
第４１卷 第６期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４１Ｎｏ．６
２０１９年１２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｄｅｃ．２０１９

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１９０６００４ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

非合作目标视觉／惯导相对导航及敏感器自标定方法
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摘　要：利用视觉／惯导对空间非合作目标进行相对导航时，两敏感器的外参数对导航精度有较大影响。
考虑到敏感器间的外参数标定复杂且耗时，提出一种利用视觉／惯导在估计相对状态过程中对其外参数进行
标定的方法。该方法将视觉／惯导的外参数作为状态变量，与相对轨道运动学方程、相对姿态方程及惯导模
型共同组成系统状态方程。利用该状态方程和单目视觉的观测量设计扩展卡尔曼滤波器对相对位姿、惯导

偏差及视觉／惯导外参数进行估计，并通过数学仿真对该方法的有效性进行验证。仿真结果表明，该方法能
够在视觉／惯导初始外参有偏差的情况下，有效估计相对位姿及惯导漂移，并对视觉／惯导外参数进行标定。
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　　随着空间技术的发展，空间攻防、在轨维修和
碎片清理等非合作目标空间任务被广泛应用［１］。

在非合作目标任务中，追踪星在解算与目标星的

相对位姿状态后，利用执行机构控制其位姿并逼

近目标星，最终执行其任务［２］。高精度的相对位

姿估计是完成这些任务的基本前提。

目前，单目视觉以其体积小、精度高、能够有

效提供周围环境信息等优势应用在空间飞行器导

航任务中［３－４］。通过追踪特征点序列图像，相机

与目标间的相对运动可以被确定［５－６］。但由于相

机输出频率低，无法满足高动态空间任务的要求。

视 觉 系 统 和 惯 性 测 量 单 元 （Ｉｎｅｒｔｉａｌ
ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）在精度和频率上互补：

ＩＭＵ在短时间内可以追踪高动态运动下的状态，
但由于漂移的存在，其误差会随时间积累；视觉系

统可对ＩＭＵ的误差进行校正。因此，融合视觉和
ＩＭＵ信息可在高动态任务中进行高精度导航［７］。

Ｋｉｍ［８］和 Ｚｈａｎｇ［９］等用陀螺测量角速度和相对轨
道方程作为状态方程，视觉测量作为观测量，用扩

展卡尔曼滤波器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）
对相对位姿进行估计。这种方法需要星间链路获

取目标星的姿态信息，这在非合作任务中无法满

足。周军等［１０］提出的 ＥＫＦ方案无须星间链路提
供目标星的角速度信息，其用 ＩＭＵ测量追踪星加
速度和角速度，并将ＩＭＵ测量作为状态方程的控
制输入对相对位姿进行估计。
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这些视觉／ＩＭＵ方案都以相机／ＩＭＵ外参数
精确标定为前提。相机／ＩＭＵ外参数的不准确将
会使估计结果不准确甚至会导致滤波器发

