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摘    要：提出了一种基于天体光谱红移测速和利用星光敏感器测角的测速测角组合导航新方法。该方法与现在的深空

探测器导航方法相比，优势明显：一是无需太复杂的轨道动力学模型，简单易行。二是不需要依赖地面的无线电信息，无

时延。最重要的是消除了测角导航方法引入的微分误差和测速导航方法引入的积分误差，可以实现精确天文自主导航，满

足深空导航连续自主、实时高精度的基础要求。针对该导航方法，首先完成了轨道动力学模型和量测模型的建立工作，然

后根据模型的非线性特点，分别采用扩展卡尔曼滤波算法完成了对该组合自主导航方法的研究。最后，对该方法进行仿真

验证，通过对仿真结果的分析可以发现，测速测角组合自主导航方法满足巡航段的导航精度指标要求。
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0    引    言

人类从未停止对宇宙的探索，随着航天技术的不

断发展，走出地球，进入太空开展对其他天体的研究

已经成为人类航天活动的重要方向。进入21世纪以

来，深空探测走向了一个新的发展领域。美国、欧盟、

俄罗斯、日本、印度和中国都已经制定了紧密的、长

期的深空探测发展计划。在2005年，美国正式提出了

“空间探索计划”，明确规定了2006~2016年的目标以及

2016年以后的发展方向。同时，2007年8月，俄罗斯公

布了针对2006~2040年的远期航天事业发展规划，也将

深空探测列入了发展规划之中[1-5]。在国外大力发展深

空探测工程之际，我国在深空探测领域的“嫦娥”工程

也得到了良好的发展并且取得了丰硕的成果。

由于地面测控有时延，所以难以保证探测器导航

的实时性，而且地面站资源有限，会给测控带来负

担，同时也增加了成本。而对于GPS导航来说，导航

精度受探测器与地面距离影响[6-7]，离地面越远精度越

低。为了克服这些深空探测领域的问题，人类对于自

主导航技术也越来越关注。而完成深空探测器的有效

实时自主导航，可以保证探测器定轨的实时性，有利

于提高其在轨的生存能力[8-10]。所以自主导航是否能实

现，对于深空探测任务的成败至关重要。

本文提出了一种基于天体光谱红移测速和利用星

光敏感器测角的测速测角组合自主导航新方法，在该

方法中光源和信息源分别为太阳系天体和恒星，通过

它们直接获取位置、速度的量测信息。此方法消除了

测角导航方法求速度时引入的微分误差和测速导航方

法求位置时引入的积分误差，可以实现精确天文自主

导航，满足深空导航连续自主、实时高精度的基础要

求，为其他星体的深空探测提供了良好的技术参考依

据以及理论基础，并且对于近地卫星的自主导航也具

有参考价值。

1    轨道动力学模型建立

在火星探测过程中，巡航段轨道即为火星探测器

离开地球影响球之后直接进入日心轨道的阶段。此时

太阳为中心引力天体，太阳光压摄动、大天体引力摄

动和探测器推力等为其主要摄动力项，而月球摄动项

主要是在距离地球较近时需要考虑的摄动项[11-12]。针对

巡航段建立火星探测器的轨道动力学方程，其坐标系

为日心黄道惯性坐标系，具体方程形式为
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其中：在日心黄道坐标系下火星探测器的速度矢量和

位置矢量分别是 和 ；第i个摄动天体与探测器连接

的位置矢量为 ；第i个运动天体在日心黄道坐标下的

位置矢量为 ； 太阳引力常数；G为万有引力常

数；m' i为第i个摄动行星的质量；n为摄动行星的个

数。 为燃料泄露带来的加速度、与中心天体有关的

摄动的加速度以及喷气推力的未知加速度等其他各种

的加速度矢量；P为太阳光压力系数；k是探测器推力

系数；T为探测器推力矢量；m为火星探测器的质量；

A为火星探测器截面面积。

2    量测模型建立

测角敏感器是卫星上常备的一种导航敏感器件，

近年来随着测速导航这种新型导航方式的提出，测速

敏感器也被用于安装在卫星上作为一种新型的敏感

器，这两种敏感器及其构成的自主导航方式在精度、

可靠性、使用方面各有优缺点。因此，测量模型建立

在这2种导航方式的基础上。通过文献[13–14]可知，

这两种信息是可观测的。

2.1    测角导航量测模型

在本文的自主组合导航系统中测得的信息为探测

器与导航星的星间夹角信息和探测器速度信息，然后

根据这些信息得到探测器的位置信息实现探测器的自

主导航。

在巡航段时，由于探测器距离火星位置相对比较

远，不方便直接以火星作为天文导航中的导航星进行

量测，所以选用小行星1号[15-16]、恒星1号、恒星2号、

恒星3号作为导航星，在J2000日心黄道惯性坐标系中

小行星1号的位置矢量为（x1    y1    z1），火星探测器

位置矢量为（x    y    z），图 1给出导航星与火星探测

器之间的几何位置关系。

角度的量测方程为
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其中： 为观测误差；S1、S2和S3为通过星敏感器

