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编队飞行相对位置姿态测量算法及实验
�

郑庆晖1,张育林2

( 1.国防科技大学航天与材料工程学院,湖南 长沙 � 410073; 2.装备指挥技术学院,北京 � 101416)

摘 � 要:阐述了利用 GPS 实现编队飞行相对位置、姿态确定的基本原理。建立了相应的数学模型,比较

分析几种不同的方案,并对相对位置、姿态确定中各种误差源及其影响进行分析。建立了一个实验系统, 对算

法进行验证,提出编队飞行的理论分析, 算法研究,系统实现的几个研究思路。
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Abstract: The theory of relative positioning and attitude determination using GPS was expounded in detail, then the model

of positioning and attitude determination w as constructed. The model err ors was discussed in detail. An exper imenal system w as

established to validat e the algorithms. F inally several aspect of researching formation fly ing w as put forward.
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航天器编队飞行是通信遥感等应用领域的一个重要发展方向,编队飞行中各航天器保持一定的状

态,包括航天器完成特定任务所需的对地或空间观测目标的指向,实现各航天器通信或协同观测,彼此

之间的姿态、位置至关重要。低轨卫星编队实现自主相对位置姿态测量, GPS系统是可资利用的资源。

在星上配置一定数量的接收机及天线, 通过接收 GPS信号, 包括伪码信号和载波信号来确定编队卫星

的相对姿态、位置。国内外学者对此作了理论分析[ 1, 2] ,近年来 Stanford大学对此作了相关的实验研

究
[ 3]
。

1 � 相对位置确定数学模型

相对位置测量任务是确定两颗卫星在空间坐标系中的相对位置关系, 差分 GPS 可以实现高精度的

相对定位,在WGS- 84坐标系中解得两颗卫星的相对位置向量,同时可以确定参考卫星位置,这样就

可以将相对位置向量转换到参考卫星轨道坐标系。GPS接收机有直接的定位结果、伪距、载波、多普勒

频移等观测量。因此,相对位置确定可以由相对位置差分、相对伪距差分和相对载波相位差分等几种方

案。

1. 1 � 相对位置差分

相对位置差分实际上就是由下式的伪距观测方程线性化求解得单点位置,然后对不同卫星作差即

可确定相对位置。

�ji= ( x i- x
j
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j
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式中 �ji 是接收机 i 测得的第 j 颗 GPS 卫星的伪距, ( x i � y i � z i )
T 是接收机 i 在WGS- 84的位置坐

标, ( x
j � y j � z

j
)
T 是 GPS 卫星 j 的 WGS- 84坐标, ��i , ��

j 分别是接收机、发射机的钟差, c 是光速,

��jkn , ��
j
kp分别是电离层、对流层延迟,对于轨道应用,这两项不存在。

1. 2 � 相对伪距差分

由于编队卫星相距较近, 两个接收机天线之间的基线较短,因此认为它们到 GPS 卫星的视线向量

即方向余弦是平行的。于是环绕星与参考星的双差伪距观测方程可以表示如下:

�
jk
01= l

T
b+ � (2)

式中 �
jk
01是双差伪距观测量, l 是参考星到 GPS 卫星的单差视线向量, b 是参考星与环绕星的相对位置

向量。观测多颗卫星后联立求解伪距差分观测方程可以得到两星的相对位置。

1. 3 � 相对载波相位差分

与相对伪距差分类似,利用双差载波相位观测有如下的观测方程:

�j k01= l
T
b+ N + � (3)

其中 �使双差载波相位观测量与双差伪距观测方程不同的是, 双差载波相位观测方程中引入了一个双

差整周模糊度 N。整周模糊度确定后, (3)式就与(2)是完全相同。模糊度N 求解是载波相位差分相对

定位中的一个关键问题, 已有的算法可以达到实时应用的要求[ 4]。

图 1 � DGPS 相对定位几何关系

Fig. 1 � Geometr ic of relative

positioning using DGPS

2 � 相对位置确定的误差分析

2. 1 � 模型线性化引起的模型误差

相对位置确定中通过量组双差观测方程已经消去了大部分

误差。但是由于采用线性化的观测模型会引入一定的观测误差。

如图 1所示的观测几何关系, 基线 AB ( B�)中主天线 A 到 GPS

卫星 S 的距离为a, 从天线 B ( B�)到 S 的距离是 b( b�) ,基线 AB

(B�)的长度为 c。同时假设观测中不存在钟差, 电离层、对流层

延迟。另外假设整周模糊度已经解得。在上述假设条件下,观测

的伪距或载波相位就是观测点到GPS卫星的实际距离。于是,单

差观测量就是基线两端点到 S 的距离差:

��= a- b (4)

而线性化的距离差为:

���= ccos� (5)

可得由线性化引起的模型误差为:

d l= ��- ���= a- b- ccos� (6)

基线 AB ( B�)与视线向量 AS 的夹角为 �,则在 �SAB ( B�)中有

b= a
2
+ c

2
- 2 accos� (7)

