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摘    要：天文导航是一种广泛应用于深空探测任务中的节能、高效的导航方式。基于轨道动力学模型和星光角距的卡

尔曼滤波方法已经被成功应用在天文导航系统中。在捕获段由于探测器所处动力学环境复杂，未建模的加速度误差，星历

误差等都会造成过程噪声统计特性不完全。针对以上问题，提出一种根据新息和残差序列的变化趋势来调节过程噪声协方

差阵的自适应平方根容积卡尔曼的方法（AQSCKF）。该方法先分别利用新息和残差计算调节因子，然后判断新息和残差

的变化趋势，当新息和残差的变化趋势一致时，取二者调节因子的均值作为过程噪声方差阵的调节因子，对其进行调节。

此外，本文还将该方法与传统的只利用新息或残差在线调节协方差阵的平方根容积卡尔曼滤波（SCKF）方法进行对比，仿

真结果表明，在解决由于过程噪声统计特性不能完全已知的问题上，AQSCKF算法不仅能显著提高导航精度，并且具有很

好的稳定性。
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0    引    言

天文导航方法作为一种自主的导航方式，已经被

广泛应用在许多深空探测任务中。例如2001年“深空

1号”（Deep Space 1）成功飞跃Borrelly彗星[1]，同年

“星尘号”成功飞跃wild2彗星[2]，以及2005年“深度撞击

号”飞跃Temple1[3]。天文导航的基本原理是利用探测器

上安装的天体敏感器观测天体的方位信息，通过星历

表获得天体在惯性空间中任意时刻的位置，从而确定

探测器在该时刻的位置和姿态信息。在天文导航系统

中，由于过程噪声和量测噪声的存在，通常采用最小

二乘法[4]或基于轨道动力学方程的卡尔曼滤波方法来减

小噪声对导航结果的影响。最小二乘法是天文导航系

统常用的一种滤波方法，该方法主要是使得量测量和

由状态估计所确定的量测估计的差值的平方和达到最

小[2]。卡尔曼滤波算法是一种递推的估计算法，该方法

是基于最小方差估计的最优估计方法[5]。在天文导航系

统中，由于系统状态和量测方程的非线性特性，经常

使用非线性滤波方法来获得较高的导航精度。目前常

用的非线性滤波方法主要有扩展卡尔曼滤波（EKF）[6]、

无迹卡尔曼滤波（U K F） [ 7 ]、容积点卡尔曼滤波

（CKF）[8]和平方根容积卡尔曼滤波（SCKF）[9]。其中

UKF、CKF以及SCKF是利用采样点来获取状态均值和

协方差的滤波方法。与EKF相比，UKF、CKF和

SCKF有更好的滤波性能[10-11]。本文采用SCKF来进行仿

真分析，与CKF相比，该方法不仅降低了计算复杂

度，可以获得更高的滤波效果，并且能有效地避免滤

波器的发散，提高滤波的收敛速度和数值稳定性 [12]。

同EKF、UKF和CKF一样，SCKF依赖于过程噪声和量

测噪声的先验信息，但由于捕获段探测器所处的动力

学环境复杂，未建模加速度，天体星历误差的存在等

都使得无法得到准确的过程噪声统计特性 [13]。因此，

在初始时刻设置滤波初值时，很难获得准确的过程噪

声协方差阵。

针对捕获段探测器天文导航过程噪声统计特性难

以精确确定的问题，许多学者已经进行了研究。目前
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主要是通过自适应滤波的方法来解决该问题，常用的

