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摘    要： 太阳震荡可以在短时间内引起太阳光强度和光谱线心波长的剧烈变化，通过探测太阳光强度和光谱线心波长

并记录时间，可以获得直接接收的太阳光到达时间和经天体反射的太阳光到达时间之间的时间延迟，可以利用时间延迟作

为量测量提供航天器的位置信息。提出了一种基于太阳震荡时间延迟量测的自主天文导航方法；建立了基于时间延迟的隐

式量测模型，并应用了IUKF方法。仿真结果表明：本文所提出的导航方法，应用在转移轨道上的位置误差和速度误差分别

约为3.55 km和0.077 m/s，环绕轨道分别为1.76 km和1.57 m/s。同时也研究了3种因素对导航性能的影响。
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引　言

天文导航是一种自主导航方法，能够通过观测天

体信息获得实时准确的导航信息。目前常用的天文导

航方法包括测角导航、基于X射线脉冲星测距导航和

天文多普勒测速导航。测角导航是一种传统、成熟的

天文导航方法，通过测量航天器与近天体及导航恒星

之间的夹角获得航天器的位置信息。但是，这种方法

的导航精度随着航天器与近天体间距离的增加而下

降。基于X射线脉冲星测距导航可以提供高精度的位

置信息，且导航精度不受航天器与天体间位置的影

响。但是，由于X射线脉冲星的信号比较微弱，通常

需要通过较长时间的历元折叠以得到量测量。天文多

普勒测速导航通过测量由航天器与恒星间径向运动造

成的光谱频移获得航天器的速度信息。但是，这种方

法无法提供位置信息，且恒星光谱的动态变化将影响

其导航精度。

为弥补现有天文导航方法的不足，提出一种利用

太阳震荡造成的波长变化特征提供航天器导航信息的

时间延迟量测量。众所周知，存在太阳震荡使得太阳

光强度和光谱线心波长在短时间内发生剧烈变化[1-3]。

如果把它作为特征记录下来，就可以用来提供有用的

导航信息。在文献[4]中，太阳震荡时间延迟的测量用

来辅助量测量星光角距，以提高导航精度。但对于太

阳震荡时间延迟的获取并没有详细的阐述，而且只利

用太阳震荡时间延迟测量的天文导航的导航性能也没

有在论文中进行论述。此外，观测两种量测量在费用

和重量上增加了负担。

本文介绍了一种利用太阳震荡时间延迟作为量测

量的天文导航方法。利用原子鉴频仪检测光谱线心波

长，对太阳震荡时间延迟的获取做了详细的解释。由

于时间延迟的量测模型是一个隐函数，因此利用

IUKF方法[5]得到最优估计。值得注意的是，基于太阳

震荡时间延迟的量测模型不能只用一个方程来表示，

这与文献[5]中提到的卫星星光折射导航不同。因此还

介绍了计算隐式量测量的过程以及基于太阳震荡时间

延迟量测的天文导航方法的整个过程。分析了基于太

阳震荡时间延迟量测的天文导航方法在转移轨道的效

率，并分析了3种因素对导航性能的影响。

1    太阳震荡时间延迟量测量及其量测模型

1.1    量测量的获取

众所周知，行星和卫星自身不发光，反射太阳

光。可以利用两个光电器件，同时的探测沿两种路线

传播的太阳光线，如果存在某种特征，那么时间延迟
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就可以被获取。太阳震荡将引起太阳谱线中心的强度

和波长在短时间内剧烈变化，因此，这可以被看作为

一种特征。以2011年1月4日的太阳动力学观测卫星数

据为例，如图 1所示，在1天内，特别是15 : 00—16 : 00，
光谱线He Ⅱ的光谱线心波长存在明显的变化。
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图 1    太阳振荡引起的He Ⅱ 30.4 nm的光谱线心波长的典型变化

