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基于多体制的空天飞行器在轨相对

导航系统架构研究

石庆峰，张建英，李　然，郎鹏飞，郑宏涛
（中国运载火箭技术研究院研究发展中心，北京　１０００７６）

摘要：高精度的相对导航测量是实现空间高精度在轨操控的前提，设计一个适用于多目标测量高集成度的相对导航系统对于体积、

重量约束较为苛刻的空天飞行器尤为重要，针对上述需求，提出的相对导航系统可适用于对合作目标、非合作目标及半合作目标飞行器

的逼近、捕获任务需求，以高精度惯性测量信息为基础，通过采用配备双目视觉测量相机的激光立体视觉测量系统 （Ｔｒｉｄａｒ），实现对目

标的重构和相对位姿确定，同时利用与飞行器上ＧＮＳＳ接收机一体化设计的ＲＧＮＳＳ模块实现对合作目标的相对定位功能；该方案既兼

顾了合作目标的导航测量又具备对非合作目标的相对导航功能，实现了一套系统兼顾多目标特性，有效扩展了飞行器在轨操控的应用范

围，在各类需执行空间操控任务的新型航天器在轨ＧＮＣ系统方案设计中具有广阔的应用前景。
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０　引言

随着空间技术的迅猛发展，航天器的在轨服务、编队飞行

等任务已越来越引起世界各航天大国的重视，具有广泛的市场

应用前景。同时伴随着人类探索、开发和利用外层空间的工作

地深入，对航天技术也提出了更高的要求。诸如故障航天器的

在轨捕获与维修、空间垃圾清除、航天器高精度快速对接等内

容已成为航天技术发展需要面对和解决的课题。据统计，目前

在轨废弃卫星的数量接近两千多颗。２００９年２月，欧盟航天

局 （ＥＳＡ）报告指出
［１］，截止２００８年底，地球静止轨道内直

径超过一米的已经探明的障碍物数量有约１１８６个，处于失控

状态的有８０５个。欧洲航天局 （ＥＳＡ）预测，以当前形势发展

下去，到２１世纪３０年代前后，在轨碰撞概率将高达３．７％，

即卫星总数的１／２５将有可能发生碰撞行为
［２］。因此，以卫星

维护维修、寿命保证和轨道垃圾清除以及航天器高精度快速对

接技术为核心的在轨服务技术成为了各国学者研究的热点和难

点。构建空间在轨服务系统，开展在轨服务以及相关技术的研

究具有重大意义，而在轨相对导航是解决上述问题必需的关键

技术之一。

１　相对导航技术的发展现状

美国新一代天地往返飞行器 Ｘ－３７Ｂ已开展了多次在轨

试验，包括在轨维护、在轨抓捕、在轨逼近等任务，这一系

列任务的完成离不开相对导航技术的支撑，通过相对导航来

获取飞行器间的相对位置、姿态等状态信息。目前在轨相对

导航技术主要分为两类，一类是针对合作目标的相对导航测

量技术，一类是针对非合作目标的相对导航方式，主要应用

技术如下。

１１　相对差分卫星导航技术 （犚犌犖犛犛）

相对差分卫星导航是指追踪航天器利用带有 ＲＧＮＳＳ功
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能的接收机获取目标航天器 ＧＮＳＳ的原始测量数据信息，采

用相对定位技术测量追踪航天器与目标航天器之间的相对位

置和速度的信息。ＲＧＮＳＳ导航方式根据原始测量信息的不同

可分为伪距差分和载波相位差分，利用伪距差分和载波相位

差分信息建立描述原始测量信息差分与相对状态关系的观测

方程［３］。

伪距差分，保证了相对测量的稳定性，但伪距测量自身的

噪声较大；采用载波相位差分技术可获得高精度的测量结果，

测量噪声较小。因此，空间远距离 （１０ｋｍ外）下的相对导航

因对精度要求较低，可选伪距差分方式，近距离下的在轨任务

优选载波相位差分方式来进行相对导航，以保证获得较高的导

航精度。

１２　视觉相对导航技术

根据参与相对导航相机的数量可分为单目视觉的测量方

案和立体视觉测量方案。单目视觉测量方式采用单个相机对

目标进行成像，立体视觉采用多个相机测量目标上的特征

点。利用目标航天器上特征点信息，建立测量相机与目标航

天器间相对位姿与图像信息的关系方程，通过求解该方程解

算出追踪航天器与目标航天器间的相对位置、相对速度、相

对姿态等信息。

基于视觉的相对导航技术一般应用于近距离工况合作目标

的导航测量，在目标抓捕、逼近、对接的最后时段使用。

１３　激光雷达成像相对导航技术

激光雷达成像技术具有抗干扰能力强、受光照条件影响

小、测量精度高的特点，常应用于对非合作目标的相对导航

测量。如美国航天飞机上采用的ＬＤＲＩ（ＬａｓｅｒＤｙｎａｍｉｃＲａｎｇｅ

Ｉｍａｇｅｒ）系统，加拿大 ＯＰｔｅｃｈ公司和 ＭＤＲｏｂｏｔｉｃｓ公司的激

光成像雷达系统ＬＡＰＳ （ＬＩＤＡＲ－ｂａｓｅｄＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＰｌａｎｅｔａｒｙ

ＬａｎｄｉｎｇＳｙｓｔｅｍ）、Ｎｅｐｔｅｃ公司研制的 Ｔｒｉｄａｒ敏感器，国内有

中国科学院上海技术物理研究所研制的激光三维成像仪

等等。

激光成像技术测量原理就是利用激光雷达获取非合作目标

上的三维点云数据，通过对点云数据的处理来获取追踪航天器

与目标航天器间的相对位置、相对姿态测量信息。

１４　组合相对导航技术

除了上述几种单一的相对导航技术外，工程上还常常采用

两种及以上相对导航技术的组合导航，来提高系统的可靠性、

任务适应能力及导航测量精度。如卫星导航技术与激光成像导

航技术的组合，惯性导航与激光成像导航技术的组合等等。

２　空天飞行器相对导航系统设计

２１　总体思路

本文提出的相对导航系统可适用于对合作目标、非合作目

标及半合作目标飞行器的逼近、捕获任务需求，以高精度惯性

测量信息为基础，通过采用配备双目视觉测量相机的激光立体

视觉测量系统 （Ｔｒｉｄａｒ），实现对目标的重构和相对位姿确定，

同时利用与飞行器上ＧＮＳＳ接收机一体化设计的ＲＧＮＳＳ模块

实现对合作目标的相对定位功能。具体导航模式思路如下：

１）针对非合作目标：激光立体视觉测量为主份模式，双

目视觉测量为备份模式，可获取非合作目标测量信息；

２）针对合作目标：ＲＧＮＳＳ作为主份模式，地面引导为备

份模式，用于获取合作目标测量信息；

３）针对半合作目标：采用 “Ｔｒｉｄａｒ＋ＲＧＮＳＳ”相对导航

模式。

２２　系统方案设计

２．２．１　硬件架构设计

空天飞行器相对导航系统从硬件架构上所配置的敏感器主

要有三类，包括ＲＧＮＳＳ、激光立体视觉测量系统 （兼顾双目相

机测量功能）和高精度惯性测量组合，系统架构如图１所示。

图１　空天飞行器相对导航系统架构

２．２．１．１　ＲＧＮＳＳ导航设备

ＲＧＮＳＳ相对导航功能可以通过追踪飞行器上的ＧＮＳＳ功

能一体化设计实现。追踪飞行器上的ＧＮＳＳ接收机接收目标飞

行器的ＧＮＳＳ原始测量数据，经过差分解算计算出两个飞行器

间的相对位置和相对速度。该方案具备 ＧＰＳ单星座的绝对定

位和相对定位功能 （位置差分、伪距差分和载波相位差分）、

ＢＤ＋ＧＰＳ联合的绝对定位功能和相对定位功能 （位置差分）、

ＢＤ单星座模式下绝对定位和相对定位功能 （位置差分、伪距

差分和载波相位差分）。

接收机依据使用的原始观测量不同可以分为伪距差分和载

波相位差分，可将接收机的相对定位功能分为选择共视卫星功

能、伪距差分定位功能、整周模糊度初始化功能、载波相位差

分定位功能。

１）选择共视卫星功能：根据接收到视频卫星的原始观测

量，ＧＮＳＳ接收机采集比对同一时刻数据，选取同时接收到的

相同卫星，保留其观测量并剔除无法共视的原始观测量，完成

共视卫星的选择。如果当前时刻共视卫星小于５颗，则无法完

成相对定位功能。

２）伪距差分定位功能：依据共视卫星选择功能保留的原

始观测量，选取仰角最高的卫星作为主星，采用伪码观测量进

行双差处理得到双差伪码观测量，依据最小二乘原理构建双差

观测方程并进行伪距差分相对定位解算。

３）整周模糊度初始化功能：在ＧＮＳＳ接收机能进行伪距

差分定位功能的前提下，与双差伪距观测值同时构建双差载

波相位观测值，将初始的双差整周模糊度作为未知参数，通

过多个历元迭代的方式建立双差观测方程；采用最小二乘方

式得到双差模糊度的浮点解以及协方差矩阵，通过ＬＡＭＢＤＡ

方法获得双差整周模糊度方程的值；满足检验条件的双差整

周模糊度作为可用的双差载波相位观值，进行载波相位差分

相对定位。
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４）载波相位差分定位功能：利用原始载波相位观测值构

