑ^ｂａω^

ａ
ａｑ^ｂａ

( )
）
＋

　Ｍ^－１
ｂ Ｆ^

ｂ
ｂ－ｑ^ｂａω^

·ａ
ａ^ｑｂａ＋ω^

ｂ
ｂａ×（^ｑｂａω^

ａ
ａ^ｑｂａ）．
（８）

为了说明本文所推导的一体化相对动力学方

程描述了相对轨道与姿态运动的耦合影响，将式
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（８）分为两部分：实数部分表示了相对姿态运动
的动力学模型，对偶部分表示了相对轨道运动的

动力学模型．其中，实数部分为
　 ωｂｂａ＝－Ｊ

－１
ｂ［（ω

ｂ
ｂａ＋Ｃｂａω

ａ
ａ）×Ｊｂ（ω

ｂ
ｂａ＋Ｃｂａω

ａ
ａ）］－

　　　Ｃｂａω
ａ
ａ＋ωｂａ×Ｃｂａω

ａ
ａ＋Ｊ

－１
ｂ（τ

ｂ
ｇ＋τ

ｂ
ｕ＋τ

ｂ
ｄ）．

对偶部分为

　 ｐ̈ｂｂａ ＝－２Ｃｂａω
ａ
ａ×ｐ

ｂ
ｂａ－Ｃｂａω

ａ
ａ×（Ｃｂａω

ａ
ａ×ｐ

ｂ
ｂａ）－

　　　（Ｃｂａω
ａ
ａ×ｐ

ｂ
ｂａ）＋Ｃｂａ

μ
ｒ３ａ
ｒａａ－

μ
ｒ３ｂ
ｒｂｂ－２ω

ｂ
ｂａ×

　　　ｐｂｂａ－ω
ｂ
ｂａ×（ω

ｂ
ｂａ×ｐ

ｂ
ｂａ）－２Ｃｂａω

ａ
ａ×

　　（ωｂｂａ×ｐ
ｂ
ｂａ）－ω

ｂ
ｂａ×ｐ

ｂ
ｂａ＋

ｆｂｕ
ｍｂ
＋
ｆｂｄ
ｍｂ
．

上式中应用了方向余弦矩阵代替了基于四元

数的坐标变换表示．由此可见，相对轨道的动力学
是受到姿态运动的影响的，也就是说，式（７）和
（８）所表示的一体化相对动力学模型表征了航天
器相对姿态与轨道运动之间的耦合影响．

３　基于特征线的视觉测量模型
如图２所示，固定在目标航天器上的某一特

征线在Ｏａ－ｘａｙａｚａ系下表示为 Ｌ^
ａ
ｉ ＝ｌ

ａ
ｉ＋εｍ

ａ
ｉ．不

失一般性，假设相机坐标系与Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ重合，那
么利用对偶四元数可以得到该特征线在相机坐标

系下的表示，即

Ｌ^ｂｉ ＝ｌ
ｂ
ｉ＋εｍ

ｂ
ｉ ＝ｑ^ｂａＬ^

ａ
ｉｑ^ｂａ．

!

"

#

"

!

$

%

$

&

"

'

!

"(#!!

)

"

)

$

图２　三维空间直线在相机平面的投影

　　该特征线在像平面的投影即为平面 θｉ与像
平面的交线，其中平面θｉ的方程为ｍｉｘｘｉ＋ｍｉｙｙｉ＋
ｍｉｚｚｉ＝０，像平面的方程为ｚｉ＝－λ．因此，特征线
在像平面的投影坐标满足如下方程

