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摘要：针对拒止环境下，载体惯性导航设备性能受限严重的问题，提出了一种基于卫星星光观测的星敏感器/惯导组合导

航技术。通过星图进行预处理，识别星敏感器视场中的恒星及卫星；利用观测的恒星信息确定系统当前姿态，根据卫星

星历计算观测当前时刻卫星在地心地固系下的位置信息，确定载体与卫星位置之间的矢量关系，建立测量方程；最后结

合惯导误差模型建立的系统状态方程，利用卡尔曼滤波算法实现对惯导输出的位置信息进行修正。与恒星相比，卫星与

观测者之间距离有限，因此卫星观测可提供位置信息，实现导航位置误差不会随时间增加而发散，具有较高的工程应用

价值。通过仿真分析了不同星敏感器测星误差及不同卫星星历误差对系统导航精度的影响，结果表明该方法具有较高

的精度。最后通过静态导航试验验证导航系统的有效性，结果显示组合导航 2 h 位置误差优于 41. 42 m，对于不同的初

始位置误差，导航位置精度均优于 150 m。
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Abstract： The performance of vehicle inertial navigation systems degrades severely in GNSS-denied envi⁃
ronments.  To address this limitation， a starlight– inertial integrated navigation method based on satellite 
celestial observation is proposed.  Targets （stars and satellites） within the sensor field of view are first iden⁃
tified through image preprocessing.  Attitude is then determined from star measurements obtained by the 
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star sensor.  Using satellite ephemerides， the satellite position in the Earth-centered， Earth-fixed （ECEF） 
frame at the current epoch is computed， and the resulting geometric vector between vehicle and satellite is 
formed to establish the measurement equation.  By combining this measurement with an inertial navigation 
error model， a state equation is constructed and position and attitude estimates are updated via Kalman fil⁃
tering.  Compared with conventional star-only observations， the relatively limited range to satellites per⁃
mits direct provision of position information from satellite observations， preventing divergence of naviga⁃
tion position error and enhancing practical applicability.  The effect of satellite position error is analyzed 
through simulation， which demonstrates that the proposed integrated navigation algorithm achieves high 
accuracy.  The algorithm was further validated in a static navigation test， yielding a 2-hour navigation posi⁃
tion error of 41. 42 m； across tests with varying initial position errors， navigation position error remained 
below 150 m.
Key words： satellite observation； starlight-inertial integrated navigation； Kalman filtering； error analysis

