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多视场星敏感器近地轨道自主定位导航方法
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摘 要院 传统航天器自主天文导航需要星敏感器、红外地平仪、磁强计等多种敏感器采集导航数据，
增加了航天器的成本和复杂度。利用多视场星敏感器的特点，分别对恒星与地球进行成像，在完成姿

态测量的同时，得到地心矢量信息，从而进行自主天文导航。首先建立地球几何模型，结合航天器轨

道参数与多视场星敏感器的安装布局，实现各个视场内地球边缘的成像模拟，使用 Steger 算法提取地
球边缘。综合考虑地球扁率的影响，对不同视场中观测到的地球边缘进行拟合得到精确地心矢量，最

后进行基于星光角距的直接敏感地平导航仿真。仿真结果表明，在一个视场观测恒星，另外两个视场

观测地球边缘的布局情况下，地心矢量精度和导航位置精度分别达到 0.017 2毅(1 )和 190 m(1 )。
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Autonomous orientation for LEO spacecraft using
multi-FOV star tracker

Wei Xinguo, Li Yanpeng, Li Jian, Jiang Jie

(School of Instrumental Science and Opto-electronics Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: The traditional methods for spacecraft autonomous navigation need several sensors, such as star
sensor, infrared horizon sensor and magnetometer, to collect navigation data. As a result the load of
spacecraft will gain in weight, size and power. Based on the advantages of multi-field of view (FOV)
star tracker, an autonomous navigation method was proposed which used multi-FOV star tracker (MFST)
to image the star and the earth respectively and got the orientation vectors of them. Combining with the
orbit parameters of the spacecraft and the layout of the MFST, a mathematic model of the earth imaging
was set up to implement the earth edge images in every single FOV. The Steger method was used to
determine the earth edge in the images. Considering the earth oblateness, the orientation vector of the
earth will be obtained through circle -fitting the earth edge points in each FOV. With the configuration
that one FOV measures the navigation star and the other two FOV measures the earth edge, the
autonomous orientation based on the starlight angle is simulated and the result indicates that the accuracy
of the earth vector and the spacecraft position respectively reaches 0.017 2毅(1 ) and 190 m(1 )遥
Key words: multi-FOV star tracker; celestial navigation; starlight angle
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0 引 言

航天器天文导航通过测量自然天体相对航天器

的矢量方向来实现定位导航袁具有导航精度高尧误差
不随时间累积尧抗干扰能力强等优点袁已成为一种最
为有效的自主导航途径遥 传统的天文导航方法需要
星敏感器尧红外地平仪尧太阳敏感器尧磁强计等多种
敏感器结合使用袁用来测量天体位置矢量信息遥星敏
感器的姿态精度可以达到 1义~10义袁 红外地平仪地心
矢量指向精度能够达到 0.01毅~0.1毅袁 太阳敏感器指
向精度可以达到 0.01毅遥当红外地平仪地心矢量指向
精度为 0.02毅袁星敏感器定姿精度为 2义时袁航天器定
位精度[1]可达到 0.19 km遥 使用太阳敏感器与磁强计
结合进行定位导航 [2]袁位置精度达到 200 m遥 使用磁
强计结合惯导系统进行定位导航 [3]袁位置精度达到
200~500 m遥 航天器对自身的质量尧体积等有严格的
要求袁 使用这些导航方法需要航天器搭载多种敏感
器设备袁增加了航天器的质量尧体积尧功耗和复杂度遥

星敏感器是目前各类航天器上广泛采用的最高

精度的姿态敏感器袁 通过对恒星的成像与识别来完
成航天器三轴姿态的测量袁 一般不作为天文定位导
航设备遥为了进一步改善星敏感器的性能袁近年来很
多研究机构均提出多视场星敏感器的设计概念袁如
法国 Sodern 公司的 HYDRA 星敏感器 [4]曰丹麦技术
大学的 滋ASC星敏感器[5]等遥 国内袁北京航空航天大
学 [6-7]尧清华大学[8]等也进行了相关研究遥与单视场星
敏感器相比袁多视场星敏感器可有效提高姿态测量
精度和可靠性遥 由于多视场星敏感器具有多个观测
视场袁 在使用过程中可以对不同视场进行灵活配
置遥 因此袁可以在多视场星敏感器中使用一个视场
观测恒星的同时袁使用其他视场来观测地球尧月球尧
行星等其他近天体来获得其方向矢量信息袁在测量
航天器姿态的基础上同时实现空间自主导航定位的

