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多航天器部署问题中的自主导航方法研究

钱鍴婧，荆武兴，高长生
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摘　要：以恒星和地球方位矢量夹角作为观测量，用迭代最小二乘法为滤波算法来确定历元时刻的状态，并
以预报方式实现自主导航的方法研究多航天器部署问题中被动段导航问题．通过数学仿真，分析比较了采样
周期、采样弧长、敏感器精度、恒星方位等因素对于定位精度的影响，总结了其变化规律，并给出了安装因素

对于导航精度的影响．与测量因素相对比，结果表明前者对导航精度的影响更大．
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　　多航天器部署即由运载器一次性携带多颗航
天器，在空间经过多次轨道机动实现多航天器发

射任务．在多航天器部署任务期间需要使用适当
的导航方法实现定轨，为轨道机动提供足够精度

的导航信息．与美国国情不同，我国并不拥有ＧＰＳ
的所有权．若单纯依靠地面测轨的方法确定轨道
并生成制导信息，不仅易受干扰、运营昂贵而且部

署周期会因地面测控圈数的限制变长．多航天器
部署导航任务分为主动段和被动段两类．其中，由
于主动段时间较短，惯性导航系统漂移并不严重，

因此只要被动段提供精确的初始条件，仅用惯导

系统就能给出高精度的导航信息．
本文采用恒星方位矢量和地球方位矢量的夹

角作为观测量（这两种敏感器本身也是姿态敏感

器，将其信息用于自主导航不会增加航天器的载

荷质量）．考虑到运载器只需在机动点有精确的
数据，较长弧段的被动飞行为采用最小二乘方法

提供了批处理的机会，因此利用最小二乘法确定

历元时刻的运载器状态，并以预报的方式实现运

载器的自主导航，为主动段提供初始条件．文中通
过数学仿真对这种自主导航方式进行验证，并分

析了采样弧长、采样周期、敏感器精度、恒星方位、

敏感器安装误差对历元时刻定位精度的影响．

１　多航天器部署导航方案
由于地面站最后注入的导航数据存在较大的

误差，因而，在机动点机动后运载器进入的并不是

精确目标轨道，而是误差目标轨道．
基于上述分析，对于多航天器部署任务提出

导航方案为：运载器在机动点机动进入误差目标

轨道后，在误差目标轨道上飞行一周，自主导航系

统利用一周的飞行数据为更准确地进入精确目标

轨道提供导航信息．运载器飞行轨迹如图１所示．



从内向外依次为转移轨道、误差目标轨道和精确

目标轨道．

图１　飞行轨迹图

２　运载器轨道信息的自主确定
２１　导航动力学方程

首先定义建立运载器轨道动力学方程中两个

坐标系．
１）Ｊ２００００地心赤道坐标系．原点定义在地

心，基准平面是赤道平面，Ｘ轴方向指向Ｊ２００００
历元时刻的平春分点，Ｚ轴指向平北极，Ｙ轴构成
右手直角坐标系．
２）运载器轨道坐标系．以运载器的质心为原

点，ｚ轴由运载器指向地心，ｘ轴在运载器瞬时轨
道面内指向运载器速度方向，并垂直于ｚ轴，ｙ轴
沿瞬时轨道平面的负法线方向，与 ｘ轴、ｚ轴形成
右手直角坐标系．文中假设运载器的体坐标系与
轨道坐标系重合．

在Ｊ２００００地心赤道坐标系中，运载器的轨
道动力学模型为［１］
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式中：ｒ和ｖ分别为运载器的位置和速度矢量，且
ｒ＝ ｒ；Ｕｅ为地球引力势函数；ｒｐｓ和 ｒｐｍ分别为
太阳和月球在地心赤道惯性坐标系的位置矢量，

