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摘要：为了保证对失效卫星的在轨修复等操作的安全可靠实现，针对失效卫星近距离接近中的位置、姿态确定问

题开展研究。在分析了失效卫星特性及运动模式的基础上，考虑到立体视觉系统构建的基于失效卫星表面特征

点的观测模型不仅与相对位置、姿态有关，而且与追踪星本体位置、姿态也存在一定的关联。因此，提出了一种

基于失效卫星相对位姿及追踪星本体位姿联合估计的方法。首先建立了相对位置、姿态模型和追踪星本体位

置、姿态模型；然后根据建立的状态模型，以及立体视觉系统、ＧＰＳ、星敏感器构建的量测模型设计了扩展卡尔曼

滤波器。最后的仿真结果表明：该方法可以同时估计出两颗星之间的相对位置、姿态，以及追踪星本体位置和姿

态，且能达到较高的估计精度。
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　　近年来，随着空间技术的不断发展，全球平均

每年向太空发射卫星８０～１３０颗
［１２］。由于燃料耗

尽、系统故障等问题都可能导致卫星失效。为探索

在轨修复失效卫星的可行性，德国、美国等国家都

进行了失效卫星的在轨捕获技术研究。德国宇航

局提出了ＤＥＯＳ项目并进行了自主捕获与对接等

关键技术的验证［３４］；美国利用ＭｉＴＥｘ系统对失效

卫星ＤＳＰ２３进行了在轨监测
［５］；今后美国还将发

射“轨道康复者”卫星ＣＸＯＬＥＶ，进行卫星燃料的

在轨添加以及故障维修等［６］。为了保证失效卫星

交会对接、在轨捕获与在轨维修等操作的安全与可

靠，其位置与姿态的确定是其中的一项关键技

术［２，７］。

杨立峰针对非合作目标卫星提出了一种基于

立体视觉的相对导航算法，有效地实现了相对位置

的实时精确估计［８］；仇越提出了一种适用于非合作

目标测量的“激光测距仪＋可见光测角相机”组合

的联邦滤波算法，有效估计出相对位置、姿态信

息［９］；徐文福提出了基于立体视觉的非合作目标自

主识别与位姿测量方法［１０］。然而，针对空间失效

卫星近距离接近过程中的位姿确定，需要考虑两者

耦合的情况。张世杰根据目标航天器结构模型信

息已知的特点，利用单个光学相机实现了非合作航

天器接近操作过程中２００ｍ以内的相对位姿参数

测量的迭代估计算法［１１］；周军考虑了非合作目标

卫星本体系与轨道系重合这一特殊状态，建立了基

于立体视觉系统的观测模型，并有效估计出相对位

置与姿态信息［１２］。

上述文献中的模型仅考虑了相对位置与姿态

的估计算法，本文在综合分析了失效卫星本身定轴

慢旋的特点，以及空间近距离接近过程中位姿耦合

的基础上，针对失效卫星结构模型已知的特点，通

过立体视觉系统构建追踪星与失效卫星表面特征

点的相对位置观测模型；在此基础上，进一步采用

ＧＰＳ和星敏感器，同时观测追踪星自身的位置与

姿态信息，并设计了基于扩展卡尔曼滤波的联合估

计模型和算法，以同时估计出相对位姿信息及追踪

星本体的位姿信息，所进行的仿真有效验证了算法

的有效性。考虑到观测模型的建立过程中，相对位

姿与绝对位姿两者在一定程度上相互制约，提出了

基于两者联合的位姿估计算法，随着星载计算机技

术的发展，能够有效突破计算量的制约，进而通过

位姿联合估计提高相对位姿及绝对位姿的整体测

量精度。

１　系统模型

大部分卫星在控制系统失效后便会在空间自

由翻滚，并最终围绕惯量主轴慢慢旋转，其动量矩

的方向在空间保持惯性稳定。在空间近距离接近

过程中，随着距离的越来越近，失效卫星将不能再

