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摘     要：  深空测角测速组合导航系统通过测角信息与测速信息融合，获取探测器位置、速度等参数，具有连续、自

主、实时、高精度的优点。在深空测角测速组合导航系统多源信息融合过程中，要求各敏感器数据必须是统一时间基准。

基于天文测角测速组合导航系统基本原理，阐述了在实际系统中，测角敏感器、测速敏感器由于时间基准误差、采样周期

不一致、数据传输时延等都会造成时间不同步，而时间误差对位置和速度测量信息会带来很大的影响。本文分析时间误差

在深空测角测速组合导航系统位置估计和速度估计中的作用机理，研究基于内插外推方法的时间配准方法，实现了测角敏

感器与测速敏感器量测信息的同步。数学仿真结果表明，内插外推时间配准算法可有效抑制时间误差，提高深空测角测速

组合导航系统导航精度。
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0    引　言

相比于近地卫星，深空探测器飞行距离远、器地

时延大、未知和不确定性因素多，存在天体遮挡与跟

踪盲区，对导航的连续性、自主性等提出了更高的要

求。为了确保未来深空探测重大工程任务的顺利实

施，提高深空任务的成功率，降低工程技术风险，深

空自主导航是必须且亟待突破的关键技术之一[1-2]。

当前深空探测自主导航技术大多通过天文测角或

测距信息来实现导航状态的实时估计，存在不能直接

获得速度测量信息、受目标天体观测条件约束等问

题，在导航的连续性与实时性方面受限[3-6]。然而，天

文光学信息中蕴含的光谱特征及其频移量包含了探测

器的速度信息，基于此，本文提出了利用天文恒星光

谱的直接测速导航方法，将其与测角导航相结合，形

成组合导航系统，实现深空探测连续自主、实时高精

度的导航[7]。

在深空测角测速组合导航系统多源信息融合过程

中，要求各敏感器数据必须是统一时间基准，但在实

际系统中，由于各敏感器时间基准误差、各敏感器采

样周期不统一、数据传输延迟等都会造成时间不同

步，而时间误差对位置和速度测量信息会带来很大的

影响[8]，因而，深空组合导航系统在多元信息融合前需

要进行时间配准，以形成时间上统一的观测点，从而

提高导航精度。本文分析了时间误差在深空测角测速

组合导航系统位置估计和速度估计中的作用机理，研

究了基于内插外推方法的时间配准方法，实现了测角

敏感器与测速敏感器量测信息的同步。

1    测角测速组合导航系统原理

1.1    测角导航原理

在巡航段末期，深空探测器与火星的距离越来

越近，火星的视星等将随之逐步减小。星上测角导航

敏感器通过测量获得火星、太阳的光学图像，进而提

取火星、太阳相对于探测器的视线方向矢量，然后结

合导航滤波算法实现自主导航。测角导航原理如图 1

所示。

根据图 1 中各视线矢量的几何关系，探测器在日

心惯性坐标系中的位置可表示为
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图 1    测角导航原理示意图

Fig. 1    Schematic diagram of angle measuring navigation
 

其中：lps为太阳相对探测器的视线方向矢量；lpm为火

星相对探测器的视线方向矢量，可通过导航敏感器测

量获得；lsm为由火星相对太阳的方向矢量，可通过星

历解算获得。lps和lpm观测量模型为

l̃ps = lps+Vps

l̃pm = lpm+Vpm
(2)

其中：Vps、Vpm为视线矢量观测噪声。

取r的观测值为Z，则观测方程有
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对式（3）在lps和lpm处泰勒展开得

Z = r+
(
∂r
∂lps

Vps+
∂r
∂lpm

Vpm

)
+o (·) (4)

忽略观测量中的高阶小量，由参考天体视线方向

矢量信息得到探测器位置矢量的观测方程可表示为

Z = h (X)+V (t) (5)

1.2    测速导航原理

深空探测器在接收恒星光谱时，若深空探测器相

对于恒星的位置是静止的，那么在探测器上接收的恒

星光谱就是恒定的，若深空探测器相对于恒星的位置

是变化的（视向方向接近或远离），那么所接收的光

谱和相对静止时相比就会有波长的漂移，波长的漂移

表现在光谱上就是谱线的移动[5-6]。根据多普勒原理，

波长的漂移量与深空探测器相对于恒星位置静止时的

波长之比等于视向速度与光速之比。

假设探测器、恒星在日心黄道惯性坐标系下的运

动速度为v、vstar，探测器相对恒星视线方向为lstar，那

么单颗恒星相对探测器的运动速度大小为

(vstar− v)T lstar = vspe (6)

其中：vstar、lstar分别恒星在惯性参考坐标系下的速度

矢量、视线方向矢量，可由星表获得。
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图 2    测速导航原理示意图