且ｒｐｓ＝｜ｒｐｓ｜，ｒｐｍ ＝｜ｒｐｍ｜；ｒｒｓ，ｒｒｍ分别为太阳和月
球相对探测器的位置矢量，即 ｒｒｓ ＝ｒｐｓ－ｒ，ｒｒｍ ＝
ｒｐｍ －ｒ，且ｒｒｓ＝｜ｒｒｓ｜，ｒｒｍ ＝｜ｒｒｍ｜；μｅ，μｓ，μｍ分别为
地球、太阳和月球引力常数；若已知历元时刻ｔ０的
运载器位置ｒ０和速度ｖ０，则任意时刻ｔ的运载器位
置和速度可通过积分方程得到，记为 ｒ（ｒ０，ｖ０，ｔ），
ｖ（ｒ０，ｖ０，ｔ）．
２２　导航观测方程与滤波算法

星载敏感器的观测量均是运载器本体坐标系

下的量，它们包括恒星一方位矢量 ｒａ１、恒星二方
位矢量ｒｂ１、地球方位矢量ｒ１，如图２所示．
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图２　星载敏感器观测示意图

　　假设已知运载器轨道和世界时，则可以计算
出运载器在地心 Ｊ２０００惯性坐标系下的坐标 ｒ，
基于恒星敏感器模型可以获得恒星方位的计算值

ｒａ，ｒｂ．因此可确定地球方位和两导航星方位之间
的方位夹角计算值，则观测模型为［２－５］

Ｚｍｏｄ ＝
ｒａ·ｒ

ｒｂ·[ ]ｒ． （２）

式中：Ｚｍｏｄ为ｒ０ｖ０和ｔ的函数．
由敏感器测量得到的两恒星和地球之间的方

位夹角测量值为

Ｚｍｅｓ＝
ｒａ１·ｒ１
ｒｂ１·ｒ[ ]

１

． （３）

则残差方程为

Ｇ＝Ｚｍｏｄ（ｒ（ｒ０，ｖ０，ｔ，ｔ０））－Ｚｍｅｓ． （４）
式中：Ｇ为ｒ０ｖ０的函数，ｒ０ｖ０的初始猜测误差对残差
大小起决定作用，但真正的ｒ０ｖ０应当使残差范数最
小．在Ｎ个采样时刻ｔ０，ｔ１，…，ｔＮ－１上的残差记为
Ｇ（ｒ０，ｖ０，ｔ０），Ｇ（ｒ０，ｖ０，ｔ１），…，Ｇ（ｒ０，ｖ０，ｔＮ－１）．

（５）
　　建立最小二乘指标［６－７］为

Ｊ（ｒ０，ｖ０）＝∑
Ｎ－１

ｉ＝０
ＧＴ（ｒ０，ｖ０，ｔｉ）Ｇ（ｒ０，ｖ０，ｔｉ）．

（６）
　　 设 Ｊ（ｒ０，ｖ０）的极小值点为 ｒ０，ｖ０，本文将
ｒ０，ｖ０ 作为ｒ０，ｖ０的最佳估计．

设ξ＝［ｒ０，ｖ０］
Ｔ，ξ ＝［ｒ０，ｖ０］

Ｔ，根据最小

二乘理论，得到ξ 的迭代估计算法为
ξｋ＋１ ＝ξｋ－Ａ

－１ｂ． （７）
其中：

Ａ＝∑
Ｎ－１

ｉ＝０

ｇ（ξ，ｔｉ）
( )ξ

Ｔ

ξ＝ξｋ

ｇ（ξ，ｔｉ）
( )ξ ξ＝ξｋ

，（８）

ｂ＝∑
Ｎ－１

ｉ＝０

ｇ（ξ，ｔｉ）
( )ξ

Ｔ

ξ＝ξｋ
ｇ（ξｋ，ｔｉ）． （９）

　　数值仿真经验表明，迭代过程进行４～６次即
可得到精确结果．因此，将迭代次数作为计算终止
条件．
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计算步骤为：

