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航天器交会最终逼近段相对姿态估计与控制

朱仁璋  林 彦

(北京航空航天大学 宇航学院,北京100083)

  摘   要:对航天器交会对接最终逼近段,给出姿态运动学方程统一形式以及相对姿

态动力学方程;除了应用交会航天器的绝对姿态运动方程进行相对姿态估计(间接法)外,还直

接应用相对姿态运动方程进行相对姿态估计(直接法);阐述相对姿态控制的相平面法与四元

数反馈法的设计方法.相平面控制法应用常值推力,针对小姿态角机动的特点,将相对姿态通

道解耦为3个独立的二阶子系统,设计相平面推力方向切换函数;四元数反馈法应用简化的基

于本征轴旋转的线性二阶系统,选择相对四元数与角速率反馈增益系数,确定控制力矩.此外,
对相对姿态估计与控制方法进行模拟计算与比较.理论分析与模拟计算结果表明:应用扩展

Kalman滤波的相对姿态间接估计法与直接估计法是有效的,后者有可能简化估计算法;相平

面控制法与四元数反馈法均可有效实现相对姿态控制,前者应用常值推力(推力方向与姿态反

馈有关),较易实现,但动力消耗较大,后者按控制力矩随姿态反馈量而变,动力消耗较小.
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Relativeattitudeestimationandcontrolschemes
forthefinalapproachphaseofspacecraftrendezvous

ZhuRenzhang LinYan
(SchoolofAstronautics,BeijingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Beijing100083,China)

Abstract:Motionequationsofrelativeattitudebetweenthetargetandchasespacecraftwereelab-
oratedforthefinalapproachphaseofspacecraftrendezvousanddocking.Twoalgorithmsofextended
Kalmanfilteringbasedonvisionobservationswereusedtoestimaterelativeattitude,oneisthrough
attitudeestimationofthetarget,andtheotherisdirectlyusingmotionequationsofrelativeattitude.
Andtwocontrolschemeswerepresentedtoexecutetherelativeattitudecontrol.Oneofthemisthe
phaseplanecontrolmethodbyusingconstantcontrolmomentandoptimaldamping,inwhichtheatti-
tudecontrolsystemcanbesimplifiedintothreeindependenttwo-ordersystemstoobtaintheswitching
function,andtheotherisbasedonthequaternionfeedbackcontrol,usingeigenaxisrotationandlinear
two-ordersystemtodesignfeedbackgaincoefficients.Thephaseplanecontrolmethodisrelatively
simplebutneedsmoreconsumptionthanthequaternionfeedbackcontrol.
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在航天器交会对接最终逼近段,交会航天器

相对状态(相对位移与相对姿态)自主控制,涉及

相对状态参数测定、相对状态估计与相对状态控

制[1-4].本文着重阐述相对姿态估计与控制问题.
一般情况下,目标航天器为非机动合作飞行器,作

用在目标航天器的控制力矩只是用来稳定自身姿

态,为最终逼近段的接近与对接创造条件,不直接

参与交会对接相对姿态机动.追踪航天器以目标

航天器姿态为期望姿态,依据相对姿态反馈参数



(相对姿态四元数及角速率)确定控制力矩,实际

上含有对目标航天器姿态定向偏差的补偿.对自

主交会对接,仅有的测量信息是相对姿态参数及

追踪航天器的绝对姿态参数;前者可由计算机视

觉系统[1,3-4]或其他相对导航装置[5]给出,后者通

常由追踪航天器的陀螺仪与星敏感器测定[1,6-7].
相对姿态参数估计值是交会对接制导与控制功能

模块的输入数据.参考文献[1]通过交会航天器的

绝对姿态估计获得相对姿态估计值,但没有给出

姿态滤波与姿态控制的具体算法;文献[6,8]给出

绝对姿态估计扩展 Kalman滤波(EKF)算法;文
献[9]针对绝对姿态四元数反馈法,提出反馈增益

系数选择方法;文献[10]仅以概念性框图描述了

相对姿态估计方法与控制方法.
本文的贡献主要体现在下列3点:①针对相

对姿态运动,给出姿态运动学方程统一形式以及

相对姿态动力学方程;②针对相对姿态估计,除了

应用交会航天器的绝对姿态运动方程进行相对姿

态估计(间接估计法)[1]外,提出直接应用相对姿

态运动方程进行相对姿态估计的方法(直接估计

法);③针对相对姿态控制,阐述相平面控制法与

四元数反馈法的设计方法.对上述各种相对姿态

估计与控制方法的模拟计算结果表明,本文提出

的算法是有效的.

