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航空飞行器天文自主导航定位技术
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摘 要： 针对传统惯性/天文多星组合导航的不足和导航星选取不确定性，设计了一种基于捷联惯性/
天文单星深度组合的长航时自主导航系统， 通过对惯性导航和二维转台单星观测的误差特性进行建
模，综合两者的优点，实现了单星观测角度和惯导解算数据的高精度融合；在高度通道方向，引入气
压高度计对高度误差进行阻尼，通过卡尔曼滤波器对惯导误差进行最优估计，运用可观测性理论对系
统进行分析，得到了最优导航星选取准则，有效地解决了在部分观测角度下算法性能下降的问题。 仿
真结果表明：该算法长时间导航定位精度优于传统算法，最优导航星选取准则有效地提高了算法的鲁
棒性，具有较高的理论研究意义和工程应用价值。
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Aerial vehicle astronomy autonomous navigation technology
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Abstract: In allusion to the deficiencies of traditional inertial celestial integrated algorithm and selection
uncertainty of the NAVSTAR, an algorithm based on SINS/CNS deeply integrated navigation with single
star was proposed in this paper for the navigation system of long duration aero crafts. The error
characteristics of inertial navigation and the star observation of two -gimbal were modeled exactly, and
the advantages of both were analyzed and synthesized, the data of single star observation angle and
inertial navigation was fused with high accuracy completely. In the height channel, barometric altimeter
was introduced for altitude error damping. The design of the Kalman filter achieved optimal estimation of
INS error. With analysis of the system observability, optimal NAVSTAR selection criteria was
successfully brought out, effective solution to the problem of declining performance of the algorithm in
the part of the observation angle was solved effectively. The simulation results of the algorithm show that
the long positioning accuracy is better than traditional algorithm. Optimal NAVSTAR selection criteria
effectively improve the robustness of the algorithm, which has a higher significance to theoretical study
and engineering application value.
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0 引 言

导航定位系统在当今社会的民用和军用领域有

着非常广泛的应用需求 [1-2]。 高空飞行器由于飞行距

离远、 航行时间长 , 对导航定位精度提出了很高的
要求 [3]。

在现有的导航技术方面 ， 惯性导航 (Inertial
Navigation System，INS)自主性好，数据输出频率高，

但是其定位精度随着导航时间的增加不断积累。 天文

导航(Celestial Navigation System, CNS)系统具有高可
靠性、强自主性和超强抗干扰能力、导航误差不随时

间累积等优点 [4-5]，采用惯性/天文组合导航系统，综合

两者的优点，形成优势互补，已经在航空航天 [6-7]领域

得到了广泛的应用。

目前，国内外对于惯性/天文组合导航的研究主要
集中在两个方面：(1) 浅组合模式[8]；(2) 基于多星观测
的深度组合导航模式 [9]。 上述这两种模式都必须观测

两颗以上满足一定位置关系的恒星，才能获得较高的

定位精度。 随着观测恒星数量的增多，系统计算量也

成倍增加，影响系统的实时性。 虽然参考文献[9]对基
于惯性/天文单星和多星导航进行了研究， 但其在单

星观测条件下性能较差；参考文献[10]对惯性/单星导
航进行了详细的研究，但是并没有对导航星的选取进

行分析，恒星选择的不确定性将直接影响系统的定位

精度。

因此，文中总结上述算法的缺点和不足，根据高

空飞行器导航的特点， 提出了一种基于捷联惯性/天
文单星深度组合算法，对惯导系统和单星观测误差特

性进行建模，综合两者的优点，实现了单星观测角度

信息和惯导解算数据的高精度融合。 在高度通道，引

入气压高度信息对高度误差进行阻尼。 设计了卡尔曼

滤波器对惯性导航误差进行最优估计，并分析了不同

角度观测恒星对系统可观测性的影响，得到了最优导

航星的选取准则，提高了系统的鲁棒性。

1 天文单星导航误差模型

1.1 二维转台对恒星的观测角度分析
系统采用二维转台对空间恒星目标的位置进行

观测，要完成实现恒星的观测，首先必须知道恒星的

当地观测角度。

图 1 二维转台恒星观测模型

Fig.1 Model of star observation of two-gimbal

假定对于给定的某颗恒星 S 进行观测，其赤纬为

啄，赤经为 琢，当前飞行器所在位置点 P 的经度为 L、纬

度为 姿， 通过以下公式计算出 t 时刻恒星 S 的理论观

测方位角 A 和俯仰角 E[11]。

E=arcsin(sin(L)sin(啄)+cos(L)cos(啄)cos(姿+棕ie·t-琢))