１）迭代赋初值；

２）计算雅可比矩阵 ｇ（ξ，ｔｉ）
( )ξ

Ｔ

ξ＝ξｋ
；

３）计算第一次迭代值，返回１）．

３　仿真结果与精度分析
运载器在转移轨道远地点附近经过变轨进入

误差目标轨道．在误差目标轨道被动飞行阶段假
设不再得到地面系统的支持，此时启动自主导航

方案，并采用１０组飞行实验取统计值的方法逐一
分析不同的误差因素对于导航精度的影响．根据
国内外经验，结合国内的实际情况，运载器在目标

轨道上基本应当保持在３２０００ｋｍ高度．因此，对
导航系统进行仿真时，假设为：

仿真模型：地球引力、地球形状摄动函数取

Ｊ２，Ｊ３，Ｊ４项，考虑大气阻力、太阳和月球引力．
滤波模型：地球引力、地球摄动函数取Ｊ２项；
仿真历元时刻：２０１０－０６－０１；
坐标系：Ｊ２００００；
测量频率：每１０ｓ进行一次测量；
敏感器测量精度：地球敏感器的测量精度为

００５°（３σ）星敏感器的测量精度为１×１０－４ｒａｄ；
初始轨道参数：远地点高度３２０００ｋｍ，近地

点高度 ３００００ｋｍ，轨道倾角 ５５°，近地点幅角
３０°，真近角３６０°；

滤波初始误差：位置１０ｋｍ，速度５ｍ／ｓ．
３１　仿真结果

根据上述仿真条件，利用模拟的星载敏感器

测量数据和ＤＥ４０５星历表，在运载器运行约一周
（９４１ｍｉｎ）的范围内进行采样，在 ＰＣ机上进行仿
真计算，Ｊ２００００地心赤道坐标系下的仿真结果
如表１所示．

表１　导航结果及其精度

噪声水平／

ｒａｄ

位置估计误差／

ｋｍ

速度估计误差／

（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ ９０９４９×１０－１１ Ｘ １１８７９×１０－１４

无噪声 Ｙ １６３７１×１０－１１ Ｙ １７７６４×１０－１５

Ｚ ２１８２８×１０－１１ Ｚ ９７７００×１０－１５

恒星敏感器

１×１０－４
Ｘ ０．２４６７４ Ｘ ３．４２６２×１０－５

Ｙ ０．４４３８４ Ｙ ４．５５６７×１０－５
地球敏感器

８．７２×１０－４
Ｚ ０．２３０１２ Ｚ ３．３４３２×１０－６

　　表１中无噪声的情况下，验证了本文所采用
的导航算法的方法精度．由表１中数据可知，位置

估计误差达到了１×１０－１０ｋｍ，速度估计误差达到
了１×１０－１４ｋｍ／ｓ，由此可见，导航算法的具有较
高的方法精度．表１中引入星敏感器、地球敏感器
测量误差后的情况下，位置误差在０４５ｋｍ以下，
速度估计误差在４５×１０－５ｋｍ／ｓ以下．

利用表１中带有观测噪声情况下的单点定位
估计结果作为历元时刻的运载器状态，并由此向

前进行预报２０ｍｉｎ，其导航精度结果如图３所示．
虚线、点划线、直线分别为Ｘ、Ｙ、Ｚ轴方向的变化．
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图３　利用迭代最小二乘法预报２０ｍｉｎ的导航误差历程

　　由图３可见，利用迭代最小二乘法确定的历
元时刻运载器状态向前预报２０ｍｉｎ，位置矢量的
最大误差为 ０５ｋｍ，速度矢量的最大误差 ６×
１０－５ｋｍ／ｓ．
３２　影响历元时刻定轨精度的因素分析

运载器自主导航的精度由采样周期、敏感器测

量精度等因素决定．本文利用最小二乘法确定历元
时刻的运载器状态，并以预报的方式实现运载器的

自主导航，为主动段提供初始条件．
３２１　采样周期选取分析

由于采用迭代最小二乘法为滤波算法，因而，

采样周期的选取对于导航算法计算量的大小具有

显著影响．采样周期越短，样本数据量越大，运载
器历元时刻的定位精度就越高，从这个方面考虑，

采样周期越短越好．但过大的样本数据量会直接
导致处理数据所耗费时间过长．

在其他因素相同的情况下，分别选取采样周

期为２，５，１０，１５，２０，３０，６０ｓ进行仿真．图４（ａ）～
图４（ｃ）分别为各种采样周期条件下，历元时刻、
采样终点时刻、预报终点时刻的导航位置精度随

采样周期的变化曲线．图４（ｄ）～图４（ｆ）分别为
不同周期下，历元时刻、采样终点时刻、预报终点

时刻的导航速度精度随采样周期的变化曲线虚

线、点划线、直线分别为Ｘ、Ｙ、Ｚ轴方向的变化．
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图４　不同采样周期时的导航精度

