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模糊自适应无迹卡尔曼滤波方法用于天文导航

张迎春，李瞡瞡，吴丽娜，李化义
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摘　要：为克服航天器自主天文导航中不确定测量噪声对导航精度的影响，提出了一种基于模糊推理的自适
应无迹卡尔曼滤波（ＦＵＫＦ）方法．该方法根据滤波过程中实际测量残差方差与理论残差方差的比值，将系统滤
波过程分为普通模式和自适应模式．分别对两种模式建立模糊隶属度函数，应用模糊推理规则，得到自适应修
正因子，对系统的测量噪声方差阵进行实时修正，使其跟踪实际测量噪声的变化．当系统受到不确定环境噪声
影响时，该滤波算法仍然有效收敛．将该方法应用于直接敏感地平的航天器自主天文导航中，不同测量噪声水
平下的仿真结果表明，该算法对不确定的测量噪声具有较强的自适应能力，保证了导航信息的输出精度．
关键词：模糊推理系统；自适应滤波；无迹卡尔曼滤波；天文导航
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　　在天文自主导航系统中，利用星敏感器和地
平仪直接敏感地平的方法得到越来越广泛的研

究．利用该方法建立观测方程，结合航天器轨道动
力学模型，通过扩展卡尔曼滤波或 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡
尔曼滤波（ＵＫＦ）的方法，即可得到位置和速度的

估计值．由于估计精度高，不需要计算雅克比矩
阵，ＵＫＦ方法是目前较为流行的状态估计方
法［１］．然而，该方法要求准确已知系统噪声和测
量噪声特性．对于在轨航天器，由于受到太阳风、
空间高能粒子、磁暴等复杂空间环境的影响，往往

无法准确地确定测量噪声．因此，研究自适应的滤
波算法，成为天文导航需要解决的问题之一．

针对这一问题，文献［２－３］引入模糊自适应
方法．其基本思想是：在滤波过程中，利用模糊推
理系统，动态调整测量噪声协方差阵的权值，使残

差协方差的实际值与理论值相一致．这种方法较



好地解决了测量发生跳变以及测量噪声方差较小

时的自适应滤波．然而，当实际噪声水平较高时，
由此导致的残差的协方差的实际值与理论值的比

值远大于１．在这种情况下，难以在比值１附近划
定隶属度函数．

本文将滤波模式划分为普通模式和自适应模

式，分别建立两者的隶属度函数．在普通模式下
的自适应调节，可以提高估计精度，加速收敛过

程；在自适应模式下的调节，可以使滤波器具有适

应不同噪声水平的能力．采用这种方法的系统极
大地方便了模糊参数的调整，易于工程实现，对于

不同强度的测量噪声具有较强的自适应能力．

１　模糊自适应ＵＫＦ算法
１１　常规ＵＫＦ方法

ＵＫＦ方法最早由Ｊｕｌｉｅｒ［４－５］等提出，该方法通
过Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ变换设计广义状态点，并利用广义
状态点对系统状态的概率分布进行近似，避免了