散［１１－１３］。在大多数情况下，该外参数通过离线标

定或在线使用其他设备进行标定［１４］。但上述标

定方法无法满足在任务中两敏感器位姿改变时对

两敏感器外参数进行重新标定的需求。

为解决该问题，本文提出一种单目视觉／ＩＭＵ
融合的空间非合作相对导航方法，该方法利用

ＥＫＦ估计相对位姿及 ＩＭＵ漂移。同时，将视觉／
ＩＭＵ的外参数转换为ＥＫＦ滤波的状态变量，仅利
用两敏感器的输出信息对其外参数进行实时

标定。

１　问题描述及坐标系定义

１．１　问题描述

本文提出的视觉／ＩＭＵ方案中，采用 ＥＫＦ对
系统状态进行估计。ＩＭＵ测量作为系统状态方
程的输入用于状态预测，相机测量作为系统观测

量用于量测更新，其方案如图１所示。
空间相对导航分为相对位置估计和相对姿态

估计。追踪星和目标星的轨道运动方程通常用椭

圆轨道的 ＣＷ方程表示［１５］。在该方程中，追踪

星在逼近目标星过程中的机动加速度可用 ＩＭＵ
的加速度计测量。相对姿态运动学由目标星角速

度与陀螺所测量的追踪星角速度构成。目标星角

速度由目标星动力学的预测获得。由于在该过程

中需估计 ＩＭＵ的漂移及相机／ＩＭＵ的外参数，因
此在状态方程中引入漂移状态方程和相机／ＩＭＵ
外参数状态方程。

空间相机在获取目标星图像信息后，经过预

处理，采用Ｓｕｒｆ算法［１６］对图像中的特征进行提取

并与已知的卫星模型进行匹配，得到匹配的特征。

这些匹配的特征点即为系统的观测量。

该系统中，在相机没有输出的时候，利用ＩＭＵ
测量值和系统状态方程预测系统的状态；当相机

观测到目标星时，利用观测量对系统进行量测更

新，对系统状态进行校正估计。

１．２　坐标系定义

为确定目标星相对追踪星的相对位姿关系及

其他需估计的状态变量，定义如下坐标系：

１）相对轨道坐标系（ＯｏＸｏＹｏＺｏ）：该坐标系用
于描述两星的相对位置关系，其坐标原点位于目

标星的质心。Ｘｏ轴沿目标星地心距向外；Ｙｏ在目
标轨道平面内，垂直于 Ｘｏ并指向目标星速度方
向；Ｚｏ垂直于目标星轨道平面，与 Ｘｏ轴和 Ｙｏ轴
构成右手坐标系。

２）目标星体坐标系（ＯｔＸｔＹｔＺｔ）：该坐标系原
点与目标星质心重合，各轴构成右手坐标系。特

征点在该坐标系下的坐标已知。本文假设相对轨

道坐标系与目标星体坐标系重合。

３）追踪星体坐标系（ＯｄＸｄＹｄＺｄ）：该坐标系原
点与追踪星质心重合，各轴构成右手坐标系。陀

螺与加速度计测量值为该坐标系下的分量。

４）图像坐标系（ｏｘｙ）：该坐标系以相机光轴
与像平面交点为原点。ｘ轴和 ｙ轴分别与图像行
和列平行。相机投影中心 Ｃ到像平面的距离为
焦距，记为ｆ。
５）相机坐标系（ｏｃｘｃｙｃｚｃ）：该坐标系原点位于

相机投影中心Ｃ，ｚｃ轴沿光轴指向像平面，ｘｃ轴、
ｙｃ轴分别与ｘ轴和ｙ轴平行。

图１　视觉／ＩＭＵ相对导航及敏感器标定方案
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｖｉｓｉｏｎ／ＩＭＵａｎｄｓｅｎｓｏｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ
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２　系统状态方程

２．１　相对姿态运动学方程

用四元数 ｑ＝［ｑ１ ｑ２ ｑ３ ｑ４］
Ｔ表示相对轨

道坐标系到追踪星体坐标系的变换。其中，ｑ１３＝
［ｑ１ ｑ２ ｑ３］

Ｔ为四元数矢量部分，ｑ４为标量部分。
四元数ｑ对应的转换矩阵Ａ（ｑ）为：

Ａ（ｑ）＝

ｑ２１－ｑ
２
２－ｑ

２
３＋ｑ

２
４ ２（ｑ１ｑ２＋ｑ３ｑ４） ２（ｑ１ｑ３－ｑ２ｑ４）

２（ｑ１ｑ２－ｑ３ｑ４） －ｑ２１＋ｑ
２
２－ｑ

２
３＋ｑ

２
４ ２（ｑ２ｑ３＋ｑ１ｑ４）

２（ｑ１ｑ３＋ｑ２ｑ４） ２（ｑ２ｑ３－ｑ１ｑ４） －ｑ２１－ｑ
２
２＋ｑ

２
３＋ｑ









２４

（１）

　　相对姿态运动学可表示为：

ｑ＝１２ｑω （２）

其中，“”代表四元数乘法，ω表示追踪星相对于
相对轨道坐标系的角速度，其可表示为：

ω＝ωｄ－Ａ（ｑ）ωｔ （３）
其中：ωｄ表示追踪星的角速度，其可由 ＩＭＵ的陀
螺测量。ωｔ为目标星角速度，其由目标星动力学
获得［９］。由式（２）和式（３）可得：