ｍｉｘｘｉ＋ｍｙｙｉ＝ｍｉｚλ． （９）

其中，ｍｉｘ、ｍｉｙ、ｍｉｚ为ｍ
ｂ
ｉ的三个分量．由平面 Ｐｉ的

方程和式（９）可得，特征线在像平面的投影的单
位方向向量为

ｌｉ，ｐｒｏｊｅｃｔ＝ －
ｍｉｙ
ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
槡 ｉｙ

ｍｉｘ
ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
槡 ｉｙ

[ ]０
Ｔ

．

（１０）

　　另外，有几何关系可知，相机坐标系的原点到
该投影线的矩为

ｍｉ，ｐｒｏｊｅｃｔ＝
λ

ｍ２ｉｘ＋ｍ
２

槡 ｉｙ

ｍｉｘ ｍｉｙ ｍ[ ]ｉｚ
Ｔ．

（１１）
　　由于像平面内的每条投影线都可由原点到该
投影线的垂足唯一确定．结合式（１０）和式（１１），
可得该垂足在像平面坐标系的表示为

ｘｉｌｐ ＝λ
ｍｉｘｍｉｚ
ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ
，

ｙｉｌｐ ＝λ
ｍｉｙｍｉｚ
ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ

{ ．

（１２）

　　这样，（ｘｉｌｐ，ｙｉｌｐ）可作为测量量来估计 Ｏｂ－
ｘｂｙｂｚｂ相对于Ｏａ－ｘａｙａｚａ的位置及姿态．

４　基于ＥＫＦ的航天器相对运动估计
取状态变量为Ｘ＝ ｑ^ｂａ ω^[ ]ｂａ

Ｔ，则关于状态

变量的非线性连续方程为

Ｘ（ｔ）＝ｆ（Ｘ（ｔ），ｔ）＋ｗ（ｔ）． （１３）
其中：

　ｆ（Ｘ（ｔ），ｔ）＝ ｑ^·ｂａ ω^·[ ]ｂａ
Ｔ ＝

　　