功能遥
文中以具有 3 个视场的多视场星敏感器为例袁

对多视场星敏感器近地轨道自主定位导航方法进行

了研究遥建立地球成像几何模型袁结合航天器的轨道
参数与多视场星敏感器的安装布局袁 实现各个视场
内地球边缘的成像模拟遥 使用 Steger 算法提取地球
边缘袁在考虑地球扁率的情况下袁对不同视场中观测

到的地球边缘进行圆心拟合得到地心矢量袁 最后进
行基于星光角距的直接敏感地平导航仿真遥
1 多视场星敏感器自主导航定位模型

利用多视场星敏感器进行自主天文导航定位模

型如图 1所示遥

图 1 多视场星敏感器自主导航定位模型

Fig.1 Autonomous navigation model of MFST

使用星敏感器中的一个视场用来对导航星成

像袁得到星光矢量 s遥 使用另外 1~2个视场来对地球
边缘成像袁 在低地球轨道下每个视场都只能观测到
一段地球边缘遥经过边缘提取与图像校正袁得到地球
边缘点在图像中的坐标袁 对不同视场中得到的边缘
点进行坐标变换统一到卫星本体坐标系中袁 最后使
用拟合方法得到地心矢量 r遥

在地心赤道惯性坐标系(J2000.0)下袁通常选用的
卫星导航系统状态模型(轨道动力学模型)为院

dx
dt =vx

dy
dt =vy

dz
dt =vz

dvx
dt =- x

r3 [1-J2 ( Re
r )(7.5 z2

r2 -1.5)]+驻Wx

dvy
dt =- y

r3 [1-J2 ( Re
r )(7.5 z2

r2 -1.5)]+驻Wy

dvz
dt =- z

r3 [1-J2 ( Re
r )(7.5 z2

r2 -1.5)]+驻Wz
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(1)

式中院r= x2 +y2 +z2姨 遥 公式(1)可简写为院
X觶 (t)=f(X,t)+w(t) (2)

式中院 状态矢量 X=[x y z vx vy vz]T袁x尧y尧z尧vx尧vy尧
vz 分别为卫星在 x,y,z 三个方向上的位置和速度曰
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w(t)=[0 ,0, 0, 驻Wx ,驻Wy,驻Wz]T曰 是地心引力常数曰r
是地心矢量方向曰J2 为地心引力系数曰驻W x 尧驻Wy尧
驻Wz为地球非球形摄动的高阶摄动项遥

由图 1可知袁 星光角距 指从卫星上观测的导

航恒星星光的矢量方向 s与地心矢量方向 r之间的
夹角袁利用星光角距作为导航的观测量袁则系统的量
测方程可表示为院

Z(k)= +v =arccos(- r窑s
r )+v (3)

式中院v 为系统量测过程中的噪声遥
系统状态模型与量测模型建立之后袁 使用基于

星光角距的直接敏感地平方法进行导航定位遥
2 地球目标边缘成像

在地心惯性坐标系内将地球表面取为以地心 E
为原点的旋转椭球面袁地球扁率为 e袁且 e=(Re-Rp)/
Re袁其中 Re和 Rp分别为地球赤道半径与极半径遥 如
图 2 所示袁S 为多视场星敏感器袁C1尧C2尧C3分别为星

敏感器三个视场光轴指向袁 星敏感器视场的圆锥面
与椭球面相交袁可得到切点为 P1尧P2的切线遥 由于地
球扁率很小 (e抑0.003 35)袁可近似认为弧段 P1P2 是

在以 O 为圆心的切线圆上袁另外两个视场看到的地
球边缘圆弧也在该切线圆上袁 可认为矢量 SO 即为
所求的指向地心的矢量遥

图 2 地球边缘圆弧段与切线圆

Fig.2 Arc of earth edge and tangent circle

设两切点P1尧P2 在视场坐标系内的坐标分别为

P1=(u1, v1, w1)T和 P2=(u2 , v2 , w2 )T袁点 Ti为相机视场

内可见的地球边缘圆弧段上的任意点袁可表示为 t i =

(xi , yi , zi )
T 袁且 xi 沂(u1 ,u2 ), yi沂(v1 ,v2 ), zi 沂(w1 ,w2 )遥

e0 =(x0 ,y0 ,z0 )
T
为地心在视场坐标系内的坐标袁 t忆i为

点 Ti在惯性坐标系下的坐标袁可表示为 t忆i =(x忆i , y忆i , z忆i )
T 袁

则地球边缘圆弧段在视场坐标系内的方程为院

e0 (ti -p1 )=0

ti 忆=Ati +b

ti
忆T Dti 忆=Re

2
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(4)

式中院D为与地球扁率 e相关的偏差矩阵遥

D=

1 0 0
0 1 0

0 0 1
(1-e)