复杂的雅可比矩阵的求取，提高了滤波精度．对于
非线性系统：

ｘｋ＋１ ＝ｆ（ｘｋ，ｕｋ）＋ｗｋ，
ｙｋ ＝ｇ（ｘｋ）＋ｖｋ．

其中，状态向量ｘｋ∈Ｒ
Ｌ，输入向量ｕｋ∈Ｒ

ｎ，输出

向量ｙｋ∈Ｒ
Ｍ，过程噪声ｗｋ～Ｎ（０，Ｑｋ），测量噪声

ｖｋ～Ｎ（０，Ｒｋ），且ｗｋ和ｖｋ不相关．常规ＵＫＦ算法
如下．

Ｓｔｅｐ１．　对状态变量 ｘｋ、均值 ｘ^ｋ、方差 Ｐ
＾
ｋ－１

进行Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ变换：
χｉ，ｋ－１ ＝ｘ^ｋ－１，ｉ＝０；

χｉ，ｋ－１ ＝ｘ^ｋ－１＋（ （Ｌ＋λ）Ｐ＾ｋ－槡 １）ｉ，ｉ＝１，…，Ｌ；

χｉ，ｋ－１＝ｘ^ｋ－１－（ （Ｌ＋λ）Ｐ
＾
ｋ－槡 １）ｉ－Ｌ，ｉ＝Ｌ＋１，…，２Ｌ．

其中λ为可调节的尺度参数．
Ｓｔｅｐ２．　预测过程：

χｉ，ｋ／ｋ－１ ＝ｆ（χｉ，ｋ－１），

ｘ^ｋ／ｋ－１ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉχｉ，ｋ／ｋ－１，

Ｐ＾ｋ／ｋ－１＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉ（χｉ，ｋ／ｋ－１－^ｘｋ／ｋ－１）（χｉ，ｋ／ｋ－１－^ｘｋ／ｋ－１）

Ｔ＋Ｑｋ，

χｉ，ｋ／ｋ－１ ＝

［^ｘｋ／ｋ－１　^ｘｋ／ｋ－１＋ （Ｌ＋λ）Ｐ＾ｋ／ｋ－槡 １　^ｘｋ／ｋ－１－ （Ｌ＋λ）Ｐ＾ｋ／ｋ－槡 １］，

Ｙｉ，ｋ／ｋ－１ ＝ｇ（χｉ，ｋ／ｋ－１），

ｙ^ｋ／ｋ－１ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉ Ｙｉ，ｋ／ｋ－１．

其中，Ｗｉ和Ｗｉ分别为计算ｙｋ的均值和方差所用
的加权．

Ｓｔｅｐ３．　更新过程：

Ｐ＾ｙｙ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉ（Ｙｉ，ｋ／ｋ－１ －^ｙｋ／ｋ－１）（Ｙｉ，ｋ／ｋ－１ －^ｙｋ／ｋ－１）

Ｔ＋Ｒｋ，

（１）

Ｐ＾ｘｙ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉ（χｉ，ｋ／ｋ－１－ｘ^ｋ／ｋ－１）（χｉ，ｋ／ｋ－１－ｙ^ｋ／ｋ－１）

Ｔ，

Ｋｋ ＝Ｐ
＾
ｘｙＰ
＾－１
ｙｙ，

ｘ^ｋ ＝ｘ^ｋ／ｋ－１＋Ｋｋ（ｙｋ－ｙ^ｋ／ｋ－１），

Ｐ＾ｋ ＝Ｐ
＾
ｋ／ｋ－１－ＫｋＰ

＾
ｙｙＫ

Ｔ
ｋ．

１２　模糊自适应滤波方法
在ＵＫＦ滤波过程中，定义系统新息为

ηｋ ＝ｙｋ－ｙ^ｋ／ｋ－１，
则系统实际残差方差阵为

珚Ｃｋ ＝
１
Ｍ－１ ∑

ｋ

　ｉ＝ｋ－Ｍ＋１　
ηｉη

Ｔ
ｉ．

其中Ｍ为所选取的平滑窗口．根据式（１），系统理
论残差方差阵为 Ｐ^ｙｙ，定义两者的比值αｋ为

αｋ ＝ｔｒ（珚Ｃｋ）／ｔｒ（^Ｐｙｙ）． （２）
　　当系统噪声统计特性准确时，残差应为零均
值高斯白噪声序列，残差方差实际值与理论值的

比值αｋ应在１附近
［６］．当系统测量噪声的实际值

与给定值不一致时，αｋ将偏离 １，为了使滤波稳
定，可通过调节Ｒｋ对理论残差方差阵进行调整：

Ｐ^ｙｙ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｉ（Ｙｉ，ｋ／ｋ－１－ｙ^ｋ／ｋ－１）（Ｙｉ，ｋ／ｋ－１－ｙ^ｋ／ｋ－１）