3种自适应滤波方法主要有：在线估计法、多模型估计

法（MME）以及在线调节法。在线估计的方法是基于

贝叶斯估计、最大似然估计、相关法和协方差匹配等

法则直接对过程噪声协方差阵进行估计，该方法虽然

计算较为简单，但是滤波精度有限[10-11, 13-15] 。多模型估

计方法是指一些具有不同模型参数的滤波器同时进行

滤波，并且通过对每个滤波器的滤波结果进行融合最

后得到最优的滤波估计。该方法虽然在导航精度上有

了一定的提高，但是由于需要设置多组模型参数逼近

真实系统，故其计算较为复杂[16-17]。在线调节的方法引

入调节因子在线调节噪声方差阵，其中调节因子的计

算方法一般有两种：一种是基于新息的计算方式，另

一种是基于残差的计算方式。以上两种方法均是通过

计算新息或残差的估计误差方差阵与其对应理论误差

方差阵的比值得到。在火星探测器捕获段，由于过程

噪声和量测噪声变化是不确定的，而新息受量测噪声

的影响较大，残差序列又受到前一时刻的估计值的影

响，因此，单独使用新息序列或是残差序列来调节过

程噪声方差阵的方法经常会导致过度调节或者是估计

精度不高。为了增加噪声方差阵的稳定性，本文提出

了一种基于容积卡尔曼滤波算法的新的自适应过程噪

声方差阵的滤波方法（AQSCKF）。该方法中，调节

因子的值是通过同时判断新息序列和残差序列的变化

趋势，进而在二者变化趋势一致时，取二者的均值而

得到。此外，本文还通过仿真试验将该算法与传统的

SCKF——只利用新息或残差的在线调节方法进行了对

比，仿真结果表明AQSCKF可以解决因噪声统计特性

不确定所引起的导航精度下降的问题，并且具有很高

的稳定性。

1    火星探测器天文导航系统模型

捕获段火星探测器天文导航系统中，系统模型为

由轨道动力学模型作为状态模型，恒星星光角距作为

量测模型，进而通过滤波算法进行最优估计得到探测

器的位置、速度、姿态等信息。

1.1    状态模型

当火星探测器处于捕获段时，其轨道动力学模型

可以看作圆形限制性四体问题，该方法经常需要考虑

在太阳和附近天体中心引力对探测器的作用。则探测

器在日心惯性系坐标系下的轨道动力学模型可以表示

为

8>>>>>>>>>>>>>>>>><>>>>>>>>>>>>>>>>>:

_x = vx + wx
_y = vy + wy
_z = vz + wz
_ x = ¡¹sx= 3

ps ¡ ¹m [(x ¡ x 1)]=
3
pm ¡ x 1=

3
sm

¡¹e[(x ¡ x 2)=r 3
pe ¡ x 2=

3
se] + wvx

_ y = ¡¹sy= 3
ps ¡ ¹m [(y ¡ y1)]=

3
pm ¡ y1=

3
sm

¡¹e[(y ¡ y2)=
3
pe ¡ y2=

3
se] + wvy

_ z = ¡¹sz= 3
ps ¡ ¹m [(z ¡ z1)]=

3
pm ¡ z1=

3
sm

¡¹e[(z ¡ z2)=
3
pe ¡ z2=

3
se] + wvz

(1)

(x 1; y1; z1) (x 2; y2; z2) (x ; y; z)

¹s ¹m ¹e

se sm

ps pe pm

wx wy wz

其中： 、 和 是火星，地球

和探测器的位置坐标； 、 和 是太阳、地球和火

星的引力常数； 和 是地球和火星相对于太阳的位

置矢量； 、 和 是探测器相对于太阳、地球以

及火星的位置矢量； 、 和 是过程噪声[7，18]。

= [x ; y; z; vx ; vy; vz]T

= [wx ;wy;wz]T
设状态量为 ，过程噪声为

。则状态模型能够被简化为

_ (t) = f ( ; t) + (t) (2)

1.2    量测模型

µm µp µd

火星探测捕获段的天文导航方法通常是以火星及

其卫星与恒星之间的星光角距作为量测量。火星、火

卫一、火卫二和恒星之间的星光角距 、 和 的位

置关系如图1所示。

µm µp µd火星、火卫一和火卫二的星光角距 、 和 的

表达式为

24 µm
µp

µd

35 =
26666664

arccos(¡ pm ¢ 1

pm
)

arccos(¡ pp ¢ 2

pp
)

arccos(¡ pd ¢ 3

pd
)

37777775+
24 vµm
vµp
vµd

35 (3)

s1 s2 s3

rpp rpd

其中： 、 和 是导航恒星在日心惯性系下的星光矢

量； 和 是探测器相对于火卫一和火卫二的方向矢

量。

图 1    恒星与导航天体间的星光角距

Fig. 1    Star angles between the stars and the navigation celestial body
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= [µm ; µp; µd]
T

= [vµm; vµp; vµd]
T

设 为 量 测 量 ， 量 测 噪 声 为

，则量测模型可以表示为

(t) = h( (t); t) + (t) (4)