１
２ｑ^ｂａω^ｂａ

－Ｍ^－１
ｂ （^ω

ｂ
ｂ×Ｍ^ｂω^

ｂ
ｂ）＋Ｍ^

－１
ｂ Ｆ^

ｂ
ｂ－

ｑ^ｂａ（^ω
·ａ
ａ）ｑ^ｂａ＋［^ω

ｂ
ｂａ

×

］^ｑｂａ（^ω
ａ
ａ）ｑ^













ｂａ

．

将式（１３）线性化并作离散化处理后得
Ｘｋ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ－１．

式中：Φｋ，ｋ－１ ＝Ｉ＋Ｃｋ－１Ｔ，Ｔ为采样时间，

Ｃｋ－１ ＝
ｆ
ＸＴ Ｘ＝Ｘｋ－１

＝

^ｑ·ｂａ
^ｑＴｂａ

^ｑ·ｂａ
^ωＴｂａ

^ω·ｂａ
^ｑＴｂａ

^ω·ｂａ
^ωＴ













ｂａ

．（１４）

式（１４）中，
^ｑ·ｂａ
^ｑＴｂａ
，
^ｑ·ｂａ
^ωＴｂａ
，
^ω·ｂａ
^ｑＴｂａ
，
^ω·ｂａ
^ωＴｂａ

的具体形式

如下：

　
^ｑ·ｂａ
^ｑＴｂａ

＝１２［^ωｂａ
－
］，
^ｑ·ｂａ
^ωＴｂａ

＝１２［ｑｂａ
＋
］，

　
^ω·ｂａ
^ｑＴｂａ

＝－（［^ｑｂａ
＋
］Ｔ［^ω·ａａ

＋

］＋［^ｑｂａ
－
］［^ω·ａａ

－

］Ｅ８）＋

　　［^ωｆｆｌ，Ｐ
×

］（［^ｑｂａ
＋
］Ｔ［^ωａａ

＋

］＋［^ｑｂａ
－
］［^ωａａ

－

］Ｅ８）＋

　　Ｍ^－１
ｂ （［（^Ｍｂω^

ｂ
ｂ）

×

］－［^ωｂｂ
×

］^Ｍｂ）
^ωｂｂ
^ｑＴｂａ

＋
^Ｆｂｂ
^ｑＴ( )
ｂａ

，

　
^ω·ｂａ
^ωＴｂａ

＝－Ｍ^－１
ｂ（－［（^Ｍｂω^

ｂ
ｂ）

×

］＋［^ωｂｂ
×

］^Ｍｂ）－

·０１· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４５卷　



　　［（^ｑｂａω^
ａ
ａｑ^ｂａ）
×

］＋Ｍ^－１
ｂ
^Ｆｂｂ
^ωＴｂａ
．

式中：
^ωｂｂ
^ｑＴｂａ

＝［^ｑｂａ
＋
］Ｔ［^ωａａ

＋

］＋［^ｑｂａ
－
］［^ωａａ

－

］Ｅ８；

^Ｆｂｂ
^ｑＴｂａ
＝
^Ｆｂｂ
ｒｂｂ

Ｔ
ｒｂｂ
^ｑＴｂａ
＝
３μ ｍｂ
‖ｒｂｂ‖

５ｒ
ｂ
ｂｒ
ｂ
ｂ
Ｔ－

μ ｍｂ
‖ｒｂｂ‖

３Ｉ３

０３×









３

ｒｂｂ
^ｑＴｂａ
；

ｒｂｂ
ｑＴｂａ

＝２［ｑ′ｂａ
－
］Ｅ４＋［ｑｂａ

＋
］Ｔ［ｒａａ

＋

］＋［ｑｂａ
－
］［ｒａａ

－

］Ｅ４；

ｒｂｂ
ｑ′Ｔｂａ

＝２［ｑｂａ
＋
］Ｔ，
^Ｆｂｂ
^ωＴｂａ

＝０６×６．

上述表达式中，Ｅ４、Ｅ８分别定义为

Ｅ４ ＝

１ ０ ０ ０
０ －１ ０ ０
０ ０ －１ ０
０ ０ ０ －











１

；Ｅ８ ＝
Ｅ４ ０４×４
０４×４ Ｅ[ ]

４

．

对于四元数ｑ，［ｑ
＋
］、［ｑ

－
］定义为

［ｑ
＋
］＝

ｑ０ －ｑ１ －ｑ２ －ｑ３
ｑ１ ｑ０ －ｑ３ ｑ２
ｑ２ ｑ３ ｑ０ －ｑ１
ｑ３ －ｑ２ ｑ１ ｑ













０

，

［ｑ
－
］＝

ｑ０ －ｑ１ －ｑ２ －ｑ３
ｑ１ ｑ０ ｑ３ －ｑ２
ｑ２ －ｑ３ ｑ０ ｑ１
ｑ３ ｑ２ －ｑ１ ｑ













０

．

对于对偶四元数 ｑ^，［^ｑ
＋
］、［^ｑ

－
］的形式为

［^ｑ
＋
］＝

［ｑ
＋
］ ０４×４

［ｑ′
＋
］ ［ｑ

＋







］
，

［^ｑ
－
］＝

［ｑ
－
］ ０４×４

［ｑ′
－
］ ［ｑ

－







］
．

取Ｚ＝ ｘｉｌｐ ｙ[ ]ｉｌｐ
Ｔ为测量量，则测量方程为

Ｚ（ｔ）＝ｈ（Ｘ（ｔ），ｔ）＋ｖ（ｔ）． （１５）
其中，ｈ（Ｘ（ｔ），ｔ）可由式（１２）得到；ｖ（ｔ）为随机
测量噪声．

式（１５）为变量Ｘ的非线性方程，对其进行线
性化和离散化处理得

Ｚｋ ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ．
　　若可观测到 ｍ条特征线，则量测矩阵 Ｈｋ可
表示为