1 引  言

随着卫星导航系统的发展，全球卫星导航系

统（Global Navigation Satellite System， GNSS）
在军民等各领域均得到了广泛应用，但在特殊情

况下只需通过简单的技术和常规设备就能干预

其安全运行，造成 GNSS 设备被拒止甚至被欺

骗，导航结果出现偏差［1-4］，进而无法满足高空长

航时无人飞行器的导航需求。

星光惯性组合导航系统利用星光定向仪测

量的恒星矢量信息对惯性器件的漂移进行估计

补偿［5-6］，因其全自主、高可靠的特点得到了广

泛应用，美国三叉戟Ⅱ导弹［7］和俄罗斯最新一代

的战略核打击装备 PC-12M 型洲际导弹［8］均采

用惯性星光制导系统以提高系统导航精度。美

国 RC-135 侦察机和 B-2 轰炸机应用的 Northrop
公司的产品 LN-120G 导航系统［9］在拒止环境下

定位精度为 0. 15+0. 15（t）1/2 海里（t 单位为小

时），说明在长航下仍会出现位置发散的问题。

近年来，国内研究人员也针对星光惯性组

合导航系统进行了大量相关研究。杨波［10］，张

承［11］等分别利用星敏感器输出的姿态信息实

现了星惯组合导航系统的对准及导航算法。黄

远［12］等对基于单星矢量测量的星光惯性组合

导航的系统进行了误差分析建模，并提出了相

应的对准及导航算法。乔川［13］等提出了一种

基于单星测量的星光惯性组合导航方法，引入

星光定向仪与惯导安装误差作为系统状态量，

在进行组合导航同时估计星敏感器与惯导之间

安装阵，进一步提高了组合导航精度。然而，

在长航时下导航信息发散的问题并没有得到解

决，其主要原因是恒星观测只能提供惯性系下

姿态信息，无法自主提供位置信息，导致系统

不完全可观测，卡尔曼滤波器不能估计出所有

导航信息。

随着航天技术和互联网技术的发展，在轨卫

星数量逐年提升。据 Brycetech 公司报告显示

2013~2022 年全球共发射航天器 7 956 个［14］，Eu⁃
roconsult 公司 2023 版预测 2023~2032 年全球将

发射小卫星约 26 104 颗［15］，其中大部分为低轨星

座卫星。杨莉［16］等对在轨卫星等进行建模与计

算，结果显示反射率为 0. 5 的卫星，视星等最小可

达 4 等以下，一般星敏感器均可实现对其观测。

张俊等通过单帧星库比对和多帧运动估计已实

现对卫星目标的提取与识别［17］，并成功应用于多

款产品中。

与恒星相比，卫星与观测者之间距离有限，

因此卫星观测可自主提供位置信息，增强组合

导航系统的可观测性，实现导航位置误差不会

随时间增加而发散，具有较高的工程应用价值。

因此，本文提出了一种基于卫星星光观测的星

敏感器/惯导组合导航技术，对星敏感器拍摄星

图进行预处理，识别视场中的恒星及卫星；利用

恒星确定星敏感器当前姿态信息，根据卫星星

历中计算观测卫星当前时刻的位置信息，即可

确定载体与卫星位置之间的矢量关系，建立测
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量方程；结合惯导误差模型建立的系统状态方

程，利用卡尔曼滤波算法对惯导输出的位置信

息进行修正。

由于午夜卫星无法反射太阳光，无法实现卫

星观测，因此在实际应用中，白昼和夜晚采用恒

星+惯导的组合导航方式，保证位置误差在 5. 6 
km（3 nmile）［18］以内。傍晚和黎明可进行卫星观

测，使用文中算法对位置误差进行修正。即使长

时间处在拒止环境中，飞行器依旧可以保持很好

的精度。

2 组合导航系统

基于卫星星光观测的星惯组合导航系统示

意图如图 1 所示。惯导安装在伺服转台上，星敏

感器通过工装捷联安装在惯导上方。转台内框

和外框分别对应系统俯仰和滚转方向。

导航系统的工作流程如图 2 所示。首先，根

据惯导给出的姿态位置信息，结合卫星星历，计

算卫星在当前时刻的天顶角和方位角，选择目

标卫星进行观测，根据转台的不同，目标导航星

的选取方法也不一样。考虑到折射的影响，一

般选择天顶角小于 45°的天区进行观测。之后

控制伺服转台旋转，实现对目标天区的观测。

输出系统在惯性坐标系下的姿态及目标卫星在

系统本体坐标系下的方向矢量。同时计算观测

时刻目标卫星在地心地固坐标系下的矢量。若

同时观测到两颗及以上卫星，可直接根据卫星

星历计算导航系统位置。受限于在轨卫星数

量，实际中一般同一时刻只能观测到 1 颗卫星。

因此，需要根据惯导的误差模型建立系统状态

方程，根据星敏感器输出的惯性系下姿态和卫

图 2　基于卫星星光观测的星光惯性组合导航系统导航流程

Fig. 2　Navigation flow chart of starlight-inertial integrated navigation system based on satellite celestial observation

图 1　基于卫星星光观测的星光惯性组合导航系统

Fig. 1　Starlight-inertial integrated navigation system based 
on satellite celestial observation
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星观测矢量建立测量方程，利用卡尔曼滤波算