Ｔ＋

εｋＲｋ．
其中：εｋ为调节因子，当系统测量噪声实际值大
于给定值时，αｋ ＞１，此时可增大 εｋ，使 αｋ回到１
附近；当系统测量噪声实际值小于给定值时，

αｋ ＜１，此时可减小εｋ．
以αｋ作为模糊推理系统的输入，εｋ为其输

出，以１为参考，设Ｓ表示模糊集合“小”，Ｍ表示
基本等于１，Ｌ表示模糊集合“大”，可建立如下的
模糊推理规则：

１）如果αｋ∈Ｓ，那么εｋ∈Ｓ；
２）如果αｋ∈Ｍ，那么εｋ∈Ｍ；
３）如果αｋ∈Ｌ，那么εｋ∈Ｌ．
通过该方法得到的模糊自适应ＵＫＦ滤波器，

能够克服小范围内不确定测量噪声的干扰．但
是，在实际中，测量噪声的幅值变化往往在一个较

大的范围内，当测量噪声水平变化较大时，以

α＝１为参考建立的模糊集合不能很好地描述系
统的属性．由式（２）可知，αｋ∈ （０，＋∞），此时，
按照模糊描述，Ｌ的范围将远大于Ｓ和Ｍ，其后果
是难以建立合适的模糊推理规则，模糊参数难以

调整，不利于工程应用．为了进一步解决这一问
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题，引入门限值γ，以此门限值将αｋ的取值区间划
分为普通滤波模式（αｋ∈ （０，γ））以及自适应滤
波模式（αｋ∈（γ，＋∞）），通过对两个区间分别
引入模糊推理系统进行自适应调节．普通滤波模
式的调节，可以提高导航信息估计精度，加速收敛

过程；自适应模式下的调节，意味着测量噪声发生

了明显的变化，通过此种方式的调节，克服不确定

性测量噪声的影响，保证滤波估计稳定性．

２　直接敏感地平天文导航系统模型
２１　航天器轨道动力学模型

在Ｊ２００００地心赤道坐标系下，建立卫星自
主导航系统模型［７］：

ｘ＝

ｖｘ
ｖｙ
ｖｚ

－μｘ
ｒ３
１－Ｊ２

Ｒｅ( )ｒ
２

７５ｚ
２

ｒ２
－( )[ ]１５ ＋ΔＦｘ

－μｙ
ｒ３
１－Ｊ２

Ｒｅ( )ｒ
２

７５ｚ
２

ｒ２
－( )[ ]１５ ＋ΔＦｙ

－μｚ
ｒ３
１－Ｊ２

Ｒｅ( )ｒ
２

７５ｚ
２

ｒ２
－( )[ ]４５ ＋ΔＦ




































ｚ

＋ｗ．

（３）

其中，ｘ＝［ｘ，ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ］
Ｔ，分别为卫星在３个坐

标轴上的位置和速度，Ｒｅ为地球半径，μ为地心引
力常数，Ｊ２为地球引力二阶带谐项系数，ΔＦｘ、ΔＦｙ、
ΔＦｚ为地球非球形摄动的高阶摄动项和日、月摄动
以及太阳光压摄动和大气摄动等其他摄动力影响．
２２　直接敏感地平观测模型

直接敏感地平的自主导航方法技术成熟、系统

稳定，能够提供连续的观测信息，是一种常用的天

文导航方案．该方法的基本原理［７］如图１，航天器
通过地平仪获得地心方向矢量信息，通过星敏感器

获得星光方向的矢量，进而可获得星光角距α．

!"

#$%

&'

(#)

!

"

!

图１　直接敏感地平导航方案

　　采用星光角距α作为观测量，可建立观测方程：

　ｙｋ ＝α＋ζ＋ｖａ＝ａｒｃｃｏｓ－
ｒ·ｓ( )ｒ ＋ζ＋ｖａ．（４）

其中：ｒ是航天器在地心惯性坐标系中的位置矢
量，由地平敏感器获得；ｓ是导航星星光方向的单
位矢量，由星敏感器识别；ζ为测量方程的残差；ｖａ
为测量噪声，该噪声的实际统计特性受到空间不