Fig. 2    Schematic diagram of velocity measuring navigation
 

如图 2所示，建立以探测器相对太阳及其他两颗

恒星的视向速度为量测的观测方案，经整理得到
lTstar1

lTstar2

lTstar3

v =


lTstar1vstar1

lTstar2vstar2

lTstar3vstar3

−
 vspe1

vspe2
vspe3

 (7)

分析式（7）可知，为了能够完全反演得到探测器

在惯性参考坐标系下的速度矢量，v的系数矩阵[lstar1

lstar2 lstar3]必须可逆，即探测器相对3颗恒星的视线方向

必须非共面。

综上，通过测量3颗及以上恒星的视向速度即可反

演得到探测器在惯性参考坐标系下的速度矢量。

2    组合导航系统建模及时间配准算法

2.1    状态模型

根据轨道动力学，建立深空探测器自主导航系统
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的状态模型。在火星探测巡航段，摄动因素主要考虑

太阳、地球、火星等天体摄动，太阳光压摄动。设探

测器在J2000日心黄道惯性坐标系下的位置矢量为

，速度矢量为 ，状态变量

，则轨道动力学方程可以表示为
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) r
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其中：第一项中μS为太阳引力常数，表示以太阳为引

力中心的引力加速度项，第二项中ri是第i个行星在日

心黄道惯性系下的位置矢量，μi是对应的行星引力常

数，N = 1，2，3…表示行星的编号，rsi为行星相对探

测器的位置矢量；第三项中η是阴影因子，PSR是距离

太阳1 AU处的光压，CR为探测器的表面反射系数，

AR是垂直于太阳光线方向探测器横截面积，m是探测

器的质量是太阳光压摄动加速度项；最后一项表示推

力加速度项。

综上，可以将探测器轨道动力学方程表述为如下

一般形式

Ẋ (t) = f (X (t) , t)+W (t) (9)

其中：W（t）表示状态模型噪声，一般作高斯白噪声

处理。

2.2    量测模型

2.2.1    测角量测方程

在火星巡航段末期及捕获段，可以利用观测太阳

视线矢量和火星视线矢量作为导航的量测，即

Zl = r+
(
∂r
∂lps

Vps+
∂r
∂lpm

Vpm

)
(10)

其中：r是在参考坐标系下探测器的位置矢量；lps、

l p m分别是太阳及火星视线方向矢量观测值；V p s、

Vpm是量测噪声，一般作高斯白噪声处理。

双视线矢量观测可以间接得到探测器的位置和速

度信息，是一种简单的测角导航方案，导航精度非常

依赖敏感器的测量精度。

2.2.2    测速量测方程

以探测器相对太阳及两颗恒星的视向速度大小为

量测量，则量测方程可表示为

Zv =

 vspe1
vspe2
vspe3

+V =


v · r
r

(vstar1− v) · lstar1
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+V (11)

其中：vspe1、vspe2、vspe3是由光谱仪解算得到的探测器

相对恒星的视向速度值；r、v是探测器在参考惯性坐

标系下的位置和速度；vStar、lStar是恒星在参考惯性坐

标系下的速度和视线方向矢量，具体数据可由星表获

得；V是量测噪声，一般作高斯白噪声处理。

2.3    时间配准方法

时间配准指的是将各敏感器不同步的量测信息同

步到统一基准时标下，并将不同步的信息配准到同一

融合时刻。目前常用的时间配准算法有泰勒展开修正

法、最小二乘法、内插外推法等[9-11]。

泰勒展开修正法通过对各敏感器在同一时间片内

的量测数据进行泰勒展开，将高精度观测时间上的数

据反演到低精度时间点上，其算法为：先取定时间片

T；再将各敏感器观测数据按测量精度进行增量排序；

最后将各高精度观测数据分别向最低精度时间点泰勒展

开，从而形成一系列等间隔的目标观测数据以进行融

合处理。泰勒展开修正法需要一阶导数，算法相对复杂。

最小二乘配准法采用最小二乘规则将第二类敏感

器的n次测量值融合成一个虚拟的测量值作为时刻k第
二类敏感器的测量值，然后同第一类敏感器的测量值

进行融合，从而得到时刻k两敏感器测得的目标状态的

融合值。需假定两类敏感器的采样周期之比n为整数。

最小二乘法要求敏感器之间必须有1对n的严格对应关

系，起始采样点也必须相同，而且采样精度是系统最

低的敏感器采样率。

内插外推法采用在同一时间片内对各种敏感器采

集的目标观测数据进行内插、外推，将高精度观测时

间上的数据推算到低精度时间点上，其算法为：先取

定时间片T；再将各敏感器观测数据按测量精度进行增

量排序；最后将各高精度观测数据分别向最低精度时

间点内插、外推，从而形成一系列等间隔的目标观测

数据以进行融合处理。

鉴于测速敏感器可直接获得探测器速度信息，进

而进行位置推算，考虑采用内插外推法进行深空探测

测角测速组合导航系统时间配准。内插外推法以拉格

朗日三点差值法为代表，假设tmi – 1、tmi、tmi + 1时刻测

量数据为βi – 1、βi、βi + 1，则运用拉格朗日三点插值法

计算出ti时刻的测量值为

β̄i =
(ti− tmi) (ti− tmi+1)