2    AQSCKF算法

本小节中首先给出SCKF算法的简要算法流程，然

后给出AQSCKF算法的具体算法流程。

2.1    SCKF算法

SCKF是在CKF的基础上，基于平方根滤波的思想

提出的一种新的滤波方法。与CKF相比，SCKF不仅降

低了计算的复杂度，而且提高了滤波效率，提高了滤

波的收敛速度[12]。

^0j0 0j0

设初始状态估计值和其对应的误差协方差阵的平

方根分别为 和8<: x̂ 0j0 = E
£
x 0j0
¤

S 0j0 = chol
³
E
h¡
x 0j0¡ x̂ 0j0

¢ ¡
x 0j0¡ x̂ 0j0

¢T
i´ (5)

E [ ] chol ( )其中： 和 表示矩阵的期望值和乔列斯基分

解。通过Spherical-Radial准则选取2n个具有相同的权

值的Cubature点，并确定其对应的权值。8<: »i =
p
n [1]

!j =
1

2n
(6)

[ 1 0 ::: 0 ] [1]j »j !j

其中： n表示状态维数，记 n维单位向量为 e =
； 表示e的第j个元素为1； 和 分

别为标准正态分布密度函数的积分的基本容积点和其

对应的权值。文献[9]给出了SCKF算法的具体描述。

1）时间更新

容积点计算：(
i;k¡1jk¡1 = ^k¡1jk¡1+ k¡1jk¡1»i

»i =
p
n [1]i

i = 1; 2; ¢ ¢ ¢; 2n (7)

通过非线性状态方程传播的容积点：

i;kjk¡1 = f
¡

i;k¡1jk¡1; k ¡ 1
¢

(8)

状态估计预测值和一步预测误差方差阵的平方根

计算：

¢ ¢ ¢

8>>>>>>>>><>>>>>>>>>:

^kjk¡1 =
1

2n

2nX
i=1

i;kjk¡1

¤
kjk¡1 =

1p
2n
£

1:2n ;kjk¡1¡ ^kjk¡1
¤

kjk¡1 = qr
µ
[chol ( k¡1)]

T
h

¤
kjk¡1

iT
¶ (9)

qr( )
其中：S k | k - 1表示一步预测误差方差阵的平方根；

表示矩阵的QR分解。

2）量测更新

容积点计算：

Âi;kjk¡1 = ^kjk¡1+ S kjk¡1»i (10)

通过非线性量测方程传播后的容积点：

i;kjk¡1 = h
¡
Âi;kjk¡1; k

¢
(11)

量测预测值，预测误差方差阵平方根和互协方差

阵的计算：

kjk¡1 =
1

2n

2nX
i=1

i;kjk¡1 (12)

kjk¡1 =
1p
2n
£
y1:2n ;kjk¡1¡ y kjk¡1

¤
(13)

yy = qr
³
[chol (R k)]

T £
Ykjk¡1

¤T´
(14)

R k其中：Syy表示预测误差方差阵的平方根； 为量测误

差方差阵。

kjk¡1 =
1p
2n
£
Â1:2n ;kjk¡1¡ x̂kjk¡1

¤
(15)

Pxy = kjk¡1
¡

kjk¡1
¢T (16)

其中：Pxy表示互协方差阵。

增益阵、状态估计值和状态估计误差方差阵的计

算

K k = Pxy
£
S T
yyS yy

¤¡1
(17)

vk = yk ¡ ykjk¡1 (18)

x̂ kjk = x̂ kjk¡1+ K kvk (19)

Skjk = qr
³
[K kchol (R k)]

T £
X kjk¡1¡ K kYkjk¡1

¤T ´ (20)

vk其中： 表示新息序列；Sk|k-1表示状态估计误差方差

阵。

2.2    传统调节方法

利用SCKF算法对系统进行滤波时，要求噪声统计

特性准确已知，并在滤波过程中保持不变，但在火星

探测器捕获段天文导航系统中，过程噪声的统计特性

是部分已知，或完全未知的并且随时间变化的。此

时，若采用传统的滤波方法将会导致滤波性能变差，

甚至发散。故为提高滤波精度和稳定性，并适应过程

噪声统计特性时变的特性，应采用自适应Q阵的方法

来提高Q阵的稳定性和滤波精度。

通常情况下，自适应调节Q阵是通过引入一个调

节因子来对过程噪声统计特性进行在线调节，调节过

程如下：

k = k k¡1 (21)
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k k

k "k

其中： 是调节因子，通常情况下， 的计算是基于

新息序列 或者残差序列 。

vk k

k

文献[19]给出了一种基于新息序列 来计算 的方

法。其中 的值是通过新息序列的估计协方差与理论

协方差的比值求得。

k=
tr
¡
¹ vk ¡ k

¢
tr ( vk ¡ k)