被当作点质量模型，而需要当作分布质量模型处

理，而且位置、姿态两者存在强耦合性。

基于此，利用立体视觉系统构建了基于失效卫

星表面特征点的相对位置观测模型。然而，考虑到

该观测模型不仅与相对位置、姿态耦合，而且与追

踪星本体的位置、姿态也有一定的关联。因此，为

了实现相对位姿的有效估计，同时构建了姿态模型

（追踪星姿态模型及相对姿态模型）和位置模型（追

踪星本体位置模型及相对位置模型）。

１．１　姿态运动建模

（１）追踪星姿态运动模型

追踪星惯性姿态可以利用追踪星上测速陀螺

的观测数据，结合追踪星姿态运动学方程，构成估

计滤波器，通过滤波得到。为了简化问题分析，忽

略陀螺的相关漂移，并将陀螺３个轴固连在追踪星

本体坐标系上，则一种比较简单实用的测量模型可

表示为

犵（狋）＝ω犮犫（狋）＋犫犮（狋）＋狀（狋） （１）

式中：犵（狋）为陀螺的观测输出；ω犮犫（狋）为沿着陀螺

输入轴的姿态角速率；狀为观测白噪声；犫犮（狋）为常

值漂移，由一阶白噪声驱动，即

犫犮＝狀犫犮 （２）

　　根据姿态运动学方程可知，追踪星本体相对惯

性系的姿态运动学模型为

狇犮＝０．５Ω（ω犮犫）狇犮 （３）

式中：狇犮＝［狇
Ｔ
犮１３　狇犮４］

Ｔ 为追踪星本体的姿态四元

数；狇犮１３为矢量部分，狇犮４为标量部分。

定义追踪星姿态的估计四元数狇^犮 和误差四元

数δ狇犮，则狇^犮，δ狇犮与狇犮之间的关系为

狇犮＝^狇犮δ狇犮 （４）

　　由于姿态四元数４个参数彼此不相互独立，会

造成协方差的奇异。因此，对式（３）围绕预测值展

开，形成误差增益方程［１３］。

Δ狇犮１３＝－ ω^犮犫［ ］× Δ狇犮１３＋０．５Δω犮犫＝

－ ω^犮犫［ ］× Δ狇犮１３－０．５Δ犫犮－０．５狀 （５）

式中：Δ狇犮１３为δ狇犮的矢量部分；^ω犮犫为ω犮犫的标称值；

ω^犮犫［ ］× 为^ω犮犫的斜对称矩阵；Δω犮犫为追踪星本体

相对于惯性空间的角速度误差。
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（２）相对姿态运动模型

由于失效卫星为非合作目标卫星，因此失效卫

星的角速度无法通过姿态敏感器获得。由此根据

姿态动力学模型建立失效卫星本体相对惯性系的

角速度误差模型。

Δω狋犫＝犐
－１
狋 ｛（犐狋^ω狋犫）［ ］× －（^ω狋犫×）犐狋｝Δω狋犫＋

犐－１狋 Δ犕狋 （６）

式中：ω狋犫为失效卫星的角速度；^ω狋犫为ω狋犫的标称值；

Δω狋犫为失效卫星本体相对惯性系的角速度误差；犐狋

为转动惯量；Δ犕狋为转动力矩误差。

考虑到长期失效的卫星，最终在空间自由翻

滚，基本上不受任何力矩的作用，即力矩为０，只受

到干扰力矩误差的影响。因此，式（６）可转化为

Δω狋犫＝犐
－１
狋 ｛ （犐狋^ω狋犫）［ ］× －（^ω狋犫×）犐狋｝·

Δω狋犫＋狀犿狋 （７）

式中，狀犿狋为转动惯量逆矩阵与干扰力矩误差的乘

积引起的角速率噪声误差。

根据姿态运动学的关系，可以很容易得出追踪

星本体相对失效卫星本体的角速度

ω犮狋＝ω犮犫－犃（狇犮狋）ω狋犫 （８）

式中：ω犮狋为追踪星本体相对于目标星本体的角速

度；ω犮犫为追踪星本体相对惯性系的角速度；ω狋犫为

失效卫星本体相对惯性系的角速度；狇犮狋为追踪星

本体相对失效卫星本体的姿态四元数；犃（狇犮狋）为追

踪星本体相对失效卫星本体的姿态转换矩阵。

根据姿态动力学方程可得追踪星本体相对失

效卫星本体的相对姿态动力学模型

狇犮狋＝
１

２