Fig. 1    Typical variation of the spectral central wavelengths of He Ⅱ 30.4
nm caused by the solar oscillation

原子鉴频仪是一种反常色散滤光鉴频器件，它的

原理是依靠光激发原子的能级跃迁形成对光波长的分

辨能为，即鉴频能力，具有中心频率极稳、工作带宽

极窄、以及带外抑制强、透射效率高等诸多优点[6]。近

年来，原子鉴频仪的时间分辨率也不断提高。例如原

子鉴频仪中的荧光光谱仪目前已具有皮秒时间分辨率[7-8]。

因此，本文利用原子鉴频仪检测光谱线心波长的变化。

如果可以同时得到直接观测太阳光的线心波长变

化时刻与经反射太阳光的线心波长变化时刻，则可以

得到它们之间的时间延迟。由于时间延迟与探测器的

位置有关，所以可以采用它作为量测量来提供探测器

的位置信息。如图 2所示，原子鉴频仪1朝向太阳安

装，测量直接观测太阳光的线心波长，并标记时间。

同时，原子鉴频仪2朝向反射天体安装，测量经反射太

阳光的线心波长，并标记时间。
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图 2    太阳震荡时间延迟量测量的获取

Fig. 2    The acquisition of solar oscillation time delay measurement
 

由于探测器与太阳或反射天体之间的相对运动，

会引起光谱的多普勒频移，考虑到它们之间的相对径

向速度的变化是缓慢且呈趋势的，因此可以通过平滑

获得其长期趋势，并获得仅反映太阳震荡的去趋势的

线心波长。由于太阳光的传播路径不同，太阳光谱线

心波长的变化将先后被两个原子鉴频仪记录。假设由

太阳震荡引起的一个波长变化特征被原子鉴频仪2在
t2时刻记录，通过特征匹配可以确定此特征被原子鉴频

仪1记录的时刻t1。由上，可得到太阳震荡时间延迟量

测量如下

Z = [∆t] = [t2− t1] (1)

1.2    量测模型

图  3给出了各天体与探测器之间的相对位置关

系，并给出了时间延迟量测模型的基本原理。假设在

t0时刻发生了太阳震荡，此时探测器的位置与速度矢量

分别为r0和v0，反射天体的位置与速度矢量分别为rr0和
vr0。朝向太阳安装的原子鉴频仪将在t1时刻记录此震

荡引起的线心波长变化，此时探测器的位置与速度矢

量分别为r1和v1，反射天体的位置与速度矢量分别为

rr1和vr1。设太阳光在tr时刻被反射天体反射，此时反射
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∆t

天体的位置与速度矢量分别为rrr和vrr。然后在t2时刻被

朝向反射天体的原子鉴频仪接收，此时探测器的位置

与速度矢量分别为r2和v2。以两个时刻的时间延迟 作

为量测量。
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图 3    太阳震荡时间延迟量测模型

Fig. 3    Measurement model of solar oscillation time delay
 

时间延迟的量测模型可写为

∆t = (|rrr |+ |r2− rrr | − |r1|)/c (2)

其中：c表示光速；|·|表示矢量的2范数。

r2和v2之间的关系可近似表示为

(r1,v1) = f ′ (r2,v2,∆t) (3)

其中：f（·）表示探测器的轨道动力学方程；f′（·）表

示f（·）的逆过程。

为了表达出rrr，必须求得反射时刻tr。首先，可以

通过t1和r1求得t0。

t0 = t1−
|r1|
c

(4)

由于

c · (tr − t0) = |rrr | (5)

当反射天体选为行星卫星时，为了简便说明，此

时考虑反射天体和探测器的轨道动力学相同，可得

(rrr,vrr) = f (rr1,vr1, tr − t1) (6)