　　从图４中的数据可知，采样周期越短，样本数
据越多，则导航精度越高．通过几组仿真实验可以
发现，采样周期在２０ｓ时或者 ＞２０ｓ时，导航误
差均较大，位置误差在１５ｋｍ以上，速度误差在
１３×１０－４ｋｍ／ｓ以上；采样周期减小至１０ｓ时导
航精度已经达到较高的水平，位置误差在０８ｋｍ
以下，速度误差在０７５×１０－４ｋｍ／ｓ以下．但是，
继续减小采样周期时导航精度的提高并不大，因

而，在同时考虑精度与计算量的要求下，本文选择

１０ｓ为采样周期．但实际应用时，应当根据具体的
星载计算机的计算和存储能力来确定采样周期．
３２２　其他测量因素对导航精度的影响

１）采样弧长．在采样周期都是１０ｓ，各种参
数相同，仅有采样弧长不同的情况下，对于误差目

标轨道上的自主导航进行仿真，Ｊ２００００地心赤
道坐标系下的仿真结果如表２所示．

由表２中的数据可见，导航采样弧长越长，样
本数据越多，则导航精度越高．当采样弧长减少到
半圈时，位置估计误差已经上升到１ｋｍ以上，速

度估计误差已经上升到１×１０－４ｋｍ／ｓ的数量级．
表２　采样弧长对于导航精度的影响

采样弧长／

ｍｉｎ

位置估计误差／

ｋｍ

速度估计误差／

（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ ０３８６６２ Ｘ ５３８４４×１０－５

１圈 约９４１ Ｙ ０５５００８ Ｙ ３８９２７×１０－５

Ｚ ０４８３２７ Ｚ ５６９９９×１０－５

Ｘ ０６５４１０ Ｘ ８１７８８×１０－５

３／４圈 约７０５ Ｙ ０６２０４９ Ｙ ４５０２８×１０－５

Ｚ ０９７４２０ Ｚ １５６０１×１０－４

Ｘ １４２５３２ Ｘ ２３２００×１０－４

１／２圈 约４７０ Ｙ ０６８６４１ Ｙ ９２９２８×１０－５

Ｚ １４３４５１ Ｚ ２１９８３×１０－４

　　２）敏感器精度．在采样周期都是１０ｓ，各种
参数相同，仅有敏感器精度不同的情况下，对于误

差目标轨道上的自主导航进行仿真，结果如表３
所示．

表３　敏感器精度对于导航精度的影响

敏感器测量

精度／ｒａｄ

位置估计

误差／ｋｍ

速度估计误差／

（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ ０．４９１７９ Ｘ ８．２５３９×１０－５
地球敏感器

８７２×１０－４

恒星敏感器

１×１０－４

Ｙ ０．４０５４７ Ｙ ２．５８９４×１０－５

Ｚ ０．８５９４０ Ｚ ８．１７７６×１０－５

Ｘ ０．１７７９５ Ｘ ３．５６９８×１０－５地球敏感器

８７２×１０－４

恒星敏感器

１×１０－４

Ｙ ０．２４４２９ Ｙ １．１８１５×１０－５

Ｚ ０．３０８９４ Ｚ ２．７０６４×１０－５

Ｘ ０．２５５６６ Ｘ ４．３６３４×１０－５地球敏感器

８７２×１０－４

恒星敏感器

０．２×１０－４

Ｙ ０．２１０５３ Ｙ １．４５１５×１０－５

Ｚ ０．４７５５４ Ｚ ４．９５２６×１０－５

　　比较表３中第１组和第２组的数据，可以发
现当地球敏感器的精度提高１５倍时，历元时刻
的位置估计误差和速度估计误差分别是原来的

０３５和０４２．比较表 ３中的第 １组和第 ３组数
据，可以发现当星敏感器精度提高１５倍时，历元
时刻的位置估计误差和速度估计误差分别是原来

的０５３和０６１．由上述分析可见，与恒星敏感器
精度相比，地球敏感器的精度对于导航精度的影

响较大．
３）恒星方位选取的影响．由于文中依靠恒星

的方位矢量进行导航，因而选择不同的恒星必然
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会对导航结果产生影响，文中采用３种选星方案，
在各项条件相同的情况下进行仿真，结果如表４
所示．

