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摘 要:针对空间平台在高轨道机动变轨过程中自主导航的需求,采用了基于Kalman滤波器的捷

联惯导与星敏感器的组合导航方案。结合Kalman滤波中协方差更新的误差分配分析方法,分析

了影响空间平台状态估计误差的主要因素。采用适用于高轨道的球谐重力模型,运用STK工具包

设计了变轨机动轨迹,将该轨迹应用于组合导航方案的仿真验证。仿真结果表明,量测噪声是影

响空间平台姿态精度的主要因素,加速度计零偏对变轨过程速度精度有决定性影响,改善两者的

精度可以实现空间平台机动变轨的高精度自主导航。
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Abstract:BasedonKalmanfilter,strapdowninertial/starsensorintegrationnavigationalgorithm
isadoptedfortheautonomousnavigationofspaceplatformduringhighorbitmaneuvering.Com-
binedwiththeerrordistributionalgorithmfornavigationsystemsbasedontheprocessofKalman
filtercovarianceupdate,themainfactorsaffectingtheerrorofstateestimationofspaceplatform
areanalyzed. Furthermore,thesphericalharmonicgravity modelsuitableforhighorbitis
adopted,andasimulationtestsystemfortrajectoryoforbitalmaneuverisdesignedusingthe
STK.Thesimulationresultsshowthatthemeasuringnoiseisthemainfactoraffectingthe
attitudeaccuracyofthespaceplatform.Theaccelerometerbiashasadecisiveinfluenceontheac-
curacyofthetrajectorychangeprocess,andbyimprovingtheaccuracyofthetwobythehigh-pre-
cisionautonomousnavigationofthemaneuverableorbitchangecanbeachieved.
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0 引言

基于现代航天与空间技术基础发展起来的空

间机动平台,使现代战争的作战范围延伸到了轨道

空间范围内。美国的“轨道快车”计划已于2007年

完成全部演示任务,其空间平台具有很强的机动变

轨能力[1];此外,“轨道试验飞行器”计划截止2016
年,已先后4次发射X-37B升空,其具有监视及摧

毁其他卫星的能力[2]。可见空间平台作为武器发

射平台在现代战争中将发挥重要作用,因此提高空

间平台的机动能力和自主导航能力具有极大的战

略意义。
卫星工具包(SatelliteToolKit,STK)提供了

高精度地球引力势、大气阻力、太阳光压以及各种

摄动模型,可对卫星飞行轨迹进行高精度模拟。利

用STK设计空间平台在轨飞行的轨迹,或者对在

轨飞行段进行惯性/星光组合导航仿真分析,国内

外学者已进行了大量研究,取得了显著的成果[3-5]。

但在变轨机动过程中,空间平台机动的快速变化,
必然使得惯性/星敏感器的组合效果与在轨情况不

同,而在这方面的研究还并不多见。
本文主要运用STK仿真了空间平台机动变轨

方案;再利用Kalman滤波设计了组合导航方案,将
惯性导航能够连续提供输出但长时间误差积累的

特点,与星光导航输出频率不高但长时无误差累积

的特点进行优势互补[6-9],有效提高了空间平台的自

主导航能力;并采用基于协方差更新的误差分配方

法[10-12],分析了导航过程中影响导航精度的主要

因素。

1 惯性/星敏感器的Kalman滤波算法

空间平台一般处于较高轨道,其轨道高度约为

200~4000km,甚至更高。在没有大气层影响的情

况下,采用大视场星光敏感器(StarSensor,SS)可
以避免小视场星体跟踪器在大机动时无法稳定工

作的问题。在此基础上,利用星敏感器输出和惯导

输出建立组合导航的状态方程和量测方程。

1.1 系统状态方程

组合导航系统的状态方程可表示为

ẋ(t)=F(t)x(t)+w(t) (1)

在地心惯性坐标系i下,惯导系统的导航微分

模型为[13]
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设系统状态变量包括:姿态误差ϕi,速度误差
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式中,CGδpi 表示由位置误差所产生的引力计