通过式（5）及（6），可以采用数值方法解上述

非线性方程计算出tr，如二分法、割线法、牛顿法等。

然后可由tr得到rrr。
通过以上分析可知，rrr是r1的函数，而r1又是r2、

v2及△t的函数。因此，式（3）是△t的隐函数。可将

式（3）改写为

(|rrr |+ |r2− rrr | − |r1|)/c−∆t = 0 (7)

根据式（7），可将太阳震荡时间延迟量测模型写

为如下一般形式

h (r2,v2,∆t) = 0 (8)

X = [r2,v2]T

其中：h（g）是r 2、v 2和△ t的隐函数；设状态量

，并考虑测量误差，则量测模型可如下

表示

0 = h (X,Z−V) (9)

2    基于太阳震荡时间延迟量测的天文导
航方法

由于火星探测已成为近年来世界各国的研究热

点，因此本文以火星探测为例。基于轨道动力学建立

利用太阳震荡时间延迟量测天文导航的状态模型。在

地–火捕获轨道的探测器运动可描述为以太阳为中心天

体的受摄二体模型，考虑太阳光压的影响，将其它扰

动视为过程噪声。在日心天球坐标系下的动力学模型

可写为 ṙ = v
v = −µs

r
|r|3
−µm[

rsm

|rsm|3
+

rm

|rm|3
]− cR pS R(

A
m

)
r
|r| +wv

(10)

其中：r和v是探测器相对太阳的位置和速度；μs和μm分

别是太阳和火星的引力常数；rm是火星相对太阳的位

置矢量；rsm=r–rm是探测器相对火星的位置矢量；cR为
反射系数，与航天器表面材料、形状等性质有关；

pSR为太阳光压强度；A为垂直于太阳光的航天器截面

积；wv是各种扰动造成的过程噪声。

在火星的捕获段，火星及其卫星可被选作反射天

体，考虑到火星被大气包围，影响反射效果。因此采

用其卫星（如火卫一、火卫二）作为反射天体。利用

太阳震荡时间延迟量测天文导航的量测模型由式（9）

给出。由于状态模型式（10）及量测模型式（9）均是

非线性的，且量测模型是个隐式方程，因此采用

IUKF[5]进行滤波估计。

由于太阳震荡的发生时刻是随机的，因此时间延

迟量测量的获取时刻也是不确定的。若没有收到时间

延迟量测量，则以固定周期60 s通过状态模型式（10）

进行时间更新获得状态估计及误差协方差估计。若收

到时间延迟量测量，进行量测更新，通过IUKF滤波获

得状态估计及误差协方差估计。

3    仿真验证

3.1    仿真条件

仿真中，分别研究了提出的导航方法在地–火转移

轨道和火星环绕轨道的导航性能。地–火转移轨道的理

想轨迹通过Systems Tool Kit（STK）的Astrogator组件
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产生，其初始轨道参数如表  1所示。仿真周期从

2021年3月5日0点—2021年3月7日0点。
 

表 1    地–火转移轨道的初始轨道参数

Table 1    Initial orbital parameters of the Earth-Mars
transfer orbit

参数 取值

发射时间 Jul. 20 2020

到达时间 Mar. 8 2021

C3能量/（km2·s−2） 18.228 7

发射渐近线赤经/（°） 6.808 76

发射渐近线赤纬/（°） 45.943 9
 
 

环绕轨道的理想轨迹通过STK的火星勘测轨道器

（MRO）产生，其初始轨道参数如表 2所示。航天器

的轨道周期为2 h。仿真周期从2021年3月5日0点
–2021年3月6日0点。
 

表 2    以火星为中心的惯性坐标系下MRO的轨道参数

Table 2    The orbital parameters of MRO

参数 取值

半长轴/km 3 684.5

偏心率 0.010

轨道倾角/（°） 93.0

升交点赤经/（°） 278.0

近地点幅角/（°） 270.0
 
 