Ｈｋ＝
ｈ
ＸＴ Ｘ＝Ｘｋ

＝ ｘ１ｌｐ
ＸＴ
　
ｙ１ｌｐ
ＸＴ
…
ｘｍｌｐ
ＸＴ
　
ｙｍｌｐ
Ｘ[ ]Ｔ

Ｔ

．

（１６）

　　式中：
ｘｉｌｐ
ＸＴ
，
ｙｉｌｐ
ＸＴ
的具体形式如下：

ｘｉｌｐ
ＸＴ

＝
ｘｉｌｐ
ｍｂｉ

Ｔ
ｍｂｉ
ＸＴ
，
ｙｉｌｐ
ＸＴ

＝
ｙｉｌｐ
ｍｂｉ

Ｔ
ｍｂｉ
ＸＴ
．

其中，
ｘｉｌｐ
ｍｂｉ

Ｔ ＝

λｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
－２

λｍ２ｉｘｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
２

－２
λｍｉｘｍｉｙｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
２

λｍｉｘ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ

















）

Ｔ

，

ｙｉｌｐ
ｍｂｉ

Ｔ ＝

－２
λｍｉｘｍｉｙｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
２

λｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
－２

λｍ２ｉｙｍｉｚ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ）
２

λｍｉｙ
（ｍ２ｉｘ＋ｍ

２
ｉｙ

















）

Ｔ

，

ｍｂｉ
ＸＴ

＝ ｍｂｉ
ｑＴｂａ

ｍｂｉ
ｑ＇Ｔｂａ

ｍｂｉ
^ωＴ[ ]

ｂａ

Ｔ

，

且
ｍｂｉ
ｑＴｂａ

＝［ｑ′ｂａ
－
］［ｌａｉ

－

］Ｅ４＋［ｑｂａ
－
］［ｍａｉ

－

］Ｅ４＋

　　［ｑｂａ
＋
］Ｔ［ｍａｉ

＋

］＋［ｑ′ｂａ
＋
］Ｔ［ｌａｉ

＋

］，

ｍｂｉ
ｑ′Ｔｂａ

＝［ｑｂａ
＋
］Ｔ［ｌａｉ

＋

］＋［ｑｂａ
－
］［ｌａｉ

－

］Ｅ４，

ｍｂｉ
^ωＴｂａ

＝０＾３×６．

ＥＫＦ滤波算法的过程如下：
初始化：

)

Ｘ０ ＝Ｘ（ｔ０）；

)

Ｐ０ ＝Ｐ（ｔ０）．
状态一步预测：

)

Ｘｋ，ｋ－１ ＝

)

Ｘｋ－１＋ｆ（

)

Ｘｋ－１）Ｔ．
状态估计：

)

Ｘｋ ＝

)

Ｘｋ，ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ｈ（

)

Ｘｋ，ｋ－１））．
一步预测均方误差：

Ｐｋ，ｋ－１ ＝Φｋ，ｋ－１Ｐｋ－１Φ
Ｔ
ｋ，ｋ－１＋Ｑｋ－１．

滤波增益：

Ｋｋ ＝Ｐｋ，ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ，ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１．
滤波均方误差：

Ｐｋ ＝（Ｉ－ＫｋＨｋ）Ｐｋ，ｋ－１．
其中，Φｋ，ｋ－１，Ｈｋ，Ｋｋ，Ｒｋ分别为系统一步转移矩
阵、量测矩阵、噪声方差矩阵和量测噪声矩阵．

５　数学仿真及结果分析
假设目标航天器运行在椭圆轨道上，近地点

高度为３００ｋｍ，偏心率为０２，且目标航天器本体
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坐标系始终与其轨道坐标系重合．追踪航天器体
坐标系的三轴与其惯性主轴重合，其质量为 ｍ＝
１００ｋｇ，转动惯量为Ｊ＝ｄｉａｇ（２２，２０，２６）ｋｇ·ｍ２．
视觉相机的安装矩阵为单位矩阵，焦距为０５ｍ．
仿真中，提取的特征线由点产生，这些特征点在目

标航天器本体坐标系下表示为

Ｓ１ ＝［１ １ ０］Ｔｍ，　　Ｓ２ ＝［－１ １ ０］Ｔｍ，
Ｓ３ ＝［－１ －１ ０］Ｔｍ，Ｓ４ ＝［１ －１ ０］Ｔｍ，
提取的特征线分别为Ｓ１Ｓ２、Ｓ２Ｓ３、Ｓ３Ｓ４和Ｓ４Ｓ１．