A=arccot( cos(姿+棕ie·t-琢)sin(L)-cos(L)tan(啄)
sin(姿+棕ie·t-琢)

) (1)

式中：棕ie为地球自转角速度。

1.2 导航系 n 和计算系 c 的误差特性

根据惯性导航相关理论，由于加速度计和陀螺仪

的零偏、仪表刻度系数误差等因素，导致计算坐标系 c

和导航坐标系 n 发生偏离[12]。

设 t 时刻飞行器位于地球表面的(姿,L)处 ,而惯导

解算的位置为(姿c,Lc)，存在以下关系式：

啄姿=姿c-姿

啄L=Lc-L
L � (2)

式中：啄姿、啄L 为经度和纬度误差。导航坐标系为 n 和计

算坐标系 c 之间的关系如图 2 所示。

图 2 恒星观测误差模型

Fig.2 Error model of star observation
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由于存在 啄姿、啄L 误差，计算坐标系和导航坐标系

并不重合，存在着误差角为 兹x、兹y、兹z，由于它们均为小

角度，可视为角向量。两组误差角有如下对应关系式：

兹x=-啄L

兹y=啄姿cos(L)

兹z=啄姿sin(L)

!
#
#
#
##
"
#
#
#
##
$

� (3)

对 n 系进行旋转可得到 c 系，坐标变换矩阵可表

示为[12]：

C
c

n=I-(兹×) (4)

1.3 恒星观测误差模型

利用惯导提供的位置信息计算恒星观测角度，由

于位置误差 啄L、啄姿 的存在，导致转台的理论观测角度

与实际观测角度之间存在偏差，作如下定义：

A=Ac+驻A

E=Ec+驻
驻

E
(5)

式中：Ac 、Ec分别为转台的理论观测方位、 俯仰角；A、

E 分别为转台的实际观测方位、 俯仰角，驻A、驻E 分别

为方位、俯仰角观测误差角。

设 t 时刻飞行器在位置 (L,姿)对恒星 S 的观测角

(A,E)，通过坐标变换，得到导航坐标系 n 下恒星 S 观

测角度单位矢量 un：

un=

sin(A)cos(E)

cos(A)cos(E)

����sin(E

E
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'
'
'
'
''
(

)
*
*
*
*
*
*
*
**
+)

(6)

根据惯导解算得到 t 时刻飞行器的位置(Lc,姿c)，在

计算坐标系 c 下恒星 S 观测角度单位矢量 uc：

uc=

sin(Ac )cos(Ec )

cos(Ac )cos(Ec )

�����sin(Ec

E
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根据 1.2 节的讨论，得到以下关系：

un=C
c

nuc (8)

综合公式(6)、 (7)、 (8)，得到以下关系式：

sin(Ac+驻A)cos(Ec+驻E)

cos(Ac+驻A)cos(Ec+驻E)

�����sin(Ec+驻E

E
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=

1 -啄姿sin(L) 啄姿cos(L)
啄姿sin(L) 1 啄L
-啄姿cos(L) -啄L
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sin(Ac )cos(Ec )

cos(Ac )cos(Ec )

�����sin(Ec

E
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
(

)
*
*
*
*
*
*
*
*
*
*
+

)

(9)

由于 驻A、驻E 均为小角量， 利用以下公式对公式

(10)作近似计算：

cos(兹+驻兹)≈cos(兹)-驻兹sin(兹)
sin(兹+驻兹)≈sin(兹)+驻兹cos(兹) (10)

化简后得到以下关系式：

驻E=-cos(Ac )啄L-sin(Ac )cos(Lc )啄姿 (11)

驻A=-tan(Ec )sin(Ac )啄L+(tan(Ec )cos(Ac )cos(Lc )-

sin(Lc ))啄姿 (12)

2 高度通道量测信息的引入

由于惯导系统高度通道的不稳定性 [12]，选择气压

高度计输出高度和惯性导航解算高度的差值作为量

测量，对高度通道进行阻尼，公式如下：

Zh=h-hc=驻h+Vh (13)