以火卫一作为反射天体，太阳震荡时间延迟量测

量由探测器及天体的理想轨迹产生，相邻两次太阳震

荡间的时间间隔设为60 s，时间延迟量测误差设为10–7 s。
初始估计误差

[5 km, 5 km, 5 km, 0.1 m/s, 0.1 m/s, 0.1 m/s]。

初始估计协方差P0设为

diag
[
25 km2, 25 km2, 25 km2, 0.01(m/s)2, 0.01(m/s)2, 0.01(m/s)2

]
。

转移轨道的过程噪声协方差矩阵Q设为

diag
[
10−3 m2, 10−3 m2, 10−3 m2, 10−7(m/s)2, 10−7(m/s)2, 10−7(m/s)2

]
。

3.2    结果分析

3.2.1    两种轨道下的导航结果

基于太阳震荡时间延迟量测的天文导航方法在地–
火转移轨道的导航结果如图 4所示。由图4中可看出，

约3 h后估计曲线可收敛并到达一个稳定准确的状态。

第1天的平均位置误差及平均速度误差分别为3.55 km
及0.077 m/s，而第2天的平均位置误差及平均速度误差

分别为1.49 km及0.035 m/s。随着探测器与火卫一距离

减少，导航精度提高，这与上文分析结果一致。
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图 4    转移轨道导航结果

Fig. 4    Navigation results of the proposed method for the transfer orbit
 

然后研究所提出的方法在火星环绕轨道的导航性

能。在环绕阶段，存在火卫一被火星遮挡的情况。因

此，需要考虑火卫一的可见性。图 5给出了仿真中火

卫一的可见性结果。图中“0”代表不可见，“1”代表可

见，火卫一可见的时间约占总时间的51%。当火卫一不

可见时，不能收到太阳震荡时间延迟量测量，仅通过

状态模型进行时间更新获得状态估计及误差协方差估计。

基于太阳震荡时间延迟量测的天文导航方法在火

星环绕轨道的导航结果如图 6所示。当火卫一被火星

遮挡时，估计误差迅速增大，反之估计误差减少。平

均位置误差约为1.76 km，平均速度误差约为1.57 m/s。
导航结果表明，所提出的方法同样可适用于火星环

绕段。
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图 5    火卫一的可见性

Fig. 5    Visibility of Phobos during the simulation period
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图 6    环绕轨道导航结果

Fig. 6    Navigation results of the proposed method for the surrounding orbit

3.2.2    影响因素分析

1）太阳震荡时间延迟量测误差

由于太阳震荡时间延迟量测的精度会受周年视

差、Shapiro延迟及其它摄动的影响，因此量测误差的

大小难以确定。比较了不同量测误差下所提出方法的

导航结果，其他仿真条件同上，导航结果如图 7所示。

从导航结果可以看出，导航精度受量测误差的显著影

响。当太阳震荡时间延迟量测误差小于10–6 s时，可得

到较高的导航精度。然而，当太阳震荡时间延迟量测

误差大于10–5 s时，导航结果将发散。
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图 7    不同量测误差下的导航结果

Fig. 7    Comparison of the navigation results with different
measurement errors

 

2）相邻两次太阳震荡间的时间间隔

相邻两次太阳震荡间的时间间隔（Ti）是随机且

无法预测的。为研究Ti对导航性能的影响，比较了不

同Ti下所提出方法的导航结果。太阳震荡时间延迟量

测误差设为10–7 s，其他仿真条件同上。导航结果如

图 8所示。从导航结果可看出，为了获得较好的导航
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性能，相邻两次太阳震荡间的时间间隔需小于100 min。
若Ti大于300 min，导航结果将发散。
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图 8    不同Ti下的导航结果