ｑ＝１２ｑ［ωｄ－Ａ（ｑ）ωｔ］ （４）

整理简化可得：

ｑ＝１２［
珡Ω（ωｄ）－珚Γ（ωｔ）］ｑ （５）

其中，

珡Ω（ωｄ）＝

０ ωｄｚ －ωｄｙ ωｄｘ
－ωｄｚ ０ ωｄｘ ωｄｙ
ωｄｙ －ωｄｘ ０ ωｄｚ
ωｄｘ ωｄｙ ωｄｚ













０

珚Γ（ωｔ）＝

０ －ωｔｚ ωｔｙ ωｔｘ
ωｔｚ ０ －ωｔｘ ωｔｙ
－ωｔｙ ωｔｘ ０ ωｔｚ
ωｔｘ ωｔｙ ωｔｚ













０

假设ωｄ和ωｔ在采样间隔 Δｔ＝ｔｋ＋１－ｔｋ中为
定值，依据四元数与欧拉轴角的关系，利用式（５）
可得离散状态下四元数的状态转移方程：

ｑｋ＋１＝珡Ω（ωｄｋ）珚Γ（ωｔｋ）ｑｋ （６）
其中：

珚Ω（ωｄｋ）＝
ｃｏｓ １２ ωｄｋΔ( )ｔＩ３×３－［ψｋ×］ ψｋ

－ψＴｋ ｃｏｓ １２ ωｄｋΔ( )








ｔ

ψｋ＝
ｓｉｎ １

２ ωｄｋΔ( )ｔωｄｋ
ωｄｋ

珔Γ（ωｔｋ）＝
ｃｏｓ １２ ωｔｋΔ( )ｔＩ３×３－［ξｋ×］ －ξｋ

－ξＴｋ ｃｏｓ １２ ωｔｋΔ( )








ｔ

ξｋ＝
ｓｉｎ １

２ ωｔｋΔ( )ｔωｔｋ
ωｔｋ

２．２　相对轨道运动方程

追踪星相对于目标星的相对运动方程可用两

星的相对轨道运动方程表示，该方程建立在相对

轨道坐标系下，其示意如图２所示。相对位置用
ｐ表示，其在相对轨道坐标系下可表示为 ｐｏ＝
［ｘｙｚ］Ｔ，则两星的相对轨道运动方程为：
ｐ̈ｏ＝－２ωｏ×ｐｏ－ωｏ×（ωｏ×ｐｏ）－ωｏ×ｐｏ＋

μ
ｒ３ｔ
ｒｔ－

ｒｔ
ｒ( )
ｄ

３

（ｒｔ＋ｐｏ[ ]） ＋Ａ（ｑ）Ｔａｄ＋ｗｏ
（７）

式中：下标“ｏ”表示的是向量在轨道坐标系下的
分量；ωｏ为目标星的轨道角速度，以 θ表示目标

星轨道真近点角，则 ωｏ的大小为 θ
·
，其在相对轨

道坐标系下可表示为ωｏ＝［００θ
·
］Ｔ；ｗｏ是干扰加

速度，其是均值为零的高斯白噪声，以σ２ｗ表示ｗｏ
的方差，则其满足 Ｅ（ｗｏｗ

Ｔ
ｏ）＝σ

２
ｗＩ３×３；μ为地球引

力常数，其大小为３９８６００８×１０１４ｍ３／ｓ２；ｒｔ和 ｒｄ
分别为地心到目标星和追踪星的矢量；ａｄ为追踪
星的机动加速度在追踪星体坐标系下的分量。

图２　相对运动示意图
Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｆｏｒｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ

若追踪星和目标星的距离远小于目标星的地

心距，将式（７）在相对轨道坐标系下展开，并忽略

·７２·
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二阶小量有：

ｘ̈
ｙ̈









̈ｚ
＝

θ
·２ｘ１＋

２ｒｔ
ｐ( )
ｔ
＋２θ
·
ｙ－ｙ

ｒｔ
ｒ( )
ｔ

－θ
·２ｙ

ｒｔ
ｐｔ( )－１ －２θ

·
ｘ－ｘ

ｒｔ
ｒ( )
ｔ

－θ
·２ｒｔ
ｐｔ



















ｚ

＋

Ａ（ｑ）Ｔａｄ＋ｗｏ （８）
式中，ｐｔ为目标星椭圆轨道的半正交弦。

相对轨道运动方程的状态变量 Ｘ包括相对
位置ｐ和相对速度ｐ，即：

Ｘ＝［ｐＴ ｐＴ］Ｔ　　　　　　
＝［ｘｙｚｖｘ ｖｙ ｖｚ］

Ｔ （９）
利用式（８），相对轨道的运动学方程可描

述为：

Ｘ·＝ｆ（Ｘ）＋ｇ（ｑ，ａｄ）＋ｊ（ｗｏ） （１０）
其中，

ｆ（Ｘ）＝
０３×３ Ｉ３×３
Ｆ′１ Ｆ′[ ]

２

Ｘ

ｇ（ｑ，ａｄ）＝
０３×１
Ａ（ｑ）Ｔａ[ ]