将式(7)代入(6)式, 令�( ��- ���) /��= 0,有

-
acsin�

a
2+ c

2- 2accos�
+ csin�= 0 (8)

cos�= c/ 2a (9)

当 �= arccos( c/ 2a)时基线两端的天线到 GPS卫星的距离相等,此时 d l 有极小值

d l=
c
2

2a (10)

当 �= 0时, d l= 0又由式(6)、(7)得

d l=
( a- b) ccos�- c

2

a + b
� 0 (11)
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可以确定误差 d l � �- c
2
/ 2a � 0�。图 2是在用户与 GPS卫星不同距离条件下随基线长度变化的

最大线性化误差绝对值变化。

图 2 � 线性化引入的观测误差
F ig. 2 � Obser vat ion errors induced by linearization

� � � �
图 3 � 星历误差引入的观测误差

F ig. 3� Observation err ors induced by ephemeris erro rs

2. 2 � 星历计算引起的观测误差

由于普通用户得到的是 GPS 卫星的概略星历,存在较大的误差,对于长基线高精度的定位要考虑

由此引入的误差。

基线 AB 同时观测卫星S ,根据 2. 1的假设有:

�i= ( x i- x
S
)
2+ ( y i- y

S
)
2+ ( z i - z

S
)
2

(12)

式中 �i ( i= A、B) ,分别是点 A 、B 到S 的距离, ( x i � y i � z i )
T
( i = A、B ) 分别是点 A 、B 的位置坐标,

( x
S � yS � z S ) T卫星 S 的坐标。假设星历误差为( �x � �y � �z ) T , 将式(12)在卫星概略位置附近展成

泰勒级数并保留一阶项, 则基线 A B 对卫星S 的单差观测误差为:

de= ( �A - �B )- ( SA 0- SB0) (13)

SA 0、SB 0 分别是根据卫星星历计算得到的距离。可以得到各星历误差分量引起的观测误差:

dx= �x
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S
0
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-
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S
0
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S
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(14)

记 �r= ( �x � �y � �z ) T 为卫星星历误差向量, l i=
x i- x

S
0

�i
�
yi- x

S
0

�i
�
z i- x

S
0

�i

T

是点 A、B 到 S 的单

位视线向量,则有

de= �r�( lA- lB)= ��r �� lA- lB�cos� (15)

其中 �是�r 与( lA- lB)的夹角。通过推导可以得到 de � [ - ��r � � lA- lB � � ��r � � lA- lB �] ,

图 3是在用户与 GPS卫星不同距离条件下随基线长度变化的误差变化。

2. 3 � 定位误差

由于普通接收机采用 C/ A码伪距定位有较大误差,通常在 40~ 100m。设基线 AB 两端 A、B 的误

差向量分别为�rA、�rB ,可得由定位误差引入的单差观测量的观测误差为:

dp =
1
2
�rTA�2rr�( rA+ tA�rA) �rA-

1
2
�rTB�2rr�( rB+ tB�rB) �rB (16)

上式 rA、rB 分别是点A 、B 的位置向量, �2rr�( ri+ ti�r i ) ( i = A、B )是点 A 、B 到 GPS卫星的距离对各点

位置向量二阶偏导组成的矩阵。令 R i=
1
2
�rTi �2rr�( ri+ t i�ri ) �ri ,由文献[ 5]的结论有
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1
2
�min��r i �2 � R � 1

2
�max ��ri �2

(17)

式中 �min、�max分别为对应矩阵的最小和最大特征值。对于上述情况有最小特征值 �min= 0,最大特征值

�max= a或 b。因此有

-
��rB �2

2 b
� dp �

��rA �2

2a
(18)

3 � 相对姿态确定的数学模型

3. 1 � 一般原理

利用 GPS的载波相位双差观测量可以实现载体的姿态确定
[ 7]
。

姿态向量在体坐标系记为 �
b
= [ � � �� �] T ,依次为偏航、俯仰、滚转角。本体坐标系到参考坐标

系的转换阵为 M
b
。则对参考星和环绕星两者有关系式

�
r
A = M

bA
A �

bA
A

� rB= M
bB
B �

bB
B

(19)

环绕星的姿态向量在参考星体坐标系中可由下式表示

�bAB = (M
bA
A )

- 1
M

bB
B �

bB
B (20)

环绕星与参考星的相对姿态可表示为

� � = � bAB - �bAA (21)

3. 2 � 相对姿态确定算法 1

首先对单个载体组双差观测方程

�ji= ( h
j
i )

T
bi+ �

j
i (22)

式中下标 i= 1, �, k 表示第 i 条基线,上标 j = 1, �, n 表示第 j 颗卫星与参考星组成的一个组合。h

表示视线向量。

首先对各载体上的基线进行静态校准,从而确定基线在本体坐标系中的关系。然后用最小二乘法

求解式(22)可得基线向量 bi ,相应地可求得姿态初值:

�= - arctan( x 1/ y 1)