2
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上上上上上上上上上上上上上
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矩阵 A和向量 b分别为视场坐标系到惯性坐标
系的姿态转移矩阵和平移向量遥 通过公式(4)建立了
地球边缘点在视场坐标系内的数学模型遥

由于地球大气的原因袁 在太空中拍摄的地球在
边缘处的渐变较为明显袁 为使模拟地球成像效果更
加真实袁 使用高斯型点扩散函数对地球边缘进行模
糊遥

经过地球仿真图像中地球边缘高斯模糊后袁采
用基于 Hessian矩阵的 Steger 算法 [9]进行地球边缘提

取袁效果如图 3所示遥

图 3 高斯模糊后地球边缘与局部放大

Fig.3 Origin and partial zoom-in image of earth edge

after Gauss fuzzy

3 地心矢量提取
3.1 地心矢量的精确求解

提取的地球边缘点在经过畸变校正和坐标转换
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后袁得到卫星本体坐标系下地球边缘点坐标 P=(X忆b ,

Y忆b , Z忆b )T 袁通过拟合出边缘点所在切线圆的圆心袁从
而求得地心矢量遥 令拟合方程为院

F(x)=axT x+bT x+c=0 (5)
式中院x=(xi, yi)为给定边缘点坐标袁a尧b尧c为待求系
数遥 若将公式(5)变为矩阵形式袁则有 Bu=0袁其中院

B=
x2

1 +y2
1 x1 y1 1

噎
x2

m +y2
m xm ym 1

晌

尚

上上上上上上上上上上上上上

裳

捎

梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢梢

袁u=(a,b1 ,b2 ,c)
T

一般给定点不会全部落在圆周上袁因此要求解
Bu=r使得||r||最小袁令约束 u1=1或者 ||u||=1遥 即

||u||=1 条件下 Bu=min (6)
当 a屹0时袁将公式(6)转换成院

(x i +
b1

2a )2 +(y i +
b2

2a )2 = ||b||2

4a2 - c
a (7)

如果公式(7)等号右边为正袁得
z=(z1 ,z2 )=(- b1

2a ,- b2

2a )曰r= ||b||
2

4a2 - c
a姨 (8)

为使得几何上仍然满足圆心到所有点距离的方

差最小袁令 d 2
i =(||z-x ||-r) 2 袁初值 u=(z1 ,z2 ,r)T 袁求解

满足

移m
i=1 di (u)

2
=min (9)

利用高斯-牛顿法对公式(9)最小二乘拟合求解
得到最优圆心坐标(Obx忆 , Oby忆)与半径值 r袁即可得地
心矢量 v=(Obx忆,Oby忆, Zb忆)遥 对其进行归一化可得卫星
本体坐标系下单位地心矢量 e=v/|v|遥
3.2 地心矢量提取仿真结果

为便于计算拟合出的地心矢量与精确的地心矢

量之间的误差袁 假设卫星本体坐标系 ObZ轴始终指
向地心袁仿真过程中设置参数如下遥

(1) 卫星轨道参数院半长轴 a=7 135.96 km曰轨道
偏心率 e=1.809伊10-3曰轨道倾角 i=65毅曰升交点赤经

=30.00毅曰近升角距 =30.00毅曰真近点角 f=0毅遥
(2)地球平均半径 6 371.004 km遥
(3)仿真时长 3 000 s袁采样时间间隔 3 s遥
仿真中分别使用多视场星敏感器不同的视场

数目观测地球边缘并拟合地心矢量袁 同地球模型
的精确地心矢量偏差结果进行比较袁 仿真结果如

图 4 所示遥

图 4 不同数目视场下圆拟合得到的地心矢量拟合偏差

Fig.4 Error of earth vector using circle fitting in different

numbers of FOVs

为了修正地球扁率对地球边缘拟合结果的影

响袁使用椭圆拟合的方法对地球边缘进行拟合遥 对于
不同数目的视场袁 分别使用圆拟合与椭圆拟合方法
得到的地心矢量精度对比如表 1所示遥

表 1 不同数目视场下拟合地心矢量结果
Tab.1 Results using two methods to fit earth

vector in different numbers of FOV

由图 4 和表 1 可知袁 在 1 个视场下拟合后的地

1 FOV 2 FOVs 3 FOVs

Error of earth vector using
circle fitting/ (毅) (1滓) 0.049 3 0.018 4 0.011 4

Error of earth vector using
ellipse fitting / (毅) (1滓) 0.576 0 0.017 2 0.010 9
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心矢量指向精度较低袁 原因是单视场所观察到的地
球边缘弧段相对地球的尺寸较小袁 且在圆心拟合过
程中只选用一段地球边缘点进行拟合袁 容易产生较
大误差曰采用椭圆拟合时袁1 个视场观测到的地球边
缘弧段会位于椭圆上不同曲率处袁 且边缘点信息量
较小袁 因此椭圆拟合会比圆拟合出的地心矢量精度
更低遥 由于多个视场可以观察到地球切线圆上的多
段圆弧参与到拟合过程中袁信息量更充分袁得到的地
心矢量更精确遥在 2个与 3个视场的情况下袁使用椭
圆拟合地球边缘得到的地心矢量精度要略优于圆拟