法对惯导输出的姿态位置信息进行修正，在修

正导航信息的同时也需对惯性器件的零偏进行

估计。

3 基 于 卫 星 星 光 观 测 的 组 合 导 航

算法

3. 1　基本坐标系

为更好地说明组合导航算法，首先介绍 4 个

基本的坐标系，分别为惯性坐标系（i），地心地固

坐标系（e），导航坐标系（n），系统本体坐标系

（b），并采用 C b
a 表示从 a 坐标系到 b 坐标系的转

换矩阵。惯性坐标系（i）采用的是地心惯性系，

其原点位于地球中心，z 轴沿地球自转轴方向，x

轴指向春分点，y 轴与其他两轴组成右手坐标系。

地 球 坐 标 系（e）为 地 心 地 固（Eearth-Centered， 
Eearth-Fixed， ECEF）坐标系，其原点位于地球

中心，z 轴指向北极，x 轴指向 0°经线与赤道的交

点，y 轴与其他两轴组成右手坐标系。导航坐标

系（n）又称地理坐标系，采用常用的东北天坐标

系，原点位于导航系统中心，xyz 3 轴分别指向正

东，正北和垂直地球椭球面向上。系统本体坐标

系（b），原点位于导航系统中心，xyz 三轴分别指

向惯导的右前上 3 个方向。各坐标系转换关系如

图 3 所示。其中，从 i 系到 e 系的转换需要将时间

转换到儒略时，同时考虑地球自转的岁差章动极

移等效应，具体见文献［19］。

3. 2　系统状态方程

选取X=[ϕ δv δp ε ∇ ] T
作为状态量，

其中 ϕ= [ϕE ϕN ϕU ]，δv= [ δvE δvN δvU ]，

δp= [ δL δλ δh ]为分别为失准角，速度误差

和 位 置 误 差 ； ε= [ εx εy εz ]， ∇ =

[∇ x ∇ y ∇ z ]分别为陀螺和加表的零偏；

建立系统状态方程与测量方程：

ì
í
î

ïï

ïïïï

X k =Φ k|k - 1X k - 1 + Γ k|k - 1W k - 1

Z k = H kX k + V k

. （1）

在状态方程中：
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b

O 9 × 6

， （3）

其中：ts 为惯导采样时间，In 表示 n 阶单位阵，

Om × n 表示 m 行 n 列全 0 矩阵，C n
b 表示惯导在地理

图 3　坐标系转换关系

Fig. 3　Relationship of coordinate systems
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系下姿态阵。M aa，M av，M ap，M va，M vv，M vp，M pv， M pp 均可由式（4）中的惯导的误差模型给出。
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ϕ̇E = ( ωU + vE tan L RNh ) ϕN -( ωN + vE RNh ) ϕU - δvN RMh + ( vN R 2
Mh ) δh - εE

ϕ̇N = -( ωU + vE tan L RNh ) ϕE -( vN RMh ) ϕU + δvE RNh - ωU δL -( vE R 2
Nh ) δh - εN

ϕ̇U = ( ωN + vE RNh ) ϕE +( vN RMh ) ϕU +( tan L RNh ) δvE +( ωN + vE RNh cos2 L ) δL -

                        ( vE tan L R 2
Nh ) δh - εU

δv̇E = - fU ϕN + fN ϕU +[( vN tan L - vU ) RNh ] δvE +( 2ωU + vE tan L RNh ) δvN -

            ( 2ωN + vE RNh ) δvU +( 2vN ωN + 2vU ωU + vE vN RNh cos2 L ) δL +

                               [ ( vE vU - vE vN tan L ) R 2
Nh ] δh + ∇E

δv̇N = fU ϕE - fE ϕU - 2( ωU + vE tan L RNh ) δvE -( vU RMh ) δvN -( vN RMh ) δvU -

                              ( 2ωN vE + v2
E RNh cos2 L ) δL +( vN vU R 2

Mh - v2
E tan L R 2

Nh ) δh + ∇N

δv̇U = - fN ϕE + fE ϕN - 2( ωN + vE RNh ) δvE -( 2vN RMh ) δvN   - 2ωU vE δL +

                             ( v2
E R 2

Nh + v2
N R 2

Mh ) δh + ∇U

δL̇ = δvN RMh - ( vN R 2
Mh ) δh

δλ̇ = δvE RMh cos L + ( vE tan L RNh cos L ) δL - ( vE R 2
Nh cos L ) δh

δḣ = δvU

， （4）

具体见文献［20］，在此不进行赘述。

3. 3　系统测量方程

3. 3. 1　卫星位置计算

卫星星历 TLE 存储了卫星相关数据，其中

第二行包含卫星的轨道六根数，可通过 SGP4 空

间卫星轨道模型计算任意时刻卫星在地心地固

坐标系下的位置速度信息。陆正亮［21］等使用

TLE 预报卫星位置，通过修正大气阻力系数，4
天内卫星位置精度优于 2 km。对于获取精密星

历的卫星，使用 HPOP 模型外推，7 天内精度优于

1. 2 km。基于卫星星光观测的组合导航系统，需

要对多颗卫星进行观测，实现对导航信息的估计

修正。目标卫星之间相互独立，因此卫星的位置

误差可视为白噪声。

3. 3. 2　卫星观测模型

卫星观测示意图如图 4 所示。根据星历计

算，观测时刻卫星在地心地固坐标系下坐标为

[ xe
s y e

s ze
s ] T

。根据惯导推算系统在地心地固坐

标系下的坐标为 [ x̂ e
b ŷ e

b ẑ e
b ] T

，距离为 r̂ e
bs。真实

系 统 在 地 心 地 固 坐 标 系 下 的 坐 标 为

[ xe
b y e

b ze
b ] T

，距离为 r e
bs。

则在地心地固坐标系下，由惯导推算和实际

从系统本体指向卫星的矢量分别为：

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

V̂ e
bs = [ ]x̂ e

bs ŷ e
bs ẑ e

bs

T
= [ ]x̂ e

b - xe
s ŷ e

b - y e
s ẑ e

b - ze
s

T

V e
bs = [ ]xe

bs y e
bs ze

bs

T
= [ ]xe

b - xe
s y e

b - y e
s ze

b - ze
s

T
， （5）

图  4　卫星观测示意图

Fig. 4　Schematic of satellite observation
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对归一化矢量在 ( x̂ e
b ŷ e