(22)

tr ( ) ¹
k =

1
M

M¡1X
i=0

k¡i
T
k¡i

k =
£
k

T
k
¤
= T

yy yy

其中： 表示求迹运算， 表示

新息序列的实际估计误差方差阵，M表示估计窗口

值。 表示新息序列的理论估计

误差方差阵。

文献[20]给出了另外一种基于残差序列的计算调

节因子计算方式，具体过程如下：

k =
"T
k "k

tr ( "k)
(23)

"k = x̂ kjk ¡ x̂ kjk¡1

"k =
T
kjk¡1 kjk¡1

其中： 表示 k时刻的残差序列，

表示残差序列的理论估计误差误差

方差阵。

2.3    AQSCKF

k

k

k

从上述 的计算公式可知，新息序列和残差序列

中均包含有 的信息。然而在火星探测器捕获段，由

于过程噪声和量测噪声变化是不确定的，而新息受量

测噪声的影响较大，残差序列又受到前一时刻的估计

值的影响，因此单独使用新息序列或是残差序列来调

节过程噪声方差阵的方法经常会导致过度调节或估计

精度不高，因此本文提出了另外一种同时基于新息序

列和残差序列的计算 的方法。

2.3.1    自适应调节Q阵的条件

S vk
S "k

只有在利用新息计算出的调节因子 和利用残差

序列计算出的调节因子 有相同的变化趋势时，才对

Q阵进行调节。其中

v
k =

tr
¡
¹

k ¡ R k
¢

tr ( k ¡ R k)
(24)

"
k =

"T
k "k

tr (C"k)
(25)

S vk > 1

k < 1
"
k

在单独利用新息调节Q阵时，当 ，表示状

态模型的精度降低，因此应该增大Q阵的值。相反

的，当 时，表示应该减小Q阵的值。同样的，当

的值是应该增大还是降低Q阵的值的指标。在

AQSCKF算法中，当这两个调节因子的值有相同的变

化趋势时，则表示滤波器应该对Q阵进行调节，当二

者具有不同的变化趋势时，表示此时滤波器处于一种

不稳定状态，该种情况下，不应该对Q阵进行调节。

2.3.2    调节因子Sk的计算

在AQSCKF算法中，只有在满足调节Q阵的条件

下，才对Q阵进行调节，具体调节过程如下：

k > 1 "
k > 1 k < 1 "

k < 1当 且 ，或 且 时

k =
k +

"
k

2 (26)

k > 1 "
k < 1 Sk < 1 "

k > 1

k = 1
当 且 ， 或 且 时 ，

。

AQSCKF的具体计算流程如图2所示。

下面给出AQSCKF算法的详细计算过程。

1）时间更新

i;k¡1jk¡1 = ^k¡1jk¡1+ k¡1jk¡1»i i = 1; 2; ¢ ¢ ¢; 2n (27)

i;kjk¡1 = f
¡

i;k¡1jk¡1; k ¡ 1
¢

(28)

^kjk¡1 =

2nP
i=1

i;kjk¡1

2n
(29)

Skjk¡1=qr

Ã
[chol (Qk¡1)]

T
£
x 1:2n ;kjk¡1¡ x̂ kjk¡1

¤T
p

2n

!
(30)

2）量测更新

i;kjk¡1 = ^kjk¡1+ kjk¡1»i (31)

i;kjk¡1 = h
¡

i;kjk¡1; k
¢

(32)

kjk¡1 =

2nP
i=1

i;kjk¡1

2n
(33)

图 2    AQSCKF算法计算流程图

Fig. 2    Diagram of AQSCKF
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kjk¡1 =

h
1:2n ;kjk¡1¡ kjk¡1

i
p

2n
(34)

yy = qr
³
[chol (R k)]T

£
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¤T´
(35)

kjk¡1 =

£
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kjk¡1
¢T (37)

k = xy

h
(Syy)T Syy

i¡1
(38)

kjk = qr
³
[K kchol (R k)]T

£
kjk¡1¡ K k kjk¡1

¤T´ (39)