合袁说明椭圆拟合能够消除地球扁率带来的影响遥
4 基于星光角距直接敏感地平导航仿真

4.1 扩展卡尔曼滤波渊EKF冤方程
由于公式(2)尧(3)均为非线性方程袁要利用扩展

卡尔曼滤波[10]袁首先要将其离散化和线性化遥 公式(2)
离散化后可得院

X(k+1)抑X(k)+f(X(k),kT+w(k) (10)

对公式(10)进行线性化袁即在X赞 (k)附近展开为一
阶泰勒级数袁则可以得到线性化后的一步转移矩阵为
椎k,k-1=I+Fk窑T遥 其中 I 为 6 阶单位阵袁Fk 为 f(X(k),k)

在X赞 (k)处的雅各比矩阵袁T为采样时间遥
使用星光角距作为观测量的系统袁 对量测方程

(3)进行离散化袁并在X赞 (k+1,k)处线性化为院
Z(k+1)抑H[X赞 (k+1,k),k]+v(k) (11)

式中院观测矩阵 H=坠Z(k)/坠X(k+1,k)遥
基于干扰偏差 驻X赞的卡尔曼滤波方程如下院

驻X赞 k,k-1越椎k,k-1驻X赞 k-1

Pk,k-1越椎k,k-1Pk-1椎
T
k,k-1 +Qk-1

Kk越Pk,k-1H
T
k (Hk Pk,k-1H

T
k +Rk )-1

驻X赞 k越驻X赞 k,k-1+Kk (驻Zk-Hk驻X赞 k,k-1)

Pk越(I-KkHk )Pk,k-1(I-Kk Hk)
T +Kk RKT

kk
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(12)

式中院驻Zk越Zk_h(X赞 k,k-1)曰Qk=E[ (k) T(k)]曰Rk=E[v(k)vT

(k)]遥 可求得最优滤波值为X赞 k,=X赞 k+驻X赞 k遥
4.2 仿真结果

仿真时用到的标称轨道参数同 3.2 小节中设定
的参数相同袁星敏感器精度为 3义(1 )遥 使用 EKF 时

用到的状态方程噪声方差阵院Q=diag [(2伊10 -1m)2,
(2伊10-1m)2, (2伊10-1m)2, (2伊10-3m/s)2, (2伊10-3m/s)2, (2伊
10-3m/s)2]曰估计误差协方差阵院P=1.0伊104I6伊6遥由于在
多视场星敏感器中需要有 1 个视场来观测导航星袁
因此最多可以配置 2个视场来观测地球边缘遥

(1) 利用单个视场观测地球边缘袁设定地心矢量
指向精度为 0.049 3毅袁仿真结果如图 5所示遥

图5 单视场仿真位置与速度偏差

Fig.5 Errors of position and velocity in single FOV

(2) 利用 2个视场观测地球边缘袁设定地心矢量
指向精度院0.017 2毅袁仿真结果如图 6所示遥

图 6 双视场仿真位置与速度偏差

Fig.6 Errors of position and velocity in double FOVs
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不同视场数目仿真结果对比如表 2所示遥
表 2 1个视场与 2个视场导航仿真结果

Tab.2 Simulation results of directly sensing
horizon navigation

从图 5尧图 6 和表 2 中可以看出袁随着视场数目
的增加袁 仿真结果的位置与速度精度也有不同程度
的提高袁 这是因为 2 个视场比 1个视场观测得到的
地心矢量指向精度更高袁 这样就使得测量到的星光
角距误差减小袁从而提高导航精度遥
5 结 论

文中使用多视场星敏感器中的两个视场对地球

边缘进行可见光成像仿真袁求解得到地心矢量袁指向
精度为 0.017 2毅遥 利用仿真得到的地心矢量结合星
光矢量进行基于星光角距的直接敏感地平导航定位

仿真袁仿真结果位置精度 0.190 km (1 )袁速度精度
0.154 m/s (1 )遥结果表明院使用多视场星敏感器可达
到与传统星敏感器和红外地平仪组合进行天文导航

同等的精度袁 在测量航天器姿态的基础上同时实现
空间自主导航定位袁减少了航天器的重量尧功耗及成
本袁降低了系统复杂度遥
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