b ẑ e
b )处进行泰勒展

开，取一次项误差可以得到：

V̂ e
bs

r̂ e
bs

==
[ ]x̂ e

bs ŷ e
bs ẑ e

bs

T

( )x̂ e
bs

2 + ( )ŷ e
bs

2
+ ( )ẑ e

bs

2
. （6）
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（7）
通过星敏感器测量得到卫星在系统本体系

下的方向矢量为 V͂ b
bs，根据恒星背景进行定姿可

得到系统在惯性系下姿态矩阵为 C b
i ，根据观测时

刻 UTC 时间计算观测时刻地心地固系到惯性系

的坐标转换矩阵 C i
e。由此可得，系统本体与卫星

连线在地心地固系下的方向矢量为：

    [ x͂ e
bs y͂ e

bs z͂ e
bs ] T

= V͂ e
bs = (C i

e )-1 (C b
i )-1

V͂ b
bs. （8）

星敏感器的测量误差有：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

x͂ e
bs = xe

bs

r e
bs

+ σ1

y͂ e
bs = xe

bs

r e
bs

+ σ2

z͂ e
bs = xe

bs

r e
bs

+ σ3

， （9）

其中 σ1，σ2，σ3 与星敏感器测量误差有关。

联立式（7）和式（9）有：

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
x̂ e

bs

r̂ e
bs

- x͂ e
bs
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bs ŷ e
bs

( r̂ e
bs )3

1
r̂ e

bs

- ẑ e
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任意地理位置为 [L λ h ]，L，λ，h 分别表

示纬度、经度和大地高。则根据 WGS84 地球椭

球模型可计算系统在地心地固系下的坐标为：
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， （11）

式中：e 是地球椭球的离心率，RN 是该位置对应

的地球卯酉圈的曲率半径。

对式（9）两侧求导有：
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3. 3. 3　系统测量方程

由式（10）和式（12）选择测量量为：
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对应测量矩阵为：

H= [O 3 × 6 C 1C 2 O 3 × 6 ]， （14）
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系统同时观测恒星，文献［13］中基于恒星观

测的星光惯性融合导航方法可继续应用，实现对

导航系统姿态的估计。采用卡尔曼滤波的方式

估计系统状态量，具体过程见文献［18］和文献

［20］，在此不进行赘述。

4 仿真实验分析

为进一步验证算法有效性，进行了仿真实验

分析，仿真参数如表 1 所示。

仿真运动轨迹如图 5 所示，载体初始位置为

（40 °N，116 °E，100 m），初始姿态为（0°，0°，0°），

经过 1 h 上升到 15 km 左右，转入平飞阶段。初

始对准误差为（0. 002 3°，-0. 002 3°，-0. 085 2°）。

该对准精度可保证星敏感器对目标天区的观测。

对于动态情况，提取卫星指向为曝光中心时

刻，注意此时使用 TLE 计算卫星位置时也应计

算到曝光中心时刻。通过仿真比较纯惯性导航、

基于恒星观测的组合导航、基于卫星星光观测的

组合导航的导航精度，结果如图 6 所示。不难看

出，对于纯惯性导航，由于惯性器件零偏，导航误

差随时间积累。在 5 h 后系统位置误差已接近

10 km。基于恒星观测的组合导航，相比于纯惯

性导航位置误差明显减小，但位置仍然会随着时

间增长而发散，最终定位误差超过 1 000 m。基

于卫星星光观测的组合导航，可直接对位置进行

修正，因此，位置误差不会时间增加而发散，位置

精度优于始终优于 150 m。

表 1　星光惯性组合导航系统误差

Tab. 1　Error of integrated navigation system

Error term

Zero bias of gyroscopes

Angle random walk

Scale factor error of gyroscopes

Zero bias of accelerometers

Velocity random walk

Scale factor error of accelerometers

The error of star sensor

The error of satellite position

Error value

0. 01 （°）/h

0. 001 （°）/h0. 5

25 ppm

40 μg0

5 μg0/Hz0. 5

20 ppm

5″（1σ）

600 m（3σ）

图 5　仿真实验飞行轨迹

Fig. 5　Flight track of simulation
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一般情况下，有：

σk ( j ) =
P 0( jj )