表４　恒星方位对于导航精度的影响

选星方案
位置估计

误差／ｋｍ

速度估计误差／

（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ ０２１９４６ Ｘ ４１８０８×１０－５

选星方案Ｉ Ｙ ０５１５２１ Ｙ ４２５５６×１０－５

Ｚ ０１９８６２ Ｚ １８７４８×１０－５

Ｘ ０３７７００ Ｘ ６０９８０×１０－５

选星方案Ⅱ Ｙ ０６５００９ Ｙ ４９３４６×１０－５

Ｚ ０２６０８６ Ｚ ２４０２８×１０－５

Ｘ ０８１３４７ Ｘ ８１９１５×１０－５

选星方案Ⅲ Ｙ １６９２５０ Ｙ １１８４９×１０－４

Ｚ ０５２７９２ Ｚ １０３８８×１０－４

　　选星方案Ⅰ：一个恒星方位在轨道平面内，另
一恒星位于轨道法线方向，且两恒星之间成９０°
的夹角；选星方案Ⅱ：两恒星方位与地球方位矢量
之间，三者互称成９０°的夹角；选星方案Ⅲ：一个
恒星方位在轨道平面内，另一恒星于与轨道平面

成６０°角的方向．
由表４中仿真结果可知，在两恒星方向相互

垂直的情况下，方案Ⅰ和方案Ⅱ都具有较高的导
航精度且差别不大，都保持在位置估计误差

０６ｋｍ以下，速度估计误差６×１０－５ｋｍ／ｓ以下，
而且精度较高．当两恒星方位不垂直的时候，仿真
精度有明显的下降．
３２３　安装因素对于导航精度的影响

除此之外，安装误差也是影响导航结果的重

要因素．现以安装误差为０００８３°和００１６７°分
别进行仿真，结果如表５所示．

表５　安装误差对于导航精度的影响

安装误差／

（°）

位置估计误差／

ｋｍ

速度估计误差／

（ｋｍ·ｓ－１）

Ｘ ０．１７３０ Ｘ ３．９４８３×１０－４
单倍安装误差

０．００８３°
Ｙ ２．９６０６ Ｙ ２．８０８４×１０－４

Ｚ ３．３１６８ Ｚ ２．２９７３×１０－４

Ｘ ０．３４６５ Ｘ ７．８９６５×１０－４
双倍安装误差

０．０１６７°
Ｙ ５．９２０７ Ｙ ５．６１７３×１０－４

Ｚ ６．６３３８ Ｚ ４．５９４２×１０－４

　　比较表５中第１组和第２组数据可知，当安

装误差成倍增加后，导航误差也随之成倍增加．
另外，分别观察表３与表５可以发现，当地球

敏感器误差００５°，恒星敏感器误差１×１０－４ｒａｄ
时所引起的位置估计误差和速度估计误差的数量

级分别为 ０１ｋｍ和 １０－５ｋｍ／ｓ．当安装误差为
０００８３°远远小于敏感器误差时，引起的位置估
计误差和速度估计误差的数量级分别为１ｋｍ和
１０－４ｋｍ／ｓ．由上述分析可知，安装误差对于导航
精度的影响更为明显，在实际工程中，在敏感器安

装方面当引起重视．

４　结　论
１）利用运载器在轨运行一周的观测数据进

行２０ｍｉｎ预报，最大位置误差为０５ｋｍ，最大速
度误差为６×１０－５ｋｍ／ｓ．
２）在同时考虑导航精度要求与计算量要求

的情况下，选取１０ｓ为采样周期较好．
３）结果表明，采样弧长越长精度越高；地球

敏感器相对星敏感器对于导航精度的影响更大；

选星方案保持两恒星夹角９０°时，导航效果较好；
４）安装误差相对测量误差对于导航精度的

影响更大．在敏感器安装方面应当引起重视．
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