3）自适应Q阵
v
k

"
k根据式（24）和式（25）可得 、 的值，则过

程噪声的调节因子值计算如下：

k =

8><>:
v
k +

"
k

2
;

v
k < 1 "

k < 1
v
k > 1 "

k > 1
1; :

(40)

Qk = SkQk¡1 (41)

3    仿真结果及分析

3.1    仿真条件

本文所采用的标准轨迹为1997年NASA发射的

Pathfinder，其轨道数据由STK直接产生[21]。仿真中所

使用探测器的初始轨道参数表1所示。

仿真中所用探测器，火星、火卫一、火卫二的位

置信息也是从STK中利用DE421和SPICE星历产生。火

星、火卫一、火卫二在日心黄道惯性坐标系下的轨迹

如图3所示。

3.2    仿真结果

3.2.1    SCKF与AQSCKF的导航结果对比

(
£

103 103 103 1 1 1
¤
)

仿真过程中，设过程噪声方差阵Q = q * d i a g
。图4和表2给出了在q分

别为0.01，1和100时，SCKF和AQSCKF算法下的导航

性能对比。

从仿真结果可以看出，q值大小对于SCKF的滤波

结果有很大的影响。当q取值太大时，由于滤波中设置

的q值固定，此时认为状态模型精度差，状态估计的精

度主要依赖于量测量的精度，从而导致不能有效利用

状态模型对状态量进行估计。反之，当q取值太小时，

滤波器此时滤波器认为状态模型可靠，从而减小对于

量测信息的依赖，进而造成不能有效利用量测信息对

状态预测的估计进行修正。导致滤波精度不高，甚至

发散。从表2 中的滤波结果可以看出，不论q值如何设

定，AQSCKF算法的滤波结果总是稳定在4~6 km的范

围内。这是因为不同于SCKF算法，AQSCKF算法同时

利用了新息和残差的变化趋势信息在滤波过程中实现

了自适应调节Q阵，使得当预设的q值与实际Q阵不符

时，该算法能自适应调节Q值大小，直到Q值与实际值

相符。

表 1    初始时刻轨道参数

Table 1    The parameter of initial orbit

轨道初始参数 参数值

轨道半长轴a/km 193 216 365.381

偏心率e 0.236 386

轨道倾角i/（°） 23.455

升交点赤经Ω/（°） 0.258

升角距ω/（°） 71.347

仿真时间
1 July 1997 00:00:00.000—
6 July 1997 00:00:00.000

图 3    火星，火卫一和火卫二的标准轨迹

Fig. 3    The ideal trajectories of Mars，Phobos，Deimos and explorer
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3.2.2    传统自适应滤波方法与AQSCKF的导航结果对

比

传统的自适应调节Q阵是通过引入一个调节因子

来对过程噪声统计特性进行再线调节。其中调节因子

的计算方法一般分为两种：基于新息序列计算调节因

子 [ 1 9 ]和基于残差序列计算调节因子 [ 2 0 ]。本文中，式

（24）给出了基于新息计算调节因子的方式，式

（25）给出了基于残差序列计算调节因子的方式。图

5和表3给出单独利用基于新息和残差自适应调节Q阵
的仿真结果，仿真中，估计窗口值M为200。

图 4    SCKF与AQSCKF导航性能对比

Fig. 4    The navigation performance of SCKF and AQSCKF

表 2    SCKF与AQSCKF导航结果

Table 2    Simulation result of SCKF and AQSCKF

方法 q
位置平均

误差/km
位置最大

误差/km
速度平均

误差/（m·s–1）

速度最大

误差/（m·s–1）

SCKF

0.01 6.98 27.27 0.70 2.69

1.00 13.57 72.64 4.05 15.33

100.00 24.49 153.59 21.48 86.43

AQSCKF

0.01 4.88 24.16 0.15 0.55

1.00 4.49 25.41 0.14 0.51

100.00 5.61 25.56 0.23 0.92

242 深空探测学报 第 3 卷



从以上仿真结果可以看出，基于新息计算的调节

因子的自适应方法几乎不受q值的影响，且其导航精度

相对于传统SCKF滤波算法已经有了一定的提高。与此

同时，基于残差计算的调节因子的自适应滤波算法相

对于传统的SCKF算法也有了一定的提高。但在导航精

度方面，二者虽然在不同程度上提高了导航精度，但

提高有限。相比之下，AQSCKF算法在精度提高方面

要远优于单独利用基于新息和残差的方法。

4    结    论

传统的利用新息或残差序列计算调节因子进而自

适应调节过程噪声方差阵的方法，虽然一定程度上可

图 5    基于新息和残差的自适应滤波导航性能

Fig. 5    The navigation performance of adaptive filter based on innovation and residual