确定因素的影响，导致导航信息估计产生较大的

误差甚至发散．

３　仿真验证
３１　自主导航系统仿真环境

选取仿真场景［８］为：半长轴 ａ＝７１３６６３５，
偏心率ｅ＝０００１８０９，轨道倾角ｉ＝６５°，升交点
赤经Ω＝３０°，近地点角距 ω＝３０°，星敏感器的
视场为２０°×２０°，星敏感器精度３″，红外地平仪
精度为００２°，导航星选用均匀分布在天球上的
４０颗星．假设系统的测量噪声先验方差阵的标准
差为Ｒｐ ＝６３２×１０

－４，仿真中取Ｍ ＝２０．
３２　模糊推理系统设计

模糊逻辑系统的设计一般分为３个步骤：模
糊化过程、模糊规则生成过程、反模糊化过程．将
精确量转变为模糊量的过程称为模糊化［９］，经过

模糊化后，输入变量映射为０到１之间的值，进而
转化为由隶属度函数表示的模糊集．对于前述自
主天文导航系统，依据正常情况下实际残差协方

差与理论残差协方差的比值，设定门限值 γ∈
（２，５），将系统划分为２个不同的状态模式，即普
通模式和自适应模式．对两种模式的输入量 αｋ
分别进行模糊化，设计模糊隶属度函数，并按照模

糊推理规则１）～３）建立模糊自适应推理系统，
系统输出即为自适应修正因子 εｋ，用于对测量噪
声方差阵的实时修正．反模糊化又称清晰化，即把
模糊量转变为精确量的过程．反模糊化有多种实
现方法，常用的有重心法、推理法等．在仿真中，
模糊推理可借助于 ＭＡＴＬＡＢ自带的模糊控制推
理工具箱［１０］，方便地实现模糊推理过程．
３３　自主导航系统仿真验证

对于方程（３）、（４）组成的自主导航系统，当系
统噪声统计特性精确已知时，ＵＫＦ是一种较为理想
的滤波方法．然而，在实际系统中，系统建模误差、
先验噪声信息估计不足以及空间环境干扰都可引

起观测方程中ｖａ的变化．单纯采用ＵＫＦ方法很容
易使估计过程出现较大的偏差．模糊自适应调整因
子的引入，使ＵＫＦ滤波过程中的噪声方差能够实
时修正，从而达到对不确定测量噪声自适应的目
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的．分别在理想情况下和存在不确定测量噪声影响
的情况下进行仿真．在理想情况下，假设测量噪声
先验统计信息较为精确，能够准确地描述实际噪声

特性，仿真的目的是为了验证模糊自适应 ＵＫＦ方
法的精度；在不确定噪声环境影响下，测量噪声先

验信息不能准确地反映实际噪声统计特性，仿真的

目的是为了验证自适应方法的有效性．
３．３．１　系统噪声统计特性准确情况下仿真比较

当系统的先验噪声统计特性准确时，实际残

差方差阵与理论残差方差阵的比值 αｋ应在１左
右，此时滤波器工作在普通滤波模式．模糊自适应
调节的作用，是使 αｋ趋向于１，从而提高滤波器
的估计精度，抑制滤波初始阶段的发散．分别采用
ＵＫＦ和模糊自适应 ＵＫＦ滤波算法进行自主导航
解算，图２、３分别给出了估计误差 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿
真结果．
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图２　位置估计误差曲线
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图３　速度估计误差曲线

　　由图２、３可见，两种滤波方法的估计误差都
能够较好地趋于收敛．在滤波器的收敛阶段，
ＦＵＫＦ方法由于模糊自适应调节作用，其幅值略
小于 ＵＫＦ方法．经计算，两种方法位置和速度均
方根误差（ＲＭＳＥ）值如表１所示．