算误差δGi=G(̂pi)-G(pi)。

1.2 量测方程

设大视场星敏感器输出的姿态矩阵为Ci,SS
b ,测

量误差为wSS,惯性导航系统的姿态矩阵为Ci,INS
b 。

可通过二者构造出基于惯性系i下的姿态匹配量测

量Ci,SS
i,INS。假设星敏感器和惯导测量误差均为小量,

姿态矩阵可以写为

Ci,SS
b =Ci,SS

i Ci
b ≈ (I3-wSS×)Ci

b

Ci,INS
b =Ci,INS

i Ci
b ≈ (I3-ϕi×)Ci

b

(5)

由式(5)可得

 Ci,SS
i,INS=Ci,SS

b (Ci,INS
b )-1≈I3+(ϕi-wi

SS)× (6)
利用式(6)的反对称结构特性,得到量测方程
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式中,H =[I3×3 03×12]。

2 组合导航的误差分析

2.1 基于协方差更新的误差分配

误差分配分析的目的是通过仿真手段获得各

个误差源在整个空间平台自主导航过程中的影响

大小,从而在实际应用前能对现有的器件精度指标

进行调整。利用Kalman滤波方程中的协方差矩阵

更新公式能够准确得到每个时刻状态向量X 中任

意一项误差的方差。通过线性误差模型的叠加性

可以得到任意一项状态在任一时刻的误差分配清

单。对于组合导航系统而言,需要建立真实高阶和
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实际低阶的两种误差模型。真实高阶模型尽可能

地包含各种误差源,而设计的低阶次优滤波器则通

过计算的增益K 对真实的误差状态产生影响。
影响最终导航精度的因素包括初始状态误差、

过程噪声误差和量测噪声误差。这三类误差的传

播特性不尽相同。
由于中、高精度组合导航系统误差模型的线性

可加性,任一时刻滤波状态第i个元素误差Xi 的方

差可以写成如下形式[14]

σ2
Xi =E[(SIC,iX0)(SIC,iX0)T]+

E(X2
Proc,i)+E(X2

Meas,i)
(8)

式中,σ2
Xi 表示某一时刻Xi 的均方差值;SIC,i

表示初始误差向量X0 到Xi 的状态转移矩阵的第i
行向量;X2

Proc,i 表示过程噪声对σ2
Xi 的影响;X2

Meas,i

表示量测噪声对σ2
Xi 的影响。

2.2 组合导航真实环境的误差模型

1)IMU误差模型[14]

δωb
ib =δKGωb

ib +εb +wb
G

δαb
SF=δKAfb

SF+

Δ

b+wb
A

(9)

式中,δωb
ib 和δαb

SF 分别表示陀螺和加速度计

的测量误差;而δKG 和δKA 分别为陀螺和加速度计

的安装误差矩阵;εb 和

Δ

b分别为陀螺和加速度计的

零偏;wb
G 和wb

A 分别为陀螺和加速度计的噪声项。
其中安装误差矩阵包括陀螺和加速度计的刻度系

数误差、不正交误差和两者之间的安装失准角共15
个参量。

2)重力误差模型

空间平台在变轨机动过程中,由于速度高且变

化较快,需要建立合理的重力误差模型来消除重力

在导航算法速度更新过程中产生的影响。将重力

误差项看作与距离相关的一阶马尔科夫模型

dδgmdl

ds =-
1
lg
δgmdl+ngw (10)

式中,dδgmdl表示经过无限小的距离ds内重力

模型误差的变化量;lg 为重力模型的相关距离;ngw

为马尔科夫过程的驱动噪声。
对式(10)两边积分得到其时间的模型后,可将

重力模型误差写成如下形式

δ̇gmdl=-
v
lg
δgmdl+ vngw (11)