ｄ

ｊ（ｗｏ）＝
０３×１
ｗ[ ]
ｏ

Ｆ′１＝

θ
·２ １＋

２ｒｔ
ｐ( )
ｔ

－２θ
· ｒｔ
ｒｔ

０

－２θ
· ｒｔ
ｒｔ

－θ
·２ ｒｔ
ｐｔ( )－１ ０

０ ０ －θ
·２ｒｔ
ｐ

















ｔ

Ｆ′２＝
０ ２θ

· ０

－２θ
· ０ ０









０ ０ ０

２．３　ＩＭＵ模型

ＩＭＵ可测量追踪星的加速度和角速度在其
本体坐标系下的分量，但是由于漂移和噪声的存

在，其测量值往往存在误差。以ωｍ和ωｄ分别表
示陀螺测量与追踪星的真实角速度，则两者关系

可表示为：

ωｄ＝ωｍ－ｂｇ－ｎｇ

ｂ·ｇ＝ｎ
{

ｒｇ

（１１）

式中：ｂｇ＝［ｂｇｘ ｂｇｙ ｂｇｚ］
Ｔ为陀螺漂移；ｎｇ为陀螺

测量噪声，其为零均值高斯白噪声；ｎｒｇ为漂移 ｂｇ
噪声，其是均值为零的高斯白噪声。以 σ２ｇ和 σ

２
ｒｇ

分别表示两噪声的方差，则有：

Ｅ（ｎｇｎ
Ｔ
ｇ）＝σ

２
ｇＩ３×３

Ｅ（ｎｒｇｎ
Ｔ
ｒｇ）＝σ

２
ｒｇＩ{
３×３

加速度计测量的是追踪星除引力外的其他外

力引起的加速度。由式（７）可知，相对轨道运动
方程中已包含引力，故加速度测量追踪星的机动

加速度。以ａｍ和ａｄ分别表示加速度计测量和追
踪星机动加速度，则两者关系可表示为：

ａｄ＝ａｍ－ｂａ－ｎａ

ｂ·ａ＝ｎ
{

ｒａ

（１２）

其中：ｂａ＝［ｂａｘ ｂａｙ ｂａｚ］
Ｔ为加速度计漂移；ｎａ为

加速度计测量噪声，其为零均值高斯白噪声；ｎｒａ
为漂移ｂａ噪声，其是均值为零的高斯白噪声。以

σ２ａ和σ
２
ｒａ分别表示两噪声的方差，则有：

Ｅ（ｎａｎ
Ｔ
ａ）＝σ

２
ａＩ３×３

Ｅ（ｎｒａｎ
Ｔ
ｒａ）＝σ

２
ｒａＩ{
３×３

２．４　相机／ＩＭＵ外参数模型

追踪星上的相机和 ＩＭＵ的外参数包括位置
和姿态，分别用 ｐｄｃ和 ｑ

ｄ
ｃ表示。ｐ

ｄ
ｃ为相机投影中

心在追踪星体坐标系中的坐标，ｑｄｃ表示目标星体
坐标系到相机坐标系的坐标转换四元数。ｐｄｃ和
ｑｄｃ影响导航精度，其模型可表示为：

ｑｄｃ＝０４×１
ｐｄｃ＝０{

３×１

（１３）

３　观测模型

第ｉ个特征点在相机坐标系和目标星体坐标
系下的分量分别用ｐｃｉ和 ｐ

ｔ
ｉ表示。以 Ａ（ｑ

ｄ
ｃ）表示

ｑｄｃ对应的转换矩阵，则由图 ３的坐标关系图
可得：

　ｐｃｉ＝

ｘｃｉ
ｙｃｉ
ｚｃ









ｉ

＝Ａ（ｑｄｃ）［Ａ（ｑ）（ｐ
ｔ
ｉ－ｐ）－ｐ

ｄ
ｃ］ （１４）

观测量ｚｉ可描述为：

ｚｉ＝
ｘｉ
ｙ[ ]
ｉ

＝ｆ
ｚｃｉ

ｘｃｉ
ｙｃ[ ]
ｉ

＋ηｉ＝ｆΠ
ｐｃｉ

［００１］ｐｃｉ
＋ηｉ

（１５）
其中：ｘｉ，ｙｉ分别表示第 ｉ个特征点在图像坐标系
下的坐标；ηｉ为特征点的提取噪声，其是均值为
零的高斯白噪声，方差为Ｅ（ηｉη

Ｔ
ｉ）＝σ

２
ηＩ２×２；Π的

表达式为

Π＝
１ ０ ０[ ]０ １ ０

（１６）

·８２·
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图３　坐标关系图
Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