表１　均方根误差（ＲＭＳＥ）

方法 ｘ／ｍ ｙ／ｍ ｚ／ｍ
ｖｘ／

（ｍ·ｓ－１）
ｖｙ／

（ｍ·ｓ－１）
ｖｚ／

（ｍ·ｓ－１）
ｔ／ｓ

ＵＫＦ １６１５２１１７４２２０２５６ ０１５ ００９ ０１４ ６８

ＦＵＫＦ１５３６９１０９６５１９７７４ ０１５ ００８ ０１３ １２６

　　由表１可见，ＦＵＫＦ方法在精度上略优于ＵＫＦ
方法，这是因为在普通模式下的模糊自适应调节作

用，将残差方差实际值与理论值的比值始终拉向１．
但是，模糊推理的引入增加了计算量，因而 ＦＵＫＦ
性能的提高是以牺牲计算时间为代价的．
３．３．２　不确定噪声影响下的仿真比较

由于航天器面临的空间环境复杂多变，实际

测量噪声统计特性与先验噪声统计特性往往有较

大的偏差，实际残差方差阵与理论残差方差阵的

比值αｋ已经远大于１，此时滤波器工作在自适应
滤波模式．模糊自适应的调节作用，本质上依然是
依据模糊律，使αｋ趋向于１，从而达到克服不确定
噪声干扰，正常输出导航信息的目的．考虑实际测
量噪声方差Ｒｒ＝ＮＲｐ，其中，１≤Ｎ≤６００，以噪声
水平Ｎ为横坐标，分别采用ＵＫＦ和ＦＵＫＦ滤波算
法进行自主导航解算，给出３个轴位置和速度的
均方根误差随噪声水平的变化情况如图４～９．
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图４　ｘ轴位置均方根误差曲线
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图５　ｙ轴位置均方根误差曲线
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图６　ｚ轴位置均方根误差曲线
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图７　ｘ轴速度均方根误差曲线
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图８　ｙ轴速度均方根误差曲线
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图９　ｚ轴速度均方根误差曲线

　　可见，当噪声水平１≤Ｎ≤１０时，ＵＫＦ估计
并未出现明显的误差，此时ＵＫＦ适应了噪声水平
的小范围变化；随着噪声水平的提高，当 １０≤
Ｎ≤１００时，ＵＫＦ估计均方根误差出现波动并缓
慢增加，此时的导航信息估计精度出现了缓慢的

下降；当１００≤Ｎ≤６００时，ＵＫＦ估计误差出现了
较大波动并急剧上升，此时导航滤波完全发散，无

法提供准确的导航信息．与之相反，在不同噪声水
平的整个仿真过程中，ＦＵＫＦ的均方根误差基本
保持不变．

为了更好地说明仿真结果，对不同噪声水平

下滤波得到的均方根误差求取平均值，结果如

表２所示．
表２　均方根误差均值

方法 ｘ／ｍ ｙ／ｍ ｚ／ｍ
ｖｘ／

（ｍ·ｓ－１）
ｖｙ／

（ｍ·ｓ－１）
ｖｚ／

（ｍ·ｓ－１）

ＵＫＦ５６１３３８ ２９３３８２５１８４９０ ４８４ ２２４ ４７５

ＦＵＫＦ １７５９４ １２４８６ １９１７９ ０１６ ０１１ ０１７

　　由表２可见，随着系统噪声水平的加强，ＵＫＦ
方法不能很好地适应噪声变化，甚至出现了严重

的发散现象．采用ＦＵＫＦ进行的自主导航解算，能
较好地适应环境噪声的变化，其输出的导航信息

估计精度基本不受外界不确定噪声的影响，显示

出良好的自适应能力．

４　结　论
１）在航天器自主导航过程中，根据残差方差

实际值与理论值的比值 αｋ，将滤波过程划分为普
通滤波模式和自适应滤波模式，在两种模式下分

别设计模糊推理系统，利用模糊推理得到的自适

应因子εｋ对系统测量方差阵进行在线调整．
２）在普通模式下的调整，可以抑制滤波初始

阶段的幅值，使估计过程较快地收敛；在自适应模

式下的调整，可以克服不同水平测量噪声的干扰．
３）在航天器自主导航系统中的仿真表明，采

用模糊自适应 ＵＫＦ方法，能够提高估计精度，克
服不确定噪声的干扰．
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