表 3    基于新息和残差的自适应滤波与AQSCKF导航结果对比

Table 3    The comparison of the adaptive filter based on
innovation and residual and AQSCKF

方法 q
平均位置

误差/km
最大位置

误差/km
平均速度

误差/（m·s–1）

最大速度

误差/（m·s–1）
基于新

息的自

适应滤

波

0.01 6.37 26.42 0.47 1.81
1.00 6.36 26.42 0.47 1.80

100.00 6.37 26.42 0.47 1.81

基于残

差的自

适应滤

波

0.01 8.99 17.47 0.08 0.20
1.00 8.56 16.72 0.09 0.20

100 8.29 16.26 0.08 0.19

AQSCKF
0.01 4.88 24.16 0.15 0.55
1.00 4.49 25.41 0.14 0.51

100.00 5.61 25.56 0.23 0.92
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k

以提供滤波的精度，但精度提高有限。本文从同时利

用新息和残差信息来自适应调节过程噪声方差阵的角

度出发，提出了另外一种同时基于新息序列和残差序

列的计算 的方法，即通过判断新息和残差的变化趋

势来判断是否对Q阵进行自适应调节，当新息和残差

的变化趋势一致时，调节因子的值为单独利用新息或

残差调节时的调节因子的均值，若二者变化趋势不一

致，则不对Q阵进行调节。仿真结果证明，本文研究

的AQSCKF算法在深空探测器捕获段自主天文导航

中，比单独利用新息或残差进行调节所获得的导航精

度高。能够满足在深空探测器捕获段的复杂环境下，

过程噪声不确定所带来的导航精度下降的问题。
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An Adaptive Kalman Filter for Mars Spacecraft Acquisition Phase

NING Xiaolin1
，LI Zhuo1

，HUANG Panpan2
，YANG Yuqing1

，LIU Gang1
，FANG Jiancheng1

（1. School of Instrumentation Science & Opto-electronics Engineering，BeiHang University (BUAA)，Beijing 100191，China；

2. School of Civil and Environmental Engineering，University of New South Wales，Sydney 2052，Australia）

Abstract：Celestial navigation is an energy saving and efficient way of autonomous navigation for deep space probes. Kalman

filter has been successfully applied in the Celestial navigation system. During the acquisition phase，due to the complex dynamic

environment，unmolded acceleration error and the ephemeris error etc. may cause the statistics of process noise uncertainty. To

overcome the problem，a method named AQSCKF based on the trend of the innovation sequences and residual sequences to scale

the process noise covariance matrix is proposed in this paper. In the first place，it calculates the scale factor based on the innovation

and residual separately. Then，by comparing the trend of the two factors，the scale factor of the new method is set as the average. In

addition，the navigation performance of traditional SCKF，the method only using innovation or residual to scale Q and AQSCKF is

also compared by simulation. The simulation results show that the new method yields better performance than the traditional methods

in solving the problem caused by the uncertainty of the process noise，furthermore it also shows a good stability.

Key words：adaptive filter；celestial navigation；process noise；Kalman filter
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Study for Celestial Speed Detection of Integrated Navigation in Deep Space
Exploration

NING Zongjun1
，LI Dong1

，DAI Yu2

（1. Key Laboratory of Dark Matter and Space Astronomy，Purple Mountain Observatory，Nanjing 210008，China；

2. School of Astronomy & Space Science，Nanjing University，Nanjing 210093，China)

Abstract：The main idea of autonomous navigation based on velocity measurement is to detect the on-sight speed of the star in

the space when the satellite sees it using the spectrograph. The Sun is one of the most important observation targets in space. In this

paper，we analyze the data of the space-born spectrograph to observe the Sun at five different positions. Each data set has a period

of about one hour. Using the Gaussian profile fitting，we can get the intensity，width and speed. The mean speed is about 10 km/s

with a standard deviation of 3 km/s，which is caused by the small scale activities on the solar surface.

Key words：integrated navigation；high resolution；astronomy speed-detection
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