式中：hc为惯性导航系统解算得到飞行器的高度值； h

为气压高度计的高度测量值；驻h 为两者之差；Vh为气

压高度计的观测白噪声；Zh为高度方向的量测量。

3 卡尔曼滤波器设计

3.1 状态方程建立

根据惯性导航的基本误差特性，其状态方程可表

示为[13]：

X觶 I (t)=FI (t)XI (t)+GI (t)WI (t) (14)

式中： XI=[准E 准N 准U 啄vE 啄vN 啄vU 啄L 啄姿 啄h 着bx 着by 着bz

着rx 着ry 着rz

驻

x

驻

y

驻

z ]
T
；WI=[棕gx 棕gy 棕gz �棕bx 棕by 棕bz 棕ax

棕ay 棕az ]
T
，其中，准E 、准N 、准U为数字平台误差； 啄vE 、啄v

N 、啄vU为速度误差；啄L、啄姿、啄h 为纬度、 经度和高度误

差，着bx 、着by 、着bz 为陀螺仪的常值漂移误差；着rx 、着 ry 、着 rz

为陀螺的一阶 Markov 过程漂移噪声； 驻

x 、

驻

y 、

驻

z为加

速度计零偏[14]。

3.2 量测方程的建立

根据上述分析，综合公式(11)、(12)和(13)得到整
个系统的量测方程为：

Z=HX+V (15)
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其中，Z=
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。

3.3 离散卡尔曼滤波器设计

由于系统状态方程是连续的，系统量测量是等时

间间隔采样的，因此必须将系统的状态方程进行离散

化处理，得到[13]：

Xk=椎k,k-1Xk-1 +祝k,k-1Xk-1

Zk=HkXk+Vk ����������������������(17)

其中：椎k,k-1 =
∞

�n=0
移[F(tk )T]

n
/n! ，祝k=

∞

�n=0
移[ 1

�n! (F(tk )T)
n-11 )]

G(tk )T。

整个系统的卡尔曼滤波方程为：

X赞 k|k-1 =椎k,k-1X赞 k-1

X赞 k=X赞 k|k-1+Kk (Zk-HkX赞 k|k-1 )

Kk=Pk|k-1Hk

T
(HkPk|k-1Hk

T
+Rk )

-1
(18)

Pk|k-1 =椎k,k-1Pk-1椎k,k-1

T
+祝k-1Qk-1祝k,k-1

T

Pk=(I-KkHk )Pk|k-1

其中， Qk=Q(t)/T；Rk=R(t)/T (19)

4 最优导航星的选取
根据系统可观测相关理论 [15]，系统可观的充分必

要条件是系统的可观测矩阵满足条件：

rank(M)=n (20)
即当系统可观测矩阵(19)满秩时，系统所有状态

参量完全可观的。

对惯性导航系统的状态矩阵 F 进行分析可得到

F≠0，即系统状态矩阵 F 满足以下关系式：

rank(F)=18 (21)
根据矩阵的相关理论可知：

rank(HF)=rank(H) (22)
根据上述分析，当系统量测阵 H 满足 rank(H)=

3 时，系统可观测性最强。因此，对量测阵的分析显得尤为

重要，当H为满秩矩阵，必须满足以下条件：

(1) (cos(Ac )≠0&&(sin(Ac )cos(Lc )≠0)；

(2) (tan(Ec )sin(Ac )≠0)&&

((tan(Ec )cos(Ac )cos(Lc )-sin(Lc ))≠0)；

(3) - cos(Ac)
tan(Ec)sin(Ac)

≠ sin(Ac)cos(Lc)
(tan(Ec)cos(Ac)cos(Lc)-sin(Lc))

；

综合上述条件，得到最优导航星选取原则为：

浊= tan(Ec )
tan(Lc )cos(Ac )

≠1 (23)