Ω（ω犮狋）狇犮狋 （９）

　　定义相对姿态的估计四元数狇^犮狋和误差四元数

δ狇犮狋，则狇^犮狋，δ狇犮狋与狇犮狋之间的关系为

狇犮狋 ＝^狇犮狋 δ狇犮狋 （１０）

　　将式（８）代入式（９），并对其围绕预测值展开，

形成误差增益方程［１４］。

Δ狇犮狋１３＝－ ω^犮犫［ ］× Δ狇犮狋１３＋０．５Δω犮犫－０．５犃（^狇犮狋）

Δω狋犫＝－ ω^犮犫［ ］× Δ狇犮狋１３－０．５Δ犫犮－０．５狀－

　　　　０．５犃（^狇犮狋）Δω狋犫 （１１）

式中：Δ狇犮狋１３为δ狇犮狋的矢量部分；Δω狋犫为失效卫星本

体相对于惯性空间的角速度误差。

１．２　位置运动建模

（１）相对位置模型

不考虑轨道摄动时，基于ＣＷ方程，在失效卫

星轨道系中建立相对位置动力学模型


ρ［̈ ］
ρ
＝
０３×３ 犐３×３

犉１ 犉

熿

燀

燄

燅２

ρ
［］
ρ
＋
０３×３

犐

熿

燀

燄

燅３×３

狌＋
０３×３

犐

熿

燀

燄

燅３×３

狑１

（１２）

式中：［ρ　

ρ］

Ｔ 指追踪星相对于失效卫星的位置和

速度；控制变量狌指作用在追踪星上的控制加速

度；狀为失效卫星的轨道角速率；狑１ 为控制推力会

产生推力加速度偏差，各分量服从高斯分布。

　犉１＝

０ ０ ０

０ －狀２ ０

０ ０ ３狀

熿

燀

燄

燅
２

　　犉２＝

０ ０ ２狀

０ ０ ０

－２狀

熿

燀

燄

燅０ ０

（２）追踪星位置运动模型

根据质点的有心力场动力模型，追踪星的轨道

动力学方程为

¨
ρ犮＝－

μ

ρ犮
３ρ犮 （１３）

　　由于该模型为简化模型，其本身存在一定的误

差。这里将该误差作为系统误差加以处理，并将式

（１３）展开可得

［ρ犮　̈ρ犮］
Ｔ＝［狓犮　狔犮　狕犮　犓狓犮　犓狔犮　犓狕犮］

Ｔ＋

犐６×６狑２ （１４）

式中：［ρ犮　

ρ犮］

Ｔ＝［狓犮　狔犮　狕犮　狓犮　狔犮　狕犮］
Ｔ 指

追 踪 星 在 惯 性 系 中 的 位 置 和 速 度；犓 ＝

－ μ
（狓２犮＋狔

２
犮＋狕

２
犮）槡
３
；狑２ 为关于追踪星位置、速度的

系统误差。

将式（１４）离散化，可得

　　　［ρ犮，犽　̈ρ犮，犽］
Ｔ＝犳（ρ犮，犽，


ρ犮，犽）＋犐６×６狑２犽 （１５）

此方程为关于状态变量Δρ犮，犽，Δ

ρ犮，犽的非线

性方程，需要将其离散化。根据ＥＫＦ理论，求取

犳（ρ犮，犽，

ρ犮，犽）关于状态变量 Δρ犮，犽，Δ


ρ犮，犽在ρ犮，犽，


ρ犮，犽处的偏导，可得关于状态变量Δρ犮，犽，Δ


ρ犮，犽的

系统矩阵

犉２犽＝
０３×３ 犐３

犉３ ０３×

熿

燀

燄

燅３
（１６）

其中

犉３＝

２狓２犮－狔
２
犮－狕

２
犮 ３狓犮狔犮 ３狓犮狕犮

３狓犮狔犮 ２狔
２
犮－狓

２
犮－狕

２
犮 ３狔犮狕犮

３狓犮狕犮 ３狔犮狕犮 ２狕２犮－狓
２
犮－狔

２

熿

燀

燄

燅犮

·犉４

犉４＝ μ
（狓２犮＋狔

２
犮＋狕

２
犮）
５／２

２　位姿联合确定组合建模

２．１　系统状态方程

　　定义状态变量为

Δ犡＝［Δρ
Τ
　Δρ

Τ
　Δρ

Ｔ
犮　Δρ

Ｔ
犮　Δ狇

Ｔ
犮狋１３　Δ犫

Ｔ
犮　

Δ狇
Ｔ
犮１３　Δω

Ｔ
狋犫］

Ｔ

　　结合上文所述的式（２，５，７，１１，１２，１５），得出系
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统状态方程为