识别的恒星1号、恒星2号、恒星3号三颗导航星星光方

向的单位矢量； 。

2.2    测速导航量测模型

火星探测器在飞行中可以探索测量到多个天体的

光源信号，包括木星、太阳、地球等。由多普勒效应

原理可知：不仅天体发出的光谱频率与探测器接收到

的频率不同，而且该频率随着火星探测器相对天体的

运动状态变化而变化。根据以上原理可知，火星探测

器与天体的相对运动速度可以通过测量光谱频率的红

移间接得到。火星探测器在惯性空间中的速度矢量可

以通过观察测量以及综合多于3个的不共线天体的运行

星历信息等来确定。其模型如图 2所示。

探测器在巡航段时，导航星为恒星1号、恒星

2号、恒星3号；观测星为小行星1号；基于天体几何的

关系，测得的火星探测器在巡航段相对各天体运动的

径向速率vr1，vr2，vr3满足[1]

2 (k) =

"
r1
r2
r3

#
+ b (t) =

264 ( P ¡ 1) ¢ 1

( P ¡ 2) ¢ 2

( P ¡ 3) ¢ 3

375+ b (t) (3)

b (t) 1; 2; 3其中： 为观测误差； 为恒星1号、恒星

图 1    角度量测模型

Fig. 1    Angular measurement model

图 2    测速观测模型

Fig. 2    Velocity measurement model
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P = [ x y z ]
T

2号、恒星3号的速度矢量，可通过星历确定，vP为探

测器速度矢量，即 。

3    组合导航系统

考虑到导航系统的非线性以及器载计算机的计算

能力有限，本文采用联邦扩展Kalman（Extended
Kalman Filter，EKF）滤波器 [ 1 7 - 2 0 ]作为导航滤波器。

EKF能较好处理非线性问题，且计算量较小，联邦滤

波器能够很好的实现信息融合。

联邦滤波器结构图如图 3所示。

设基本系统的状态方程为

(k + 1) = (k + 1; k) (k) + (k + 1; k) (k) (4)

(k + 1; k) (k + 1; k)
(k)

其中： 为系统的状态转移矩阵；

为系统的噪声阵； 为零均值白噪声序列，且有

[ (k) T(j )] = (k)±(k; j )

(k) ±(k; j )其中： 是过程噪声协方差阵， 是Kronecker
函数。

设有n个传感器对整个系统独立地进行测量，并且

n个子滤波器均可根据各自的测量信息独立地进行滤波

计算。设第i个子滤波器的测量方程为

i(k) = ¶(k) (k) + ºi(k) (i = 1; 2; ¢ ¢ ¢ ; n) (5)

i(k) ºi(k)

i(k) > 0
(k ¡ 1)

其中： 为第i个传感器的测量矩阵； 为均值

为零，方差为 的白噪声序列，且与系统噪声

无关。

联邦Kalman滤波器的数学模型可以用以下公式来

表示。

信息分配：

i(k) = ¯¡1
i (k) i(k) = ¯¡1

i g(k) (6)

i(k) = g(k)
nX

i=1
¯i + ¯m = 1 (7)

i = 1; 2; ¢ ¢ ¢; n ¯i

¯i

其中： ； 是信息分配系数，根据式

（7）可以看出 是满足信息守恒原理的。

时间更新：

i(k + 1; k) = (k + 1; k)^i(k) (8)

i(k + 1; k) = (k + 1; k) i(k) T(k + 1; k)
+ (k + 1; k) i(k) T(k + 1; k)

(9)

量测更新：
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其中： 为第i个子滤波器的状态变量的估计值；Pi为

第i个子滤波器的方差； 为主滤波器的状态变量的估

计值；Pm为主滤波器的方差； 为子滤波器融合后整

个系统的状态值的估计；Pg为子滤波器融合后整个系

统的方差。

采用信息分配原则的联邦滤波虽然各子滤波器的

估计值是次优的，但是融合后的主滤波器的估计值却

是最优的。

根据本自主导航系统，设计基于信息融合的联邦

EKF滤波算法如图 4所示。

由图 4可知，以下3部分构成了自主导航系统分别

为：局部系统1、局部系统2以及全局系统。其中，局

部系统1包括：局部滤波器1、火星探测器轨道动力学

模型、测角导航敏感器；局部系统2包括：局部滤波器

2、火星探测器轨道动力学模型、测速导航敏感器；全

局系统包括：全局滤波器，对两个局部系统输出的状

态估计值进行数据融合。

图 3    联邦滤波器结构图

Fig. 3    Federal filter structure
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Z 1; Z 2