�= - arctan( z 1/ ( x 1y 2- y 1 x 2) )

�= arcsin z 1

(23)

将式(23)代入式(19) ,然后将式(19)代入式( 22)并线性化, 利用迭代最小二乘求得最终精确的姿态

解,可得相应的姿态转换矩阵 M
bA
A 。同样对于环绕星也可得姿态转换矩阵 M

bB
B ,于是可得参考星与环

绕星的姿态转换矩阵

M
A
B = (M

bA
A )

- 1
M

bB
B (24)

上式就确定了两者的姿态关系。

3. 3 � 相对姿态确定算法 2

与算法 1同样可以由观测方程求解基线向量。在求得卫星上的基线向量在WGS- 84 坐标系中的

值之后,可以确定不同载体各基线的关系

b
A
i �bBj

�b
A
i �� b

B
j �

= cos�ij (25)

而环绕星基线向量在参考星体坐标系中可以由下式表示

b
A
iB = �

k

j= 1

ajb
A
jA (26)

上式 b
A
iB、b

A
i A分别是环绕星、参考星上的基线在参考星体坐标系中的表示。利用式( 25) , (26)可以
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求得环绕星基线在参考星体坐标系的表示,由于已知环绕星基线在本体系的向量表示,这样问题就转化

为Wahba问题,即求最优方向余弦阵 A 使得如下的代价函数最小

L ( A) =
1
2 �

k

i= 1
ci � b

A
iB - Ab

B
iB �2

(27)

求解上式[ 6]可得最优姿态阵,得到环绕星相对与参考星的姿态估计。

3. 4 � 相对姿态确定误差分析

姿态确定中由于基线很短,线性化误差、星历误差及定位误差都可以不计。需要考虑的是由于基线

求解误差带来的姿态误差。两条基线情况设基线误差为 �bi = [ �x i � �y i � �z i ]
T
, ( i = 1, 2) , 则由式

(23)分别在基线估计值附近泰勒展开保留一阶项得姿态误差估计

��=
y 1

x
2
1+ y

2
1
�x 1-

x 1

x
2
1+ y

2
1
�y 1

��= [ - z 1y 2�x 1+ z 1x 2�y 1+ ( x 1 y 2- y 1 x 2) �z 1+ z 1y 1 �x 2- z 1x 1�y 2]

��=
1

1- z
2
1

�z 1

(28)

图 4 � 天线布局

F ig. 4 � Arrangement of antennas

4 � 实验结果

建立一个编队飞行相对位置姿态确定的实验系统。系

统分别在两辆小车上固定一个两自由度云台模拟编队卫星

及姿态运动。在云台上固定一个图 4 所示天线架, 天线

A 1, A 2, A 3 布置在等腰直角三角形的顶点上形成 1m �
1m 的基线阵。

接收机采用 CMC-Allstar 接收机 OEM 板,天线采用普

通国产测量型天线。星载计算机采用 pc104/ 486嵌入式计

算机进行数据采集和处理。

根据自行编制的软件进行相对位置姿态确定。采用相对位置确定与相对姿态确定分别进行的方

案。利用伪距定位结果、差分伪距、差分载波相位分别进行相对位置确定。两小车置于某学院主楼东侧

裙楼顶相距 9m 左右。图 5是根据三种观测量相对位置确定的偏差比较。表 1是相对位置确定的统计

均方差的比较。

利用载波相位差分确定相对位置具有极高的精度,且这样的精度不随基线长度的变化而降低。

图 6是利用两种不同方案确定相对姿态的偏差比较。表 2是相对位置确定的统计均方差的比较。

表 1 � 相对位置确定方差比较

Tab. 1 � T he variance in three direct ion of relat ive positioning

方差 位置差分 伪距差分 相位差分

�x ( m)

�y ( m)

�z ( m)

1�6917

3�5353

3�2533

0� 5461

0� 2769

0� 3971

0� 0045

0� 0048

0� 0025

表 2 � 相对姿态确定方差比较

Tab. 2 � T he variance of in three direct ion of relat ive att itude

姿态角 偏航( rad) 俯仰( rad) 滚转( rad)

算法 1 0� 0071 0� 0088 0� 0045

算法 2 0� 0015 0� 0021 0� 0016

� �

5 � 结论

( 1)通过实验验证,利用 GPS系统实现编队卫星相对位置、姿态确定是可行的。

( 2)根据精度要求的不同可以适当地选取不同的方式确定相对位置, 其中位置差分精度很低,载波

相位差分精度最高可以达到毫米级,伪距差分次之在分米级。由于伪距差分不需求解模糊度,在精度要

求不高的情况下可以考虑采用之。
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图 5 � 相对位置确定偏差
Fig . 5 � Err ors of relative position determination

� � � � � � 图 6 � 相对姿态确定偏差
Fig. 6� Errors of relat ive attitude determinat ion

( 3)相对姿态确定的结果说明, 算法 2较算法 1有较高的精度, 这主要是避免了算法 1中分别求解

绝对姿态引入的误差。
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