Δ犡＝犉Δ犡＋犅狌＋Γ狑 （１７）

式中：狌为作用在追踪星上的控制加速度；狑＝［狑Ｔ１

　狑
Ｔ
２　狀

Ｔ
犫犮　狀

Ｔ
　狀

Ｔ
犿狋］

Ｔ

犉＝

犉１（狀） ０６×６ ０６×１２

０６×６ 犉２（狀）０６×１２

０１２×６ ０１２×６ 犉３（狀

熿

燀

燄

燅）

，犉１（狀）＝
０３×３犐３×３

犉１ 犉

熿

燀

燄

燅２

犉２（狀）＝犉２犽

犉３（狀）＝

－［^ω犮犫×］－０．５犐３×３ ０３×３ －０．５犃（^狇犮狋）

０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ －０．５犐３×３ －［^ω犮犫×］ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×３ 犐－１狋 ｛ （犐狋^ω狋犫）［ ］× －（^ω狋犫×）犐狋

熿

燀

燄

燅｝

犅＝

０３×３

犐３×３

０

熿

燀

燄

燅１８×３

，Γ＝

Γ１ ０６×６ ０６×９

０６×３ 犐６×６ ０６×９

０１２×３ ０１２×６ Γ

熿

燀

燄

燅２

Γ１＝
０３×３

犐

熿

燀

燄

燅３×３

，Γ２＝

０３×３ －０．５犐３×３ ０３×３

犐３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ ０．５犐３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ 犐