1 姿态运动方程

定义航天器本体坐标系Fj(ojxjyjzj,下标j
为t表示目标航天器,j为c表示追踪航天器)与
惯性坐标系Fi(Oixiyizi).本体系Fj 的原点Oj

位于航天器质心,坐标轴与主惯量轴相合.惯性系

Fi的原点Oi 位于目标航天器质心;在最终逼近

段起始时刻,惯性系Fi与目标航天器本体坐标系

Ft相合.令Q(q,q4)为航天器相对参考系(惯性系

或另一航天器本体系)姿态四元数,q=[q1 q2 
q3]T;Ω(ω,ω4)为转动角速度四元数,ω4=0,ω=
[ω1 ω2 ω3]T,ω1,ω2,ω3 为航天器相对参考系

的转动角速度矢量ω 在自身本体系的分量.按上

述定义,绝对姿态与相对姿态的运动学方程可统

一表为下列形式[7]:

Q
·

=Q췍Ω/2 (1)
“췍”为四元数乘法符号.该式矩阵形式如式(2)所
示[6-9]:

Q
·

=M(Ω)Q/2

Q
·

=N(Q)Ω/ }2 (2)

式中,矩阵M 与矩阵N 的通用形式如下:
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式中,E为单位矩阵;符号[a×]表示矢量a(a1,
a2,a3)的矢积矩阵(以下同).在航天器本体坐标

系Fj 中,绝对姿态动力学方程为[7-8]

ω·j=I-1
j (Tj+Dj)-I-1

j [ωj×]Ijωj (4)
式中,ω·j=[ω

·
j1 ω

·
j2 ω

·
j3]T;Ij 为在Fj 系中表

示的转动惯量矩阵;Tt 为目标航天器的绝对姿态

控制(稳定)力矩;Tc 为追踪航天器的相对姿态控

制力矩;Dj为干扰力矩.记Qt 与Qc 分别为Ft 系

与Fc 系相对Fi 系的姿态四元数,Qr 为Fc 系相

对Ft系的相对姿态四元数,有Qr=Q-1
t 췍Qc.记

A(Qr)为Ft系~Fc 系的转换矩阵,有
ωr=ωc-A(Qr)ωt

则

ω·r=ω·c-A(Qr)ω·t-dA
(Qr)
dt ωt

其中

ω·r=[ω·r1 ω·r2 ω·r3]T

dA(Qr)
dt ωt=-[ωr×]ωc

故有相对姿态动力学方程:

ω·r=ω·c-A(Qr)ω·t+[ωr×]ωc (5)

2 相对姿态估计

2.1 EKF(ExtendedKalmanFiltering)算法

对一般的连续随机系统与离散测量,状态方

程与测量方程分别表示如下[6,11]:

x·(t)=f(x(t),u(t),t)+G(x(t),t)w(t)

z(ti)=h(x(ti),ti)+v(ti
})
(6)

式中,x(t)为状态向量;u(t)为确定性控制输入函

数;f(x(t),u(t),t)为x(t),u(t),t的函数;

G(x(t),t)为过程噪声输入矩阵;w(t)为过程干

扰.z(ti)为离散测量向量;v(ti)为测量干扰.假设

x(t0),w(t),v(ti)均为高斯白噪声,且三者互不相

关.为形式简洁,以下对连续向量a(t)或矩阵

A(t),省略“(t)”,以a 或A 表示;对离散向量

a(ti)或矩阵A(ti),以ai 或Ai 表示.令P 为状态

协方差矩阵.췍xi 与췍Pi 表示x 与P 在时刻ti 修正

前的预测值,x̂i 与P̂i 为修正后的估计值,传播方

程为[6,11]

췍xi+1=x̂i+∫
ti+1

ti
f(x,u,t)dt

췍Pi+1=Φ(ti+1,ti)P̂iΦT(ti+1,ti)+췍Qi+
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式 中,췍Qi+1 =∫
ti+1

ti
Φ(ti+1,t)G(t)췍Q(t)GT(t)·

ΦT(ti+1,t)dt;췍Q(t)为 过 程 噪 声 协 方 差 矩 阵;