(tmi−1− tmi) (tmi−1− tmi+1)
βi−1+

(ti− tmi−1) (ti− tmi+1)
(tmi− tmi−1) (tmi− tmi+1)

βi+

(ti− tmi−1) (ti− tmi)
(tmi+1− tmi−1) (tmi+1− tmi)

βi+1

(12)
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3    仿真分析

深空天文测角测速组合导航系统结构如图 3所示。
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图 3    深空天文测角测速组合导航系统联邦滤波器框图

Fig. 3    Block diagram of federated filter of integrated navigation system
based on celestial angle and velocity mesurement federated filter

 

在Matlab环境下对组合导航系统进行仿真。系统

模型状态方程中考虑太阳、火星及地球的引力摄动以

及太阳光压摄动影响，仿真中的行星星历采用DE421；
恒星数据由依巴谷星表提供，其中两颗恒星在星表中

的编号为45 348和172 167。仿真起始时间为2021-1-15
05:46:07 UTC、终止时间为2021-1-25 18:40:00 UTC，

真实轨道数据由STK产生，初始轨道误差Δr = [1 000 1
000 1 000] km、Δv = [100 100 100] m/s。假设测角敏感

器采样率为60 s，测角精度为2 ′′，测速敏感器采样率

为600 s，测速精度为1 m/s，测角敏感器的量测数据领

先于测速敏感器。

图 4 给出了无时间配准情况下深空天文测角测速

组合导航系统误差曲线。由图 4可知，位置误差呈现

出一种无特征无规律的状态，整体发散。图 5 给出了

采用内插外推时间配准算法下深空天文测角测速组合
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图 4    深空测角测速组合导航系统误差（无时间配准情况）

Fig. 4    Error of integrated navigation system based on celestial angle and velocity mesurement(time free registration)
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图 5    深空测角测速组合导航系统误差（有时间配准情况）

Fig. 5    Error of integrated navigation system based on celestial angle and velocity mesurement(time registration)
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导航系统误差曲线。由图 5可知，使用时间配准算法后，

组合导航系统收敛，内插外推时间配准算法有效抑制

了时间误差，提高了组合导航系统的可靠性与稳定性。

4    结　论

本文基于内插外推时间配准算法，将测角导航敏

感器与测速导航敏感器量测数据统一到同一时间基准

上，有效抑制了深空天文测角测速组合导航系统时间

误差的影响，提高了深空测角测速组合导航系统的导

航精度。仿真结果表明，该算法简单可行，在滤波精

度、数据平稳性方面表现良好。
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Study on Deep Space Time Registration Method of Integrated Navigation System
Based on Celestial Angle and Velocity Mesurement

ZHANG Heng1,2
，ZHANG Wei1,2，CHEN Xiao1,2

（1. Shanghai Institute of Satellite Engineering，Shanghai 201109；2. Shanghai Key Laboratory of Deep Space Technology，Shanghai，201109）

Abstract：Combining the celestial angle measurement with the velocity measurement, the deep space integrated navigation

system is derived to determine the position and velocity information of deep space probe. The integrated navigation system has the

advantages of continuous, autonomous, real-time and high precision measurement. In the multi-sources information fusion process of

the integrated navigation system, an unified time standard of multi-sensor data is required. The basic principle of celestial angle and

velocity measurement integrated navigation system is clarified. However, there are many factors will cause time asynchrony in the

actual system, such as time standard error, sampling period inconsistent, data transmission delay of angle measurement sensors and

velocity measurement sensors, which have great influence on the position and the velocity of measurement information. The

mechanism of time error in position and velocity estimation of deep space integrated navigation system is analyzed. The time

registration  method  based  on  interpolation  and  extrapolation  methods  is  studied,  achieving  the  measurement  information

synchronization between the angle measurement sensor and the velocity measurement sensor. The simulation results show that the

interpolation and extrapolation time registration algorithm can effectively suppress the time error, improve the accuracy of the deep

space integrated navigation system.

Key words：celestial angle measurement and velocity measurement；integrated navigation system；time registration；

interpolation and extrapolation time registration method
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