熿

燀

燄

燅３×３

２．２　系统测量方程

（１）基于立体视觉系统的相对位置测量方程

由于追踪星与失效卫星的距离很近，因此失效

卫星需要作为分布质量模型处理，而不是点质量模

型。因此，通过立体视觉系统对失效卫星表面特征

点进行实时观测，得出特征点相对追踪星的位置。

观测示意图如图１所示。

图１　观测示意图

在图１中，犆为追踪星质心，犜 为失效卫星质

心，ｉｎ为失效卫星表面局部兴趣区域中某个显著

的自然特征点，坐标系犆犡犢犣为立体视觉系统的

测量坐标系，ρ为特征点与追星间的相对距离，θ为

仰角，为方位角。在模型推导时，假设测量坐标

系与追踪星本体系重合。

为了减少计算，首先将立体视觉系统观测出的

ρ，θ，转换为追踪星本体系下特征点相对于追踪

星的位置犣１，而犣１ 与相对位置ρ有关，如图２所

示。

图２　追踪星、失效卫星及特征点间相对关系

追踪星、失效卫星及特征点间的相对关系为

犣１＝犃（狇犮狋）ρ
犫狋
ｉｎ－犆

犫犮
狅狋ρ＝犃（狇犮狋）ρ

犫狋
ｉｎ－犃（狇犮）犆

犻
狅狋ρ（１８）

式中：ρ
犫狋
ｉｎ为特征点在失效卫星本体系中的位置（考

虑到失效卫星结构模型已知，即该物理量已知）；

犆犫犮
狅狋
为追踪星本体系相对失效卫星轨道系的姿态

转换矩阵；犃（狇犮）为追踪星本体系相对惯性系的姿

态转换矩阵；犆犻狅狋为失效卫星轨道系相对惯性系的

姿态转换矩阵。

考虑到失效卫星未能实时提供自身的位置信

息，即犆犻狅狋未知。但当两颗卫星距离很近（距离在几

百米范围内）时，其轨道系相对于惯性系的姿态转

换矩阵相差的量级很小。因此，犆犻狅狋可以用追踪星

轨道系相对于惯性系的姿态转换矩阵犆犻狅犮近似等价

替换，即犆犻狅狋≈犆
犻
狅犮
。

犆犻狅犮可以通过追踪星在惯性系中的实时位置、

速度获取［１５］

犆犻狅狋≈犆
犻
狅犮
＝

狓犮（狔
２
犮＋狕

２
犮）－狓犮（狔犮狔犮＋狕犮狕犮）

犓１犓２

狔犮狕犮－狕犮狔犮
犓２

－
狓犮
犓１

狔犮（狓
２
犮＋狕

２
犮）－狔犮（狓犮狓犮＋狕犮狕犮）

犓１犓２

狕犮狓犮－狓犮狕犮
犓２

－
狔犮
犓１

狕犮（狓
２
犮＋狔

２
犮）－狕犮（狓犮狓犮＋狔犮狔犮）

犓１犓２

狓犮狔犮－狔犮狓犮
犓２

－
狕犮
犓

熿

燀

燄

燅１

（１９）

其 中， 犓１ ＝ 狓２犮＋狔
２
犮＋狕

２
槡 犮， 犓２ ＝

（狔犮狕犮－狕犮狔犮）
２＋（狕犮狓犮－狓犮狕犮）

２＋（狓犮狔犮－狔犮狓犮）槡
２。

考虑到量测误差，将式（１９）代入式（１８）中可得

犣１＝犃（狇犮狋）ρ
犫狋
ｉｎ－犃（狇犮）犆

犻
狅狋ρ＋狏１＝犃（狇犮狋）ρ

犫狋
ｉｎ－

犃（狇犮）犆
犻
狅犮ρ＋狏１＝犎１＋狏１ （２０）

式中，狏１ 为立体视觉系统测量引起的高斯白噪声。

由式（２０）可知，该观测方程为非线性方程。考

虑到犆犻狅犮为一个关于ρ犮，ρ犮 的表达式，因此将式
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（２０）离散化，可得