Pk ( jj )
， （15）

其中：σk ( j ) 表示系统在 k 时刻第 j 个状态量的可观

测度，P 0( jj ) 和 Pk ( jj ) 分别表示 0 时刻和 k 时刻协方

差矩阵的第 j行第 j列元素。

基于恒星观测和卫星星光观测的组合导航

方法在纬度和经度上的可观测度如图 7 所示。

可以看出，基于恒星观测的组合导航系统，在经

纬度上的可观度均随时间增加而下降，因此其

位置误差必然随时间增加而发散。相比之下，

基于卫星星光观测的组合导航系统在纬度和经

度的可观性始终保持稳定，说明系统具有很好

的可观度，因此其位置误差不会因时间增长而

发散。

采用表 1 中的惯导误差和星敏测量误差分析

不同卫星位置精度对组合导航精度的影响，结果

如图 8 所示。可以看出，随着卫星位置误差的增

大，当卫星位置误差达到 1 200 m（3σ）时，仍可保

证组合导航定位精度优于 252. 0 m。

通过仿真验证，基于卫星星光观测的组合导

航系统，定位精度不随时间增长而发散，且始终

具有很好的定位精度，因此该方法具有较高的工

程应用价值。

图 6　系统导航位置误差

Fig. 6　Error of system navigation position

图 8　不同卫星位置精度对组合导航精度的影响

Fig. 8　Navigation position accuracy corresponding to dif⁃
ferent satellite position

图 7　系统可观测度对比

Fig. 7　Compare of system objective measurement
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5 实验分析

为进一步验证算法的有效性，搭建实验平台

对算法进行验证。实验现场如图 9 所示。实验数

据流如图 10 所示。惯导向测试计算机实时发送

加速度计和陀螺原始脉冲数据，计算机收到后进

行初始对准和位姿解算；导航计算机利用当前位

置信息和卫星星历计算目标卫星的方向矢量，并

向两轴伺服转台发送控制指令，控制转台旋转实

现对目标卫星的观测；星敏感器实时向测试计算

机发送姿态信息，若观测到非恒星目标，则发送

目标的方向矢量；测试计算机收到星敏感器发送

的目标矢量后，通过当前计算的位姿数据与星历

进行比较，确定观测目标是否为目标卫星。若为

目标卫星，则通过文中方法对计算的位姿信息和

惯性器件零偏进行修正。

实验采用的惯导陀螺和加表的零偏稳定性

分别为 0. 004 （°）/h 和 50 μg0，星敏感器单星测量

精度为 3″（1σ）。卫星星历采用 space-track 上下

载的 TLE 数据（共计 11 117 颗卫星），实验时刻

与 TLE 中卫星最长时间间隔为 1 天。实验静态

导航 2 h，过程中共观测卫星 443 颗，其中绝大部

分为 STARLINK 卫星。实验过程中观测到中国

空间站，通过与恒星比对得到中国空间站星等大

约为-1. 1 Mv，其 8 s 内序列图像如图 11 所示。

其中，红色框内为恒星，绿色框内为中国空间站

轨迹（彩图见期刊电子版）。

导航位置误差如图 12 所示。不难看出，基于

卫星星光观测的组合导航方法位置精度优于

41. 42 m，且位置误差不随时间发散。

为进一步说明该方法的有效性，分析不同初

始位置误差对最终组合导航精度的影响如图 13
所示。可以看出在 4 000 s 后，对于不同的初始位

置误差，最终位置误差均优于 150 m，证明了该方

法的有效性。

图 9　组合导航试验照片

Fig. 9　Photo of integrated navigation system

图 11　星敏感器拍摄中国空间站序列图像

Fig. 11　Sequence image of China space station captured 
by star sensor

图 10　组合导航实验数据流

Fig. 10　Data flow of inertial navigation system
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6 结  论

本文提出一种基于卫星星光观测的星敏感

器/惯导组合导航技术。对星敏感器拍摄星图进

行预处理，以识别视场中的恒星及卫星；利用恒

星确定星敏感器当前姿态信息，根据卫星星历中

计算观测卫星当前时刻的位置信息，以确定载体

与卫星位置之间的矢量关系，建立测量方程；结

合惯导误差模型建立的系统状态方程，利用卡尔

曼滤波算法实现对惯导输出的位置信息进行修

正。仿真分析不同卫星位置误差对组合导航系

统导航精度的影响，结果显示该算法具有较高的

精度。搭建实验平台对组合导航算法进行验证，

组合导航位置误差为 41. 42 m。对于不同的初始

位置误差，文中方法的导航位置精度均优于

150 m。该卫星观测技术可自主提供位置信息，

实现导航位置误差不会随时间增加而发散，具有

较高的工程应用价值。
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