Φ(ti+1,ti)= exp (Fi (ti+1 - ti )),Fi =
∂f(x,ui,ti)

∂x x=x̂i

.x与P 的修正方程分别为[6,11]

x̂i+1=췍xi+1+Ki+1[zi+1-h(췍xi+1,ti+1)]

P̂i+1=(E-Ki+1Hi+1)췍Pi+
}

1

(8)

式中,测量灵敏度矩阵Hi+1≡∂h
(x,ti+1)
∂x x=췍xi+1

;

滤波增益矩阵Ki+1=췍Pi+1HT
i+1(Hi+1췍Pi+1HT

i+1+
Ri+1)-1;Ri+1为测量噪声协方差矩阵.
2.2 相对姿态估计方法

1)间接估计法.
分别估计追踪航天器与目标航天器的绝对姿

态,可获得相对姿态估计值[1].追踪航天器绝对姿

态运动通常由星载陀螺仪与星敏感器测定,后者

用于补偿陀螺漂移,利用滤波算法得到高精度的

姿态信息[1,6-7].目标航天器姿态测量值由追踪航

天器姿态测量值及视觉导航系统给出的相对姿态

测量值求得.对目标航天器:

x=[QT
t ωT

t]T

u=0

f(x,t)=[Q
·
T
t ω·Tt]T

G=[03×4 I-1
t ]T

Hi=[N(Qci) 04×3]
本文N(Qci)的形式参见式(3).
2)直接估计法.

x=[QT
r ωT

r]T

x·=g(x,t)+G(x,t)w
zi=Qri=Hxi+vi

式中 G=[03×4 (A(Qr)I-1
t )T]T

H=[E4 O4×3]

g(x,t)=[Q
·
T
r ω·Tr]T

ω·r=ω·c-A(Qr)ω·t+[ωr×]ωc

ω·t=-I-1
t [ωt×]Itωt

ωt=AT(Qr)(ωc-ωr)

3 相对姿态控制

1)相平面控制法.假设目标航天器姿态稳定

精度足够高,在整个最终逼近段近似有Qt(0,0,

0,1),则Qr≈Qc.若Qr的期望值为Qr(0,0,0,1),
且Fc 系~Ft系为小量转动,对第1类欧拉角[7],
有

qr≈qc≈θ/2
θ=[θ1 θ2 θ3]T

qr4 ≈qc4 ≈1
本文θ1,θ2,θ3 表示绕坐标x,y,z轴的相对欧拉

角.忽略转动角速度耦合项,相对姿态运动方程可

解耦为3个独立二阶微分系统:dθ
dt=ω

(t),dωdt=

u(t),ω=[ω1 ω2 ω3]T,u=[u1 u2 u3]T.记

j=1,2,3,对最佳阻尼控制[7],相平面(θj,ωj)上
的推力方向切换线为抛物线型曲线:2Ujθj+
ωj ωj=0,Uj= uj >0,.对θj<- ωj ωj

(2Uj),有

uj=Uj

对θj>- ωj ωj (2Uj),有

uj=-Uj

在切 换 线 上,θj = - ωj ωj (2Uj),uj =

Ujsgnθj=-Ujsgnωj.
可见,若起点(θj0,ωj0)不在切换线上,则在相

平面轨迹与切换线相交处,推力方向改变,相平面

轨迹沿切换线趋向原点.由起点(θj0,ωj0)至原点

(0,0)的时间记为tj.给定起点(θj0,ωj0),由Uj 可

获得tj;反之,设定tj,可求解Uj.由此,作用在追

踪航天器上的控制力矩Tc 如式(9)所示:

Tc=Icu
|u|= }c

(9)