　　　犣１，犽＝犎１（狇犮狋，犽，狇犮，犽，ρ犽，ρ犮，犽，

ρ犮，犽）＋狏１，犽（２１）

　　利用立体视觉系统同时观测３个特征点犘１，

犘２，犘３ 分别与追踪星的相对位置。式（２１）为关于

状态变量Δ犡的非线性方程，根据扩展卡尔曼滤波

理论及姿态四元数的关系，求取犎１（ρ犽，ρ犮，犽，

ρ犮，犽，

狇犮狋，犽，狇犮，犽）关于Δ犡 在 Δ^犡犽 处的偏导，可得观测系

数矩阵犎１（狀）

犎１（狀）＝

犎１

ρ
０３×３

犎１

ρ犮

犎１

ρ犮
２［犃（^狇犮狋）ρ

犫狋
犘
１
×］ ０３×３

犎１

狇犮
０３×３

犎１

ρ
０３×３

犎１

ρ犮

犎１

ρ犮
２［犃（^狇犮狋）ρ

犫狋
犘
２
×］ ０３×３

犎１

狇犮
０３×３

犎１

ρ
０３×３

犎１

ρ犮

犎１

ρ犮
２［犃（^狇犮狋）ρ

犫狋
犘
３
×］ ０３×３

犎１

狇犮
０

熿

燀

燄

燅
３×３

（２２）

式中：犎１
ρ

＝－犃（狇犮）·犆
犻
狅犮
；犎１
ρ犮

＝－犃（狇犮）·

（犆
犻
狅犮
）

ρ犮
·ρ；

犎１

ρ犮
＝－犃（狇犮）·

（犆
犻
狅犮
）

ρ犮
·ρ；

犎１

狇犮
＝

－２犃（^狇犮）犆
犻
狅犮
［ρ×］；犆

犻
狅犮
如式（１９）所示。

由式（１９，２０）可以看出，立体视觉系统观测的

相对位置不仅与追踪星和失效卫星的相对位置与

相对姿态具有强耦合性，而且与追踪星本体的位

置、姿态也存在一定的关联。鉴于此，考虑到相对

位姿与追踪星绝对位姿相互制约，为了有效提高相

对位姿的估计精度，进一步通过ＧＰＳ与星敏感器

同时观测出追踪星本体的位置、姿态信息。

（２）基于ＧＰＳ和星敏感器的追踪星位置和姿

态测量模型

①ＧＰＳ测量模型

通过ＧＰＳ观测出追踪星的实时经纬高信息，

首先对经纬高信息进行预处理。通过经纬高信息

转换到地固坐标系下的位置信息，再根据地固坐标

系与地心惯性系的关系，得出追踪星本体在地心惯

性系下的位置犣２

犣２＝［狓犮　狔犮　狕犮］
Ｔ
＋狏２＝ρ犮＋狏２ （２３）

式中，狏２ 为ＧＰＳ系统测量引起的高斯白噪声。

将式（２３）离散化，可得

犣２，犽＝犎２（ρ犮，犽）＋狏２，犽 （２４）

　　求取式（２４）中犎２（ρ犮，犽）关于状态变量Δ犡在

Δ^犡犽 的偏导，可得观测矩阵犎２（狀）

犎２（狀）＝［０３×３　０３×３　犐３×３　０３×３　０３×３　０３×３　

０３×３　０３×３］ （２５）

②星敏感器测量模型

通过星敏感器观测出追踪星本体的姿态角，考

虑到姿态角的奇异性，首先对姿态角进行预处理，

将其转换为姿态四元数。由于姿态四元数彼此互

相不独立，为此，选取姿态四元数的矢量部分犣３

犣３＝ 狇犮１ 狇犮２ 狇犮［ ］３
Ｔ
＋狏３＝狇犮１３＋狏３ （２６）

式中，狏３ 为星敏感器测量引起的高斯白噪声。

将式（２６）离散化，可得

犣３，犽＝犎３（狇犮１３，犽）＋狏３，犽 （２７）

　　求取式（２７）中犎３（狇犮１３，犽）关于状态变量Δ犡在

Δ^犡犽 的偏导，可得观测矩阵犎３（狀）

犎３（狀）＝［０３×３　０３×３　０３×３　０３×３　０３×３　０３×３　

犐３×３　０３×３］ （２８）

因此，由式（２１，２４，２７）构成量测方程，再结合

状态方程，即可同时估计出相对位姿信息和追踪星

本体位姿信息。

３　仿真验证与分析

本文针对上述推导的模型进行了仿真验证。

仿真中设定追踪星位于失效卫星正后方２００ｍ，失

效卫星绕犡轴具有２°／ｓ的角速度，且失效卫星的

转动惯量阵犐狋＝ｄｉａｇ（２００，２００，２００）ｋｇ·ｍ
２。仿

真时，滤波参数设置如表１所示。

表１　仿真参数

陀螺 其他系统模型误差 观测模型误差

陀螺测量白噪

声 狀 标 准 差：

０．０１°／ｈ

推力加速度计狑１
标准差：０．０１ ｍ／

ｓ２

立 体 视 觉 系

统：１ｍ

陀螺常值漂移

噪声狀犫犮标准差：

０．０３°／ｈ

摄动狑２ 对应的位

置、速 度 误 差：

１０ｍ，０．１ｍ／ｓ

ＧＰＳ 系 统：

１０ｍ

陀螺常值漂移

犫：５°／ｈ

失效卫星角速率

噪声狀犿狋标准差：

０．０２°／ｓ

星敏感器：０．１°

（１）滤波初值误差

犘０／０＝ｄｉａｇ［犐３×１　０．０１·犐３×１　１００·犐３×１　０．０１·

犐３×１　０．０１·犐３×１　０．００５·犐３×１　０．０１·

犐３×１　１０
－４·犐３×１］

（２）立体视觉系统观测的特征点

在失效卫星表面选取３个不共线的特征点，由

于失效卫星的结构模型信息已知，因此在仿真时，

选取的３个特征点在失效卫星本体系中的位置分

别为

犘１＝［－１　０　０］
Ｔ，犘２ ＝［１　０　０］

Ｔ，犘３ ＝
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［０　１　０］
Ｔ

由仿真曲线图３～６可以看出：相对位置精度

优于０．０５ｍ，追踪星本体的位置精度优于２．５ｍ，

相对姿态角精度优于０．５°，追踪星本体的姿态角

精度优于０．０５°，具有较好的估计精度。

由仿真曲线可知：本文所设计的滤波方法具有

较好的滤波效果，不仅能够很好地实现相对位姿及

图３　相对位置误差

图４　追踪星位置误差

图５　相对姿态误差角

图６　追踪星姿态误差角

图７　失效卫星角速率误差

追踪星本体位姿的联合确定，而且能够有效估计出

失效卫星的角速率。

４　结束语

根据失效卫星在空间定轴慢旋的特性，并结合

失效卫星本身结构模型已知的特点，基于立体视觉

系统构建相对位置观测模型。考虑到基于立体视

觉系统观测出的相对位置与追踪星本体的位置、姿

态也具有一定的关联性，本文同时利用ＧＰＳ与星

敏感器进一步观测出追踪星本体的位置、姿态量测

信息。根据系统状态模型与观测模型，运用扩展卡

尔曼滤波同时精确有效地估计出相对位置、姿态和

追踪星本体的位置、姿态。

本文所推导的模型能够在失效卫星本身无法

提供位置、姿态信息的情况下，充分利用失效卫星

结构模型的信息进行位置、姿态确定，进而为空间

失效卫星的交会对接及超近距离巡视等在轨操作

的安全、可靠实现提供技术支持。
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