４　ＥＫＦ滤波方程

４．１　线性化状态方程

状态变量ｘ定义为：

ｘ＝［ｑＴ ｂＴｇ ｂＴａ ｐＴ ｐＴ （ｑｄｃ）
Ｔ （ｐｄｃ）Ｔ］Ｔ

则由式（４）、式（１０）～（１３）可知，其状态变量导
数的估计值为：

ｑ^·＝１２ｑ^^ω

Ｘ
·＾＝ｆ（Ｘ＾）＋ｇ（^ｑ，^ａｄ）

ｂ
·＾
ａ＝０３×１

ｂ
·＾
ｇ＝０３×１

ｐ^·ｄｃ＝０３×１

ｑ^·ｄｃ＝０



















４×１

（１７）

其中，上标“∧”表示变量的估计值，^ａｄ和 ω^的表
达式为

ａ^ｄ＝ａｍ－ｂ
＾
ａ

ω^＝ω^ｄ－Ａ（^ｑ）ωｔ

ω^ｄ＝ω^ｍ－ｂ
＾
ｇ

对应的状态变量误差可定义为：

Δｘ＝［δαＴ ΔｂＴｇ Δｂ
Ｔ
ａ Δｐ

Ｔ ΔｐＴ δ（αｄｃ）
Ｔ Δ（ｐｄｃ）

Ｔ］Ｔ

其中，δα为相对姿态角误差，δαｄｃ为相机／ＩＭＵ外

参数姿态角误差。定义误差四元数δｑ和δｑｄｃ：

δｑ＝ｑ^－１ｑ （１８）
δｑｄｃ＝（^ｑ

ｄ
ｃ）
－１ｑｄｃ （１９）

当δｑ和δｑｄｃ较小时，有：

δｑ＝
１
２δα







１

（２０）

δｑｄｃ＝
１
２δα

ｄ
ｃ







１

（２１）

对式（１８）和式（１９）求导，并利用式（２０）和
式（２１），可得误差角δα和δαｄｃ的导数为：

δα＝－［^ωｄ×］δα＋δωｄ （２２）
δαｄｃ＝０３×１ （２３）

其中，［×］表示向量的反对称矩阵，δωｄ＝ωｄ－
ω^ｄ。由陀螺的模型可得：

δωｄ＝ωｄ－ω^ｄ＝－（ｂｇ－ｂ
＾
ｇ）－ｎｇ＝－δｂｇ－ｎｇ

（２４）
则式（２２）可写为：

δα＝－［^ωｄ×］δα－δｂｇ－ｎｇ （２５）
令噪声为 ｗ＝［ｎＴｇ ｎ

Ｔ
ｒｇ ｎ

Ｔ
ａ ｎ

Ｔ
ｒａ ｗｏ］

Ｔ，由

式（１０）、式（１３）、式（２３）和式（２５）可将状态变量
误差方程线性化为：

Δｘ＝ＦΔｘ＋Ｇｗ （２６）
其中，

Ｆ＝

Ｆ１１ ０６×６ ０６×６
Ｆ２１ Ｆ２２ ０９×６
０６×９ ０６×６ ０









６×６

Ｆ１１＝
－［^ωｄ×］ －Ｉ３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０[ ]

３×３

Ｆ２１＝

０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３

－Ａ（^ｑ）Ｔ［^ａｄ×］ ０３×３ －Ａ（^ｑ）









Ｔ

Ｆ２２＝

０３×３ ０３×３
０３×３ Ｉ３×３
Ｆ′１ Ｆ′









２

Ｇ＝

－Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ －Ａ（^ｑ）Ｔ ０３×３ Ｉ３×３
０６×３ ０６×３ ０６×３ ０６×３ ０



















６×３

式（２６）在采样周期为Δｔ＝ｔｋ＋１－ｔｋ上进行离
散化，可得：

Δｘｋ＋１＝Φｋ＋１，ｋΔｘｋ＋Ｑ （２７）
其中，Φｋ＋１，ｋ＝Ｉ＋ＦΔｔ为指数矩阵 ｅ

ＦΔｔ的一阶泰

勒展开。对于采样时间小的系统，Ｑ可表示为：
Ｑ＝ΔｔＧＱＧＴ （２８）

其中，

·９２·
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Ｑ＝

σ２ｇＩ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ σ２ｒｇＩ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ σ２ａＩ３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３ σ２ｒａＩ３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ σ２ｗＩ

