目前,星敏感器测量精度已经达到角秒级,且误

差不随时间累积。因此,本文将星敏感器测量误差考

虑为零均值的白噪声过程,其误差模型就不再赘述。

3 基于STK的变轨轨迹生成

3.1 球谐函数重力模型

常用的低阶 WGS84重力模型未考虑重力的北

向和东向分量,在高于20km的空域,WGS84的重

力模值误差将对导航精度产生较大影响。针对空

间平台高空域的工作环境,采用高阶的球谐重力模

型较为适合。
实际应用中,假设地球质量关于极轴对称分

布,地球坐标系原点、地球质心和地球几何中心一

致,并且不考虑重力异常影响,那么球谐模型地球

引力位可以简化为[15]
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其中,Jn为球谐波系数。此时引力的表达式为

G=grad(U)=
∂U
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∂U
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iϕ (13)
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,将G 转换到地球坐标系e

下,可求得e系下引力公式为
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由于随着重力模型阶数的增长,重力的计算量

会大幅增加,而球谐波系数Jn 将会衰减,从而导致

重力模型中的高阶项对重力影响较小。综合考虑

空间平台工作的高度环境和重力模型计算的复杂

程度,STK生成轨迹采用J4重力模型,惯导算法中

也使用相同的J4模型进行IMU反演和导航计算。

3.2 机动变轨轨迹生成

利用STK 中的高精度卫星轨迹模型(High-
PrecisionOrbitPropagator,HPOP)生成空间平台

的轨道数据。通过设定空间平台的6个轨道根数得

到飞行轨迹,如图1所示。导航参数和机动参数可

从STK报表功能中获取,将获取的导航参数通过惯

导反演算法进行验证,确定STK中的数据是否可

用,以及惯导算法是否满足导航需求。
此外,借助STK中的Astrogator功能,通过对

初始轨道、目标轨道以及3个轴向加速度的设置,可
以得到实验所需要的共面变轨或者是非共面变轨

轨迹。为了研究变轨机动过程中的导航精度,轨道
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图1 飞行轨迹3D图像

Fig.1 3Dflighttrajectory

机动不能用理论研究时所采取的冲量法,应该考虑发

动机推力是一个有限量,轨道根数的改变具有一定的

时间过程。变轨过程采用轨道机动的制导方法,将

STK 中 Astrogator功 能 的 ManeuverType 改 为

Finite,通过改变空间平台的加速度实现变轨机动。

4 仿真结果与分析

通过STK软件生成一条变轨轨道,近地点高

度400km,远地点高度4210km,在近地点进行变轨

机动,沿空间平台x轴与y轴方向施加推力,使东向

速度 由 6.2km/s增 加 为 7.6km/s,北 向 速 度 由

-3.8km/s变为-0.8km/s,天向速度从0增加到

0.4km/s,变轨机动过程持续大约900s。对在轨段

和变轨机动段共3600s进行惯导以及惯性/星敏感

器组合导航仿真分析。设陀螺常值零偏和角随机

游走分别为0.01(°)/h和0.001(°)/h,加速度计

速度随机游走为1μg/ Hz,加速度计常值偏置为

100μg,采样频率为100Hz,星敏感器姿态输出精度

1″,频率1Hz。本文在进行误差分配仿真时,主要研

究陀螺与加速度计器件误差以及量测噪声所产生

的影响,因此误差分配仿真中不计入初始导航误差。
仿真结果如图2~图10所示,其中图2和图3

为在轨段惯性/星敏感器组合导航与惯性导航的三

轴姿态与速度误差对比;图4为组合导航的位置误

差分配结果;图5和图6为变轨机动过程中惯性/星

敏感器姿态组合导航与纯惯导的三轴姿态与速度

误差对比;图7~图9为机动变轨过程中加速度计

常值偏置分别为100μg 和10μg 时惯性导航误差对

比;图10为变轨机动过程的纯惯导速度误差分配结

果。其中图4与图10横坐标含义为:1)初始时刻的

导航参数误差;2)陀螺静态零偏误差;3)加速度计

静态零偏误差;4)陀螺动态零偏误差;5)加速度计

动态零偏误差;6)陀螺随机游走误差;7)加速度计

随机游走误差;8)陀螺刻度系数相关误差;9)加速

图2 惯性/星敏感器姿态组合与惯导姿态误差对比

Fig.2 AttitudeerrorofINS/SScomparedwithINS

图3 惯性/星敏感器姿态组合与惯导速度误差对比

Fig.3 VelocityerrorofINS/SScomparedwithINS

图4 组合导航位置误差分配

Fig.4 PositionerrordistributionofINS/SS

图5 变轨机动段组合导航与惯导姿态误差对比

Fig.5 AttitudeerrorofINS/SScomparedwith

INSduringorbitmaneuvering
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图6 变轨机动段组合导航与惯导速度误差对比