Fig. 8    Comparison of the navigation results with different Ti
 

3）火卫一星历误差

受限于当前的测量水平，不可避免地存在火卫一

的星历误差。这里研究不同火卫一星历误差对导航性

能的影响。相邻两次太阳震荡间的时间间隔设为60 s，
时间延迟量测误差设为10–7 s，其他仿真条件同上。图 9
给出了仿真结果。可以看到，火卫一的星历误差对导

航结果有较大影响。火卫一的星历误差小于300 m时，

提出的导航方法可获得较好的导航性能。

4）探测器与反射天体间的距离

如上所述，为获得较好的导航性能，太阳震荡时

间延迟△t期望不要过大，也即是探测器与反射天体间

的距离不要过远。这里研究探测器与反射天体间的距

离对导航性能的影响。相邻两次太阳震荡间的时间间

隔设为60 s，时间延迟量测误差设为10–7 s，其他仿真

条件同上。图 10给出了当两者距离从5 × 105 km增大至
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图 9    火卫一不同星历误差下的导航结果

Fig. 9    Comparison of the navigation results with Phobos ephemeris errors
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图 10    探测器与反射天体间不同距离下的导航结果

Fig. 10    Navigation results of the different spacecraft and the reflective
celestial body
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6.5 × 106 km时所提出方法的导航结果。当探测器与反

射天体间的距离小于4 × 106 km时，导航精度较高。然

而，当探测器与反射天体间的距离大于4 × 106 km时，

估计误差迅速增大。因此，探测器与反射天体间的距

离对所提出方法的导航精度有显著影响，应选择合适

的目标作为反射天体。

4    结　论

本文提出了一种基于太阳震荡时间延迟量测的自

主天文导航方法。因为反射的太阳光的强度会受到天

体表面性质的影响，因此使用原子鉴频仪来测量太阳

光谱线心波长并记录变化。使用两个分别指向太阳和

反射天体的原子鉴频仪来记录两个数据序列，就可以

得到时间延迟。因为基于时间延迟的量测模型是一个

隐函数，因此使用了IUKF方法。由于量测模型并不能

用一个方程来表示，因此给出了计算隐式量测量的过

程。设计了基于太阳震荡时间延迟量测的天文导航系

统，以适应时间延迟量测量获得的随机性。仿真结果

表明，所提出的导航方法可以应用于转移轨道。此

外，所提出的导航方法的性能会受测量误差、两个相

邻的太阳震荡之间的时间间隔以及航天器和反射天体

之间的距离的影响，为了获得好的导航性能，应保证

时间延迟量测误差小于10–6 s，两个相邻的太阳震荡之

间的时间间隔小于100 min，航天器与反射天体之间的

距离小于4 × 106 km。总之，所提出的天文导航方法是

完全自主且可行的，对未来应用于实际导航系统有很

大的研究潜力和价值。
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Abstract：Solar oscillation，causing a dramatic variation of the sunlight spectral central wavelengths and intensity during a

short time，has been studied in detail over the years，both observationally and theoretically. Through detecting the sunlight spectral

central wavelengths and intensity and recording the moment when solar oscillation occurs，the time delay between the sunlight

coming from the Sun directly and the sunlight reflected by a celestial body such as the satellite of planet or asteroid can be obtained.

Because the solar oscillation time delay is determined by the relative positions of the spacecraft，reflective celestial body and the

Sun，it can be adopted as the navigation measurement to provide the spacecraft's position information. In this paper，a novel

celestial navigation method using solar oscillation time delay measurement is proposed. The implicit measurement model of time

delay is built，and the Implicit Unscented Kalman Filter （IUKF） is applied. Simulation results indicate that the position error and

velocity error of the proposed method for the transfer orbit are about 3.55 km and 0.077 m/s respectively，and for the surrounding

orbit are about 1.76 km and 1.57 m/s respectively. The impact of the three factors on the navigation performance is also investigated.

Key words：autonomous navigation；celestial navigation；solar oscillation；time delay；implicit UKF

High lights：
●　A celestial navigation method using solar oscillation time delay measurement is proposed.
●　The procedure for calculating the implicit measurement is given.
●　The celestial navigation system using solar oscillation time delay measurement is designed.
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