３×３

４．２　线性化测量方程

ｚｉ的估计量 ｚ^ｉ可表示为：

ｚ^ｉ＝
ｘ^ｉ
ｙ^[ ]
ｉ

＝ｆ
ｚ^ｃｉ

ｘ^ｃｉ
ｙ^ｃ[ ]
ｉ

＝ｆΠ
ｐ^ｃｉ

［００１］^ｐｃｉ
（２９）

　　ｐ^ｃｉ＝［^ｘ
ｃ
ｉ　ｙ^

ｃ
ｉ　ｚ^

ｃ
ｉ］
Ｔ

＝Ａ（^ｑｄｃ）［Ａ（^ｑ）（^ｐ
ｔ
ｉ－ｐ^）－ｐ^

ｄ
ｃ］ （３０）

观测量余量为Δｚｉ＝ｚｉ－^ｚｉ，由式（１４）和式（１５）
可知，其表示为系统状态估计误差Δｘ的函数：

δｚｉ＝ｚｉ－^ｚｉＨｉΔｘ＋ηｉ （３１）
其中：

Ｈｉ＝Ｈｃｉ［Ｈｑｉ０３×６ Ｈｐｉ０３×３ ＨｐｃｄｉＨｑｃｄｉ］

Ｈｃｉ＝
ｆ
ｚ^ｃｉ

１ ０ －
ｘ^ｃｉ
ｚ^ｃｉ

０ １ －
ｙ^ｃｉ
ｚ^











ｃｉ

Ｈｑｉ＝Ａ（^ｑ
ｄ
ｃ）［Ａ（^ｑ）（^ｐ

ｔ
ｉ－ｐ^）×］

Ｈｐｉ＝－Ａ（^ｑ
ｄ
ｃ）Ａ（^ｑ）

Ｈｑｃｄｉ＝［Ａ（^ｑ
ｄ
ｃ）［Ａ（^ｑ）（^ｐ

ｔ
ｉ－ｐ^）－ｐ^

ｄ
ｃ］×］

Ｈｐｃｄｉ＝－Ａ（^ｑ
ｄ
ｃ）

５　仿真结果与分析

本节利用仿真对所提出方法的有效性进行验

证，所采用相对轨道参数、相对姿态参数和相机／
ＩＭＵ外参数如表１所示。目标星角速度与目标星
轨道角速度一致，仿真时长为１０００ｓ。以表１所
示参数的目标星真近点角θ＝０为仿真起点，其相
对轨道如图４所示。

表１　仿真初始条件
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数 参数值

目标星轨道半长轴 ａ＝６９９８．４５５ｋｍ

目标星轨道偏心率 ｅ＝０．００１７４

初始相对位置 ｐ０＝［２００１００２００］
Ｔｍ

初始相对速度 ｐ０＝［－０．１０．４３０．１］
Ｔｍ／ｓ

初始相对四元数 ｑ０＝［０００１］
Ｔ

追踪星加速度 ａｄ０＝［０００．０００１］
Ｔｍ／ｓ２

追踪星角速度 ωｄ０＝［０．０１０．０２０．０１］
Ｔ（°）／ｓ

相机／ＩＭＵ位置 ｐｄｃ＝［０．２０．２０．５］
Ｔｍ

相机／ＩＭＵ姿态 ｑｄｃ＝［００３７００３７００７４０９７７］
Ｔ

图４　追踪星和目标星相对轨道
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｏｆｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

该仿真中相机的焦距为 ０５ｍ，目标星上 ６
个特征点为相机观测点，其在目标星体坐标系下

的坐标如表２所示。

表２　特征点坐标
Ｔａｂ．２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆｆｅａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓ

编号 Ｘｔ／ｍ Ｙｔ／ｍ Ｚｔ／ｍ

１ ２ ２ ０

２ ２ －２ ０

３ －２ －２ ０

４ －２ ２ ０

５ ２ １ ０．５

６ －１ ２ ０．５

陀螺漂移ｂｇ及其驱动噪声标准差 σｒｇ分别为
２（°）／ｈ和３×１０－１０×１８０／π（°）／ｓ３／２，陀螺观测
噪声标准差σｇ为１×１０

－５×１８０／π（°）／ｓ１／２。加
速度计漂移 ｂａ及其驱动噪声标准差 σｒａ分别为
２×１０－４ｍ／ｓ２和１×１０－１０ｍ／ｓ５／２，加速度计观测噪
声标准差 σａ为１×１０