建双差载波相位观测值，并利用已经初始化的载波相位双差观

测值，构建双差观测方程，未知数即为ＧＮＳＳ接收机与视频卫

星的相对位置，通过最小二乘的方式进行迭代获得最终的相对

位置解，其解算步骤同伪距差分定位功能。

２．２．１．２　激光立体视觉测量设备

兼具双目相机设计的非合作目标激光立体视觉测量设备

（Ｔｒｉｄａｒ）可以实现中远距离目标的搜索测距、近距离与超近

距离目标的位姿测量以及近距离对目标飞行器的三维形貌重

构。通过双目相机将测得的目标飞行器图像信息利用图像处理

算法产生区域图像，再利用附加图像处理算法从目标区域图像

中产生目标姿态信息，实现追踪飞行器与目标飞行器间的相对

姿态测量。

２．２．２　软件方案

１）立体视觉与运动模型信息融合。

设计扩展卡尔曼滤波器 （ＥＫＦ）实现立体视觉与运动模型

的信息融合，首先建立基于立体视觉系统的测量模型，然后根

据相对位置模型和相对姿态模型融合为一个状态方程，从而使

得该滤波器在估计追踪飞行器与目标飞行器间相对姿态的同时

能够给出相对位置，具体逻辑如图２所示。

图２　立体视觉与运动模型融合算法示意

２）基于状态观测器的相对位置估计。

针对追踪飞行器与目标飞行器相对位置模型的线性特性，

采用线性状态观测器进行相对位置估计。假设激光立体视觉测

量设备已经采集到目标飞行器表面的特征点图像若干，从中选

择三个特征点狊１、狊２、狊３，计算特征点在目标飞行器坐标系下

的三维坐标。特征点与追踪飞行器本体系狅犮－狓犮狔犮狕犮 的空间关

系如图３所示。

３）基于犕－估计的滤波抗差。

由于本文所采用的测量传感器是立体视觉系统，空间中光

线等因素的影响都可导致光学系统成像存在较大粗差，粗差的

存在必将对估计结果产生较大的影响，降低近距离导航的精

度。为提高定位导航的精度和可靠性，本方案中采用稳健 犕

估计的方法来对抗观测过程的粗差［４］。

２３　系统仿真

２．３．１　相对导航和Ｋａｌｍａｎ滤波器设计

相对导航模块利用惯组和 Ｔｒｉｄａｒ进行信息融合，从而获

得追踪飞行器与目标飞行器的相对位置和相对速度信息。本文

图３　特征点在两个坐标系间的转换关系

利用Ｋａｌｍａｎ滤波方法对惯组输出的视加速度信息和Ｔｒｉｄａｒ输

出的位置信息进行融合。相对导航 Ｋａｌｍａｎ滤波的状态变量

设为：

犡犽 ＝ ［狓（犽），狔（犽），狕（犽），狓（犽），狔（犽），狕（犽）］
犜 （１）

　　其中：狓（犽），狔（犽），狕（犽），狓（犽），狔（犽），狕（犽）分别为相对目标

的相对位置和相对速度。

根据式式可以得到Ｋａｌｍａｎ滤波离散化的状态方程：

犡犽＋１ ＝Φ犽＋１，犽犡犽＋犅犽狌犽＋犌犽ω犽 （２）

　　其中：Φ犽＋１，犽为状态转移矩阵，犌犽为系统噪声输入矩阵，狌犽

为控制输入 （即控制力产生的犪狓、犪狔、犪狕），犅犽 为控制输入矩

阵，ω犽 为推力偏斜产生的机动加速度偏差，视为高斯白噪声。

根据Ｔｒｉｄａｒ测量信息，可以得到Ｋａｌｍａｎ滤波离散化的观

测方程：

狕犽 ＝

狓犽

狔犽

狕

烄

烆

烌

烎犽

＝犎犽犡犽＋狏犽 （３）

　　其中：狕犽 为观测向量，犎犽 为观测矩阵，狏犽 为观测噪声。

控制输入狌犽 的周期为１６０ｍｓ（惯组输出周期），Ｔｒｉｄａｒ输

出信息得到的观测向量狕犽 的周期为１ｓ。因此，当平台接收到

Ｔｒｉｄａｒ信息时，相对导航滤波算法如下：

犡^犽＋１，犽 ＝Φ犽＋１，犽^犡犽＋犅犽狌犽

犘犽＋１，犽 ＝Φ犽＋１，犽犘犽Φ
犜
犽＋１，犽＋犙犽

犓犽＋１ ＝犘犽＋１，犽犎
犜
犽＋１［犎犽＋１犘犽＋１，犽犎

犜
犽＋１＋犚犽］

－１

犡^犽＋１ ＝犡^犽＋１，犽＋犓犽＋１（狕犽＋１－犎犽＋１^犡犽＋１，犽）