2)四元数反馈法.参照相对姿态动力学方程

(4),控制力矩可选取下列形式:Tc=Tc1+Tc2,Tc1
精确抵消回转耦合力矩,Tc1=[ωc×]Icωc-IcA
(Qr)I-1

t [ωr×]Itωt+Ic[ωc×]ωr;而Tc2为相对四

元数及角速率反馈控制量,Tc2=-Kqr-Dωr,其
中D 与K 为反馈增益系数矩阵.为实现绕本征轴

旋转[9],令K=kIc,D=dIc,k与d 为正标量,由
此可得ω·r+dωr+kqr=0.对小角度转动,qr=

esin(ϕ/2)≈(ϕ/2)e,ωr≈ϕ
·
e,ω·r≈ϕ

··
e,e为本征轴

单位矢量,ϕ为欧拉转角.令σ=d/2,ω2n=k/2,导

出下列典型的线性二阶系统[9]:ϕ
··
+2σϕ

·
+ω2nϕ=

0.该式的分析解(ϕ与ϕ
·
)中,含因式(衰减项)exp

(-σt),衰减系数σ=ζωn,ζ为阻尼比,ωn 为无阻

尼自然频率.设ts 为稳定时间,令λ=σts,显见,λ
的取值与稳态区边界(偏差量)有关.若初始角度

偏差较小,一般可取λ=4.ζ可在下列区间取值:

2/2≤ζ≤1根据系统动态响应要求选择λ,ts 与

ζ,则σ=λ/ts,ωn=σ/ζ,由此便可确定反馈增益系

数k与d.模拟计算表明,与Tc2相比,Tc1为小量,
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可取Tc=Tc2,即有追踪航天器控制力矩表示式:

Tc=-Ic(kqr+dωr) (10)

4 模拟计算

1)模拟计算条件.目标航天器位于400km
高度圆轨道.在初始时刻,Qt=[0 0 0 1]T,ωt
=[0.0 -0.001133 0.0]T,相对姿态角(θ1,

θ2,θ3)分别为-3°,1.5°与5°,欧拉角转序[7]取为

312,ωr=0.转动惯量,kg·m2:It=diag(16700,

81700,76500),Ic=diag(8300,39500,36900),

P0=0.12diag([1 1 1 1],(dr)2[1 1 1]),

dr=π/180,췍Q(t)=10-4E3,R(ti)=10-8E4,EKF
迭代初值按标称值选取.采样周期τ=0.05s.
2)相对姿态估计.模拟结果见图1与图2.
3)相对姿态控制模拟.相平面控制法模拟计

算结果参见图3,控制时间tj=50s.四元数反馈法

图1 相对欧拉角估计值与设定值之差Δθ1,Δθ2,Δθ3

图2 相对角速度估计值与设定值之差Δω1,Δω2,Δω3

的模拟计算结果见图4,取ζ=1,λ=4,ts=50s,
则ωn=0.08,d=0.16,k=0.0128.对相同的λ,
不同的ts 所得到的最终状态θ(ts),ω(ts)差别较

小;但ts 越小,总冲量矩越大.对相同的ts,λ越

大,θ(ts)与ω(ts)越小,总冲量矩随之增大.

5 结束语

本文以姿态运动方程为基础,阐述相对姿态

的扩展Kalman滤波算法与相对姿态控制算法.

图3 相平面控制法θ1,θ2,θ3 随时间的变化

图4 四元数反馈法θ1,θ2,θ3 随时间的变化

对相对姿态估计,模拟计算结果表明,直接估计法

与间接估计法都可获得较高的估计精度,差别很

小,满足相对姿态控制的精度需求.关于相对姿态

控制,相平面控制法与四元数反馈法均可在设定

的时间内将相对姿态运动控制到稳定状态;相平

面控制法应用常值推力,最佳阻尼控制的推力值

可按到达零点的控制时间选取;四元数反馈法应

用变推力,反馈增益系数可按简化的线性二阶系

统特性参数选取;对相同的稳定(控制)时间,四元

数反馈法的冲量矩(对应动力消耗)比相平面控制

法小.

参考文献 (References)

[1]PhilipNK,AnanthasayanamMR.Relativepositionandat-

titudeestimationandcontrolschemesforthefinalphaseof

anautonomousdockingmissionofspacecraft[J].ActaAs-

tronautica,2003,52(7):511-522
[2]朱仁璋,尹艳.论空间交会最终平移段制导设计[J].中国空

间科学技术,2004,24(5):1-8

ZhuRenzhang,YinYan.Guidancestrategydesignforthe

finaltranslationofspacerendezvous[J].ChineseSpaceSci-

enceandTechnology,2004,24(5):1-8(inChinese)