X̂ 1; X̂ 2

P1;P2

X̂ g;Pg

在联邦EKF组合自主导航系统中，局部滤波器1和
局部滤波器2，均采用EKF滤波算法独立地对量测信息

和时间信息进行更新，量测信息在子系统内并行处

理。主滤波器采用有重置式对各个子滤波器输出的公

共信息进行数据融合，从而获取高精度的火星探测器

自主导航信息。系统结构如图 3所示， 分别为测

角敏感器和测速敏感器的测量值； 分别为2个子

滤波器输出的状态估计值； 分别为2个子滤波器

的协方差阵； 为联邦主滤波器的最优估计值和

协方差阵。

4    仿真验证

为了验证上述导航方法的有效性并且满足导航的

精度指标要求，仿真所使用探测器真实轨道数据由

STK（Satellite Tool Kit）软件产生，在巡航段为了简

化研究，选取固定的3颗恒星和小行星，其中选取的

3颗恒星为天狼星、南门二和大角星。火星探测器选为

美国火星探路者号其参数如表 1所示。

1）选取仿真时间为：1997年3月28日00：00：
00.000—1997年4月4日00：00：00.000。

2）量测仪器的精度：测角感器精度为3′′；测速敏

感器精度为3 m/s；
初始误差为

¢ = [1000; 1000; 1000; 1£ 10¡2; 1£ 10¡2; 1£ 10¡2]

系统噪声矩阵为

1 = diag(7:5£ 10¡6; 7:5£ 10¡6; 7:5£ 10¡6;

7:5£ 10¡8; 7:5£ 10¡8; 7:5£ 10¡8)

2 = diag(8£ 10¡8; 8£ 10¡8; 8£ 10¡8;

8£ 10¡10; 8£ 10¡10; 8£ 10¡10)

观测噪声矩阵为

1 = diag(8£ 10¡10; 8£ 10¡10; 8£ 10¡10);

2 = diag(6£ 10¡6; 6£ 10¡6; 6£ 10¡6)

3）子滤波器滤波周期为30秒，主滤波器针对每八

组子滤波器数据进行融合一次。

图 5和图 6分别为位置误差和速度误差，由图 5和
图 6可以看出位置误差在一段时间后收敛，稳定在180 km
以下，速度误差在2 m/s左右，满足实际巡航段对位置

精度和速度精度的要求。

5    结    论

对于火星探测巡航段，本文提出了一种基于测角

敏感器和测速敏感器的的深空探测器自主导航方法。

在该方法中，考虑到状态方程和观测模型的非线性，

图 4    联邦EKF组合自主导航系统

Fig. 4    Federal EKF integrated independence navigation system

表 1    探测器轨道参数

Table 1    Orbit parameters of mars probe
参数 值

轨道半长轴/km 193 216 365.381

偏心率 0.236 386

轨道倾角/（°） 23.455

升交点赤经/（°） 0.258

近心点角距/（°） 71.347
真近点角/（°） 85.152 图 5    位置误差

Fig. 5    Position error
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设计了基于扩维Kalman滤波器的联邦滤波算法，实现

了这2种导航方式的信息融合。

该组合导航方法具有以下优点：1）传统的天文导

航方法利用天体角度信息进行滤波，但角度测量的微

小误差就会引起较大的位置误差，而且在求解速度时

由于微分还会引入误差，而采用组合导航利用速度子

滤波器可以有效修正这一误差；2）在可观测性上，当

探测器距离目标天体较远时，角度测量不易观测，本

课题在巡航段以小行星为参照，可以有效解决这一问

题。该自主导航方式能够针对火星探测器初始位置误

差较大的情况，完成探测器的自主导航并且位置误差

保证控制在180 km之内，因此可以证明该组合导航方

式能够满足火星探测器在实际工程中的导航需求。
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Research on Autonomous Navigation Algorithms for the Mars Probe via Speed and
Angle Measurement Sensors

LIU Ruixia，ZHANG Jianqiao
（Research Center of Satellite Technology，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China）

Abstract：In this paper a new navigation method is proposed, which is based on using red shift to measure speed and using star

sensor to measure angle. Compared with the existing autonomous navigation methods, this method does not rely on radio message

and complicated orbital dynamics model. It has the advantage of highly independent, easy to implement and without time delay. By

using this method, the differential error caused by measuring angle method and the integral error caused by measuring speed method

can be eliminated, then make precise astronomical autonomous navigation come true to meet the basis of deep space requirements for

autonomous navigation, real-time and high precision. Firstly, the orbit dynamics model and the measurement model are established.

Secondly, due to the nonlinear characteristics of the model, EKF is used to complete the autonomous navigation for Mars probe.

Finally, a numerical example is established to illustrate the effectiveness of the proposed control approach and by analyzing, it can

find that this method satisfies the requirement of navigation precision of cruise phase.

Key words：velocity and angular measurement；federal filter；deep space exploration
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