－６ｍ／ｓ３／２。此外，相对轨道
噪声标准差σｗ和图像特征点观测噪声标准差ση
分别为２×１０－６ｍ／ｓ２和２×１０－５ｍ。

为了能够有效估计出系统的状态，需要对

ＥＫＦ进行初始化。在仿真中，两星的相对位置初
始值为０９ｐ０；相对速度初始值为０９ｐ０。两星相
对姿态四元素和相机／ＩＭＵ姿态四元数初始值分
别为真实旋转角度各轴加标准差２°后对应的四
元数。相机／ＩＭＵ位置初始值为０９５ｐｄｃ。陀螺和
加速度计的初始漂移均为 ０。初始的方差矩阵
Ｐ０为：
Ｐ０＝ｄｉａｇ［Ｉ３×３（°）

２ ２Ｉ３×３（（°）／ｈ）
２ Ｉ３×３（ｍ／ｓ

２）２

４Ｉ３×３ｍ
２ ０．０１Ｉ３×３（ｍ／ｓ）

２ Ｉ３×３（°）
２ ０．０４Ｉ３×３ｍ

２］

·０３·
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其中，ｄｉａｇ（·）表示对角阵。
相机／ＩＭＵ外参数的估计及其估计过程中的３σ

边界如图５所示，图中Δ表示相机／ＩＭＵ姿态估计
误差。由图５可看出，相机／ＩＭＵ相对姿态误差快速
减小，在１００ｓ左右稳定，并最终收敛至００１°；同样，
相机／ＩＭＵ相对位置在初始误差较大情况下，最终收
敛至小于０２ｃｍ。由此表明相机／ＩＭＵ外参数存在
初始偏差时，该系统能够对该偏差进行校正。同时，

相机／ＩＭＵ的相对位置和相对姿态误差始终在期望
的范围（３σ）内，表明滤波器运行正常。

（ａ）姿态误差
（ａ）Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓ

（ｂ）位置误差
（ｂ）Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ

图５　相机／ＩＭＵ外参数估计误差
Ｆｉｇ．５　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｅｘｔｒｉｎｓｉｃ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃａｍｅｒａａｎｄＩＭＵ

除相机／ＩＭＵ的相对位置和相对姿态外，其他
状态变量的估计误差如图６～８所示。图６为ＩＭＵ
漂移的估计图，陀螺和加速度计的漂移偏差均在

３０ｓ左右收敛。两星的相对位置和相对速度的估
计结果及其３σ边界如图７所示。图７可以看出，
两星的相对位置和相对速度在２００ｓ后收敛，估计
误差始终在期望的范围（３σ）内。两星相对位置估
计收敛后误差小于０１ｍ；相对速度收敛后估计误

（ａ）加速度计漂移估计
（ａ）Ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｂｉａｓｅｓｅｓｔｉｍａｔｅｓ

（ｂ）陀螺漂移估计
（ｂ）Ｇｙｒｏｂｉａｓｅｓｅｓｔｉｍａｔｅｓ

图６　ＩＭＵ漂移估计
Ｆｉｇ．６　ＥｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｅＩＭＵｂｉａｓｅｓ

差小于００１ｍ／ｓ。图８为两星相对姿态估计误差
图，各轴相对姿态误差小于０１°。

（ａ）相对位置误差
（ａ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ

图５～８仿真结果表明，在相机／ＩＭＵ初始偏
差较大时，本文提出的方法能够校正该偏差，同时

估计两星相对位置、相对速度、相对姿态及 ＩＭＵ
漂移偏差。

·１３·
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（ｂ）相对速度误差
（ｂ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓ

图７　相对位置和相对速度估计误差
Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

图８　相对姿态估计误差
Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅ

６　结论

本文提出一种利用单目视觉／ＩＭＵ的空间相
对状态估计及视觉／ＩＭＵ外参数自标定方法。该
方法将视觉／ＩＭＵ的外参数与相对位姿、ＩＭＵ偏
差组成状态变量；利用单目视觉对ＥＫＦ滤波器进
行量测更新，估计状态变量。仿真结果表明，在外

参数有初始偏差时，该方法能够精确标定该外参

数，并高精度估计其他状态变量。
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