犘犽＋１ ＝ （犐－犓犽＋１犎犽＋１）犘犽＋１，犽（犐－犓犽＋１犎犽＋１）
犜
＋犓犽＋１犚犽＋１犓

犜
犽＋１

（４）

　　其中：^犡犽＋１ 是对状态向量犡犽＋１ 的估计，犓犽＋１ 为增益矩阵，

犘犽＋１ 为误差协方差矩阵。

当平台未接收到导引头信息时，相对导航滤波算法如下：

犡^犽＋１，犽 ＝Φ犽＋１，犽^犡犽＋犅犽狌犽 （５）

２．３．２　仿真条件

１）三轴姿态控制门限为０．５°，狓、狔、狕三方向位置控制

门限为０．１ｍ；

２）Ｔｒｄｉａｒ相对位置测量精度取为０．０５ｍ；

３）仿真初始位置为 （－１０，０，０）ｍ，接近至 （－１，０，

０）ｍ位置后进行位置保持，仿真时间为６０００ｓ，仿真周期为

１６０ｍｓ；

４）相对导航模块采用惯组和Ｔｒｉｄａｒ信息融合的组合导航

方案，获取追踪飞行器相对目标飞行器的位置和速度信息。信
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息融合方法采用Ｋａｌｍａｎ滤波方法，将惯组输出的视加速度信

息和Ｔｒｉｄａｒ输出的相对位置信息进行融合，惯组数据更新周

期为１６０ｍｓ，Ｔｒｉｄａｒ数据更新周期为１ｓ；

５）仿真中未考虑空间环境干扰力矩，及机械臂、发动机

羽流等其它干扰；

６）仿真中各项参数均为标称值，未考虑各种偏差影响。

２．３．３　仿真结果

目标飞行器基于该方案的在轨道坐标系下位置误差、速

度、姿态角误差和姿态角速度仿真曲线见图４～图１５。

　　　　图４　狓方向误差　　　　　　　　图５　狔方向误差

　　　　图６　狕方向误差　　　　　　　　图７　狓方向速度

　　　　图８　狔方向速度　　　　　　　图９　狕方向速度

　　　　　图１０　俯仰角　　　　　　　　图１１　偏航角

由仿真结果可见，目标飞行器三方向位置误差分别为

０．０９８ｍ、０．０９５ｍ、０．０９６ｍ，速度分别为０．００８ｍ／ｓ、０．００７

ｍ／ｓ、０．００７ｍ／ｓ，姿态角误差分别为０．４２°、０．４６°、０．４９°，

姿态角速度分别为０．０４０°／ｓ、０．０３０°／ｓ、０．０４４°／ｓ。

仿真试验证明了基于多体制的空天飞行器在轨相对导航方

案的可行性，可以满足逼近、绕飞、抓捕等在轨任务对相对导

航系统的需求。

　　　　　图１２　滚转角　　　　　　　　图１３　滚转角速度

　　　　图１４　偏航角速度　　　　　　图１５　俯仰角速度

３．２．４　突破的关键技术

高精度的相对导航测量是实现空间高精度在轨操控的前

提，设计一个适用于多目标测量高集成度的相对导航系统对

于空间、重量约束较为苛刻的空天飞行器尤为重要。本文提

出的相对导航方案既兼顾了合作目标的导航测量又具备对非

合作目标的相对导航功能，实现了一套系统兼顾多目标特

性，有效扩展了飞行器在轨操控的应用范围。体现的主要关

键技术是：

１）通过采用基于多信息源融合的相对导航算法实现了无

特征光源情况下的近距离高精度相对定位定姿；

２）为实现系统的小型化，本文提出的相对导航系统采用

集成化设计理念，实现了 ＲＧＮＳＳ与常规 ＧＮＳＳ一体化设计、

双目测量系统与激光立体视觉测量系统的一体化设计，最终实

现了针对合作目标和非合作目标测量的一体化设计，最大程度

提高了系统集成度，可有效优化系统的重量、功耗指标。

４　结束语

在轨相对导航技术是实现空间目标交会对接、在轨服务等

任务的关键技术之一。本文提出的基于多体制的空天飞行器在

轨相对导航系统可以满足未来在轨操控任务的需求，在各类需

执行空间操控任务的新型航天器在轨ＧＮＣ系统方案设计中具

有广阔的应用前景。
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