Fig.6 VelocityerrorofINS/SScomparedwith

INSduringmaneuvering

图7 不同加速度计常值偏置姿态误差对比

Fig.7 Attitudeerrorcomparisonwithdifferent
Δ

b

图8 不同加速度计常值偏置位置误差对比

Fig.8 Positionerrorcomparisonwithdifferent

Δ

b

图9 不同加速度计常值偏置速度误差对比

Fig.9 Velocityerrorcomparisonwithdifferent

Δ

b

图10 变轨机动段速度误差分配

Fig.10 Velocityerrordistributionduringorbitmaneuvering

度计刻度系数相关误差;10)不正交与不对准误差;

11)重力模型误差;12)量测噪声误差。
对仿真结果分析如下:

1)如图2和图3所示,在轨段与轨道机动段捷

联惯导解算的姿态误差随时间的增加而积累,导航

参数发散速度很快。惯性/星敏感器姿态组合导航

对姿态误差有明显修正,姿态迅速收敛,稳定误差

精度达到5″,有效地抑制了姿态误差的发散。图2
中点划线和虚线分别表示星敏感器姿态输出精度

为10″和1″时的姿态误差曲线,可见1″精度的星敏

感器对姿态的修正效果优于10″。由于太空中在轨

段飞行,空间平台几乎处于完全失重状态,其加速

度计的输出几乎为0。由速度误差方程

 δ̇vi=(Ci
bfb)×ϕ̇i+CGδpi+Ci

b

Δ

b+Ci
b

Δ

w (15)
可知,Ci

bfb 项几乎为0。此外,滤波中将星敏

感器输出作为量测,加速度计零偏不可观测,因此

平台的姿态精度对速度误差的影响可以忽略不计,
提高姿态的精度并不能有效提高平台的位置精度。
在轨道机动段由于空间平台的高轨道工作环境,其
加速度计输出仍为小量,姿态精度会对速度精度产

生微小影响,但仍不明显,如图6所示。

2)由图4可知,在轨段组合导航中影响位置误

差估计的主要因素分别是:不正交与不对准误差、
加速度计刻度系数相关误差和重力模型误差。量

测噪声误差会对位置精度产生影响,但并不是决定

性的因素。

3)图7~图9显示,变轨机动过程中加速度计

的精度对姿态影响不明显,但对空间平台速度与位

置精度有较大影响,100μg 和10μg 的加速度计常

值偏置仿真位置误差分别约为200m和20m。由此

可见,加速度计是影响定位精度的主要因素。而在

纯惯导速度误差分配图10中表明,影响定位精度的

最主要因素是加速度计静态零偏误差,结论与图8
分析一致。
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5 结论

本文采用惯性/星敏感器组合,通过STK仿真软

件设计了复杂摄动模型,更接近真实环境的高精度空

间平台机动变轨轨迹;利用Kalman滤波方法研究了

空间平台在变轨机动过程与在轨飞行时的导航精度;
最后通过误差分配方法,分析了影响导航精度的主要

因素,为提高空间平台自主导航能力提供了依据。
实际应用中,为了提高空间平台的自主导航能

力,提出了以下几点建议:1)长航时飞行时,适当提高

星敏感器测量精度将有效减小空间平台的姿态误差;

2)采用简化球谐J4重力模型能够满足空间平台的导

航需求;3)机动变轨时间在20min以内时,无论是组

合导航或者纯惯导,采用加速度计常值偏置为10μg
甚至更高精度的加速度计将大幅提高空间平台的定

位精度,从而实现空间平台机动变轨时的自主导航。
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