[3]朱仁璋,林彦,张磊.航天器交会计算机视觉系统测距求解

新算法[J].北京航空航天大学学报,2006,32(7):764-

768

ZhuRenzhang,LinYan,ZhangLei.Anewalgorithmof

solvingforrangesindeterminingrelativestatesusingcom-

putervisionsystem duringthefinaltranslationphaseof

745 第5期          朱仁璋等:航天器交会最终逼近段相对姿态估计与控制



spacecraftrendezvousanddocking[J].JournalofBeijingU-
niversityofAeronauticsandAstronautics,2006,32(7):764

-768(inChinese)

[4]CalbounP,DabneyR.Asolutiontotheproblemofdetermi-
ningtherelative6DOFstateforspacecraftautomatedren-
dezvousanddocking[C]//FowskiWJ,Birnbaum M M.

ProceedingsofSPIESpaceGuidance,ControlandTracking

II.Orlando,USA:SPIE,1995:175-184
[5]FehseW.Automatedrendezvousanddockingofspacecraft

[M].Cambridge:CambridgeUniversityPress,2003:171-

180
[6]LeffertsEJ,MarkleyFL,ShusterMD.Kalmanfiltering

forspacecraftattitudeestimation[J].JournalofGuidance,

Control,andDynamics,1982,5(5):417-429
[7] WertzJR.Spacecraftattitudedeterminationandcontrol

[M].Dordrecht:DReidelPublishingCompany,1978
[8]HaleMJ,VergezP,MeermanMJ,etal.Kalmanfiltering

andtheattitudedeterminationandcontroltask[R].AIAA-

2004-6018,2004
[9]WieB,WeissH,ArapostathisA.Quaternionfeedbackreg-

ulatorforspacecrafteigenaxisrotations[J].JournalofGuid-
ance,Control,andDynamics,1989,12(3):375-380

[10]ClaudinonB,MarchalPh,FehseW.Controltechniquesfor

rendezvousanddocking[C]//MatraSA.AutomaticCon-
trolinSpace.Toulouse,France:PergamonPress,1986:

287-294
[11]MaybeckPS.Stochasticmodels,estimationandcontrol

[M].NewYork:AcademicPressInc,1982

(责任编辑:张 嵘

췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍

)

(上接第522页)

参考文献 (References)

[1]航空发动机设计手册总编委会.航空发动机设计手册[M].
第18分册,北京:航空工业出版社,2001

ChiefCompliationCommitteeofDesignofTurboEngine.

Manualfordesignofturboengine[M].Fascicule18,Bei-

jing:AviationIndustryPress,2001(inChinese)

[2]AlfordJS.Protectionoflabyrinthsealsfromflexuralvibra-
tion[J].JournalofEngineeringforPower,1964:141-148

[3]AlfordJS.Protectingturbomachineryfromunstableand

oscillatoryflows[J].JournalofEngineeringforPower,

1967:513-528
[4]AlfordJS.Nature,causeandpreventionoflabyrinthair

sealfailures[J].JournalofAircraft,1975,12(4):313-

318
[5]NiemotkaM A,ZiegertJC.Optimaldesignofsplitring

dampersforgasturbineengines[C]//InternationalGas

TurbineandAeroengineCongressandExposition.Cincinati,

Ohio:ASME,1993
[6]曾亮,李琳.具有接触接合面的封严组件振动特性分析[J].

航空动力学报,2006,21(5):854-861

ZengLiang,LiLin.Thevibrationperformanceofcontact

systemoflabyrinthassembly[J].JournalofAerospacePow-
er,2006,21(5):854-861(inChinese)

[7]倪振华.振动力学[M].西安:西安交通大学出版社,1990

NiZhenhua.Mechanicsofvibration[M].Xi’An:Xi’anJiao-
tongUniversityPress,1990(inChinese)

[8]季葆华,王乐天,李辛毅,等,带阻尼结构长叶片振动响应的

研究[J].西安交通大学学报,1996,30(12):53-58

JiBaohua,WangLetian,LiXinyi,etal.Investigationofvi-
brationresponseoflongbladewithsnubberdamper[J].

JournalofXi’AnJiaotongUniversity,1996,30(12):53-

58(inChinese)

(责任编辑:张 嵘)

845 北 京 航 空 航 天 大 学 学 报              2007年 