式中：浊 定义为比例因子。

5 仿真实验和分析

5.1 仿真条件

系统选用的仿真环境 Matlab2012b.exe， 设置仿

真时间长度为 5 h，飞行高度为 10 km，飞行速度为

1 000 km/h，气压高度计的精度为 10m。 二维转台的测

角单元 10″， 加速度计的零偏 4×10-5g， 陀螺零偏为

0.01°/h，陀螺随机游走为 0.000 1°/ h姨 。

表 1 系统误差变量初始条件

Tab.1 Initial value of system error variable

飞行器的飞行轨迹信息如表 2 所示。

表 2 飞行轨迹数据

Tab.2 Trajectory data of aerocraft

飞行轨迹为通过起始点和目的地两位置的地球大

圆圆弧，如图 3 所示。

Variable
Initial
value Variable

Initial
value Variable

Initial
value

准E 10″ 啄L 10″ 啄vE 1 m/s

准N 10″ 啄姿 10″ 啄vN 1 m/s

准U 10″ 啄h 20 m 啄vU 1 m/s

Parameter Start point End point

Longitude/(°) 71°39′ 127°32′

Latitude/(°) 35°28′ 50°13′

H=

01×6 -cos(Ac ) -sin(Ac )cos(Lc ) 0 01×9

01×6 -tan(Ec )sin(Ac ) tan(Ec )cos(Ac )cos(Lc )-sin(Lc )) 0 01×9

01×6 0 0 1 01×9

9
-
-
-
-
-
-
-
-
-
-
.

/
0
0
0
0
0
0
0
0
0
0
1

(16)
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图 3 飞行器飞行轨迹

Fig.3 Trajectory of aero craft

5.2 基于最优选星准则的导航算法性能仿真

设置组合频率为 1 次/s，根据图 4 和图 5 的结果，

可以看出 SINS/CNS-STAR 算法长时间定位精度明
显优于 SINS/CNS。

在不使用最优选星准则时，恒星选择不确定性有

可能导致所选择的恒星不满足最优选星准则，即恒星

的观测角度不满足公式(23)：

浊= tan(Ec )
tan(Lc )cos(Ac )

≈1 (24)

因此，系统可观测性严重下降，引起算法性能下

降，影响系统的定位精度。

图 4 不同算法的定位精度

Fig.4 Positioning accuracy of different algorithms

图 5 不同算法的比例因子 浊

Fig.5 Factor 浊 of different algorithms

5.3 不同组合频率对导航性能的分析

为了进行对比，分别对传统的 SINS/CNS 算法和
文中提出的 SINS/CNS-STAR 两个算法同时作仿真
分析，设置组合频率分别为 10Hz、1Hz 和 1/60Hz。

根据图 6 和图 7 的结果， 传统 SINS/CNS 算法在
不满足最优选星准则时， 系统的可观测性非常差，因

此，不同组合频率对其性能影响并不明显。 然而，基于

最优选星准则的 SINS/CNS-STAR 算法性能受组合
频率的影响比较严重，且随着组合频率的提高，定位

精度也会明显提高。

图 6 无最优选星准则的定位精度

Fig.6 Positioning accuracy without optimal NAVSTAR

selection criteria

图 7 基于最优选星准则的定位精度

Fig.7 Positioning accuracy based on optimal NAVSTAR

selection criteria

6 结 论

文中提出了基于最优选星准则的捷联惯性/天文

单星深度组合导航算法(SINS/CNS-STAR)，克服了传

统的惯性/天文组合导航算法（SINS/CNS）存在的问题

和导航星选取的不确定性，通过对文中提出的算法进

行仿真分析，其结果表明：

(1) 文中提出的 SINS/CNS-STAR 算法能够实现

对飞行器的长时间导航定位，且其定位误差不随时间
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增大，有效抑制了惯性导航系统误差的累积。

(2) 最优导航星选取准则使得导航恒星的选择目
的性更加明确，保证系统长期处于最佳可观测状态。

(3) 最优导航星选取准则对系统导航性能具有明
显提高作用，同时提高了导航系统的鲁棒性。

(4) 基于最优选星准则，算法组合频率越高，系统

的定位精度也就越高。

总之，通过理论论证和数值仿真分析，文中提出

的 SINS/CNS-STAR 算法对惯性器件、天文观测设备

的精度要求不高，导航精度高，误差不随时间积累，最

优选星准则的应用进一步提高了算法的长期鲁棒性，

适合应用于高空飞行器长时间导航。 但是，理论分析

和算法仿真与工程实践应用有一定的差距，要将该算

法应用于实际工程中，需要对算法进一步优化，提高

算法的自适应能力。
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