当ｔ＝０时，目标航天器的真近点角为θａ（０）＝
２π／３，追踪航天器相对于目标航天器的姿态四元数
及位置矢量分别为

ｑｂａ（０）＝［０９９８２ ００３３６ ００３６６ ００３３６］
Ｔ

ｒｂａ（０）＝［１５ ０ ２０］Ｔｍ．
　　追踪航天器相对于目标航天器的角速度及速
度初值分为

ωｂａ（０）＝［０００５ ０００５ ０００６］Ｔｒａｄ／ｓ，
ｖｂａ（０）＝［０ ０ ０］Ｔｍ／ｓ．

　　当ｔ＞０时，由运动学方程式（５）及动力学方
程式（７）可计算出两航天器间的实时相对姿态及
位置轨迹，并将其作为相对状态的真值．

设状态变量的估计初值为

珘ｑｂａ（０）＝［１ ０ ０ ０］Ｔ，

珓ｒｂａ（０）＝［１８ １ ２１］Ｔｍ，

珟ωｂａ（０）＝［０ ０ ０］Ｔ，

珓ｖｂａ（０）＝［０ ０ ０］Ｔｍ／ｓ．
　　采样周期为Ｔ＝０１ｓ．初始误差矩阵为

Ｐ（０）＝

σ２ＷｑＩ４ ０４×４ ０４×３ ０４×３

０４×４ σ２Ｗｑ′Ｉ４ ０４×３ ０４×３

０３×４ ０３×４ σ２ＷεＩ３ ０３×３

０３×４ ０３×４ ０３×３ σ２ＷｖＩ














３

．

式中：σ２Ｗｑ ＝０００００１
２，σ２Ｗｑ′ ＝０００１

２，

　　 σ２Ｗε ＝０００００１
２，σ２Ｗｖ ＝０００１

２．
过程噪声协方差矩阵为

Ｑ＝

σ２ＱｑＩ４ ０４×４ ０４×３ ０４×３

０４×４ σ２Ｑｑ′Ｉ４ ０４×３ ０４×３

０３×４ ０３×４ σ２ＱεＩ３ ０３×３

０３×４ ０３×４ ０３×３ σ２ＱｖＩ














３

．

式中：σ２Ｑｑ ＝０００００１
２，σ２Ｑｑ′ ＝００１

２，

σ２Ｑε ＝０００００１
２，σ２Ｑｖ ＝０００５

２．
测量噪声协方差阵为

Ｒ＝００００１２Ｉ８．
仿真时间为ｔ＝１０００ｓ，仿真结果见图３～６．

! !

"

#!

" $"" %"" &"" '"" ! """

" $"" %"" &"" '"" ! """

" $"" %"" &"" '"" ! """

" $"" %"" &"" '"" ! """

! !

"

#!

! !

"

#!

! !

"

#!

!

"
"

(
!
!
"

#
)

!

"
!

*
!
!
"

+
)

!

"
$

*
!
!
"

#
)

!

"
,

*
!
!
"

#
)

#*-

图３　相对姿态四元数估计误差时间历程曲线
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图４　相对位置估计误差时间历程曲线
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图５　相对角速度估计误差时间历程曲线
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图６　相对速度估计误差时间历程曲线

·２１· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４５卷　



　　图３～６表示了相对姿态、相对位置、相对角
速度以及相对速度收敛过程的估计误差．从图３
中可以看出，相对姿态四元数的各个分量从初始

误差收敛到其模小于１×１０－４用时小于１００ｓ．图
４的仿真曲线表明，相对位置矢量的各个分量从
初始误差收敛到其模小于０００５ｍ用时也小于
１００ｓ．如图５和图６所示，相对角速度以及相对
速度同样具有较高的估计精度和较快的收敛速

度．由此可以验证，所建的系统模型、测量模型的
正确性以及ＥＫＦ滤波算法的有效性．在仿真过程
中还发现，利用对偶四元数来描述坐标系转换，使

得算法变得更加简洁有效，可操作性也更强；另一

方面，由于系统模型是基于更精确的耦合动力学

方程建立的，因此本文的滤波算法具有更高的精

度和更强的实用性．

６　结　论
本文针对航天器编队飞行和交会对接等空间

任务中的航天器相对运动的估计问题，基于对偶

四元数推导了航天器相对动力学方程，该方程形

式简洁明了，且能表示相对姿态与相对轨道运动

之间的耦合影响．建立了基于特征线融合的视觉
测量模型，通过对系统动力学模型和测量模型的

线性化，应用了ＥＫＦ滤波算法对航天器的相对运
动状态进行了估计．数值仿真结果表明本文算法
简单有效，且能实现对航天器相对姿态及相对位

置的高精度估计．
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