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摘    要：针对木星探测导航高自主性和实时性需求，提出一种基于主动基准测量的光行差自主导航系统方法。利用探测

器搭载的主动光学基准源，将多台星敏感器统一到相同的安装基准，基于不同星敏感器光轴在该基准下的光行差效应，配

合宽视场导航敏感器相对木星方位和视半径的测量，实现航天器的自主轨道确定。建立光行差观测模型和主动基准测量几何

约束模型，设计了基于扩展卡尔曼滤波（Extended Kalman Filter，EKF）的自主导航解算算法。经近地卫星在轨飞行测试表明，

该方法可实现优于5 km的定位精度，为深空探测器在远距离弱信号条件下实现高精度自主导航提供了一种可行的技术途径。
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 引　言

木星作为太阳系的“行星之王”，拥有复杂而庞大

的卫星系统，常被称为“微型太阳系”。木星多颗卫星

极可能存在能够孕育生命的冰下海洋，同时，天文学

家目前已发现相当比例的系外行星都是类木气态巨行

星。因此，木星系统作为天文学家理解太阳系起源与

演化、寻找地外生命、“近距离”研究系外行星的一个

蓝本，一直是深空探测的热点。迄今为止，已有多达

9台深空探测器抵达过木星并开展科学探测活动[1]，其

中“朱诺号”（Juno）探测器仍活跃在环木星轨道进行

科学探测，2030年前后还有“露西号”（Lucy） 、木星

冰卫星探测器（JUpiter ICy moons Explorer，JUICE）、

“欧罗巴快帆”（Europa Clipper）等3台美国及欧洲探测

器先后飞抵木星附近对木星的特洛伊（Trojan）小行

星、木星的冰卫星（木卫二、木卫三以及木卫四）开

展科学探测[1]。为提升中国深空探测的科学技术水平，

为人类太空探索事业贡献中国智慧，中国在火星、近

地小行星探测任务之后进一步规划了面向木星及其卫

星的科学探测任务[2]。然而，木星系统环境恶劣，且距

离地球可达6个天文单位（Astronomical Unit，AU），

单程信号延迟 50 min以上，地面测控已难以实现对探

测器的实时干预。尽管中国已经具备了木星探测器的

跟踪测量能力[3]，但目前仍难以达到美国国家航空航天

局（National Aeronautics and Space Administration，
NASA）、欧洲航天局（European Space Agency，
ESA）的深空精密测控水平[4]。因此，为确保木星探测

任务的顺利完成，参考“天问一号”火星探测器的成功

经验[5]，中国木星探测器应具备千米级自主导航能力[6]。

恒星光行差导航（Stellar Aberration Navigation，
SAN）是一种基于恒星光行差效应推算航天器速度矢

量的自主导航方法。其利用恒星光线入射方向随航天

器运动速度变化而产生的视向偏移来反演航天器速

度，从而实现不依赖地面测控或全球卫星定位系统

（Global Navigation Satellite System，GNSS）的深空

自主导航[7-8]。光行差不依赖于太阳的光照条件，距离

太阳数10 AU仍可正常工作，而且基于传统用于惯性

定姿的星敏感器两两配对就能够用于光行差角距余弦

测量，无需额外增加导航敏感器。光行差属于速度测

量型自主导航技术，可与位置测量型（行星视线/视半

径导航、X射线脉冲星导航等）形成互补，为探测器

提供速度自主估计能力以提高导航的滤波收敛速度，

同时约束轨道加速度项的漂移。

光行差导航测速精度依赖于恒星角距的精确测量

（其误差放大因子为光速c），而且星敏感器的安装由
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于受到运载火箭发射时振动及入轨后空间热环境的影

响，与发射前精测安装存在较大的变化，其量级可达

角分水平，可能超过探测器飞行产生的光行差（以木星

轨道探测器为例，探测器飞行速度对应光行差约20～
40″）。不同于文献[9-10]采用速度或视线等部分测量

信息进行导航系统设计，本文基于传统惯性定姿的星

敏感器，提出引入主动基准测量方法消除星敏感器结

构形变对光行差角距的测量影响，同时利用宽视场敏

感器对木星光学轮廓进行木心视线及木星视半径测量，

实现完整的测速、测角和测距信息的滤波和融合，从

而有效提高木星探测器的自主导航精度至千米级水平。

 1    基于恒星角距的速度测量

 1.1    相对论光行差

z(α,δ)+ v

光行差是天文学家根据目标的方位（如赤经α和赤

纬δ）偏移量定义的，即，根据赤经和赤纬将望远镜指

向预定目标时，需将赤经α及赤纬δ向地球飞行的速度

方向偏移Δα及Δδ（根据 求出Δα及Δδ）。然而，

航天器使用的星敏感器是根据光轴所观察到的恒星确

定惯性方向，是天文学家观测目标的逆过程，即根据

星敏感器所观察到的恒星赤经α、赤纬δ确定方向z，即

z= [cosδcosα, cosδsinα, sinδ]T (1)

其中， α = arctan2(zy,zx) ∈ [−π,π]
δ = arcsinzz ∈ [−π/2,π/2]

(2)

根据星敏感器所识别出的恒星，通过查询恒星在

星表中的坐标{α, δ}确定星敏感器光轴的惯性指向z。
由于光速c有限，当航天器以速度v运动时，恒星

的星光如雨点般倾向于在航天器飞行方向的前方出

现，如图1中s2 → s → s1所示。因此，星敏感器光轴

z本应看到的恒星s移动到s1的位置；而光轴上识别到的

恒星，则是光轴后方的恒星s2，沿飞行方向出现在了

当前光轴上（s2 → s）。
  

O

v

Y

X

z

s2 → s → s1

z×(v×z)/c−z×(v×z)/c

 
图 1    星敏感器的光行差建模

Fig. 1    Stellar aberration modeling for star sensors

根据上述分析，要构造出星敏感器光轴z受到的光

行差影响后的光轴测量量zm，应将速度v取反，由相对

论速度合成方法可得

zm =
1

1− v · z
c

(
z
γv
− v

c
+

1
c2

γv

γv+1
(v · z)v

)
(3)

其中，洛伦兹因子γv为

γv =
1√

1− v · v
c2

(4)

由相对论速度合成方法，真指向z为

z =
1

1+
v · zm

c

[
zm

γv
+

v
c
+

1
c2

γv

γv+1
(v · zm)v

]
(5)

为修正光行差以获得星敏感器光轴及横轴的真实

指向，可将其作为小角度做近似处理，则校正矩阵为[11]

Crm = I−Φ× (6)

其中：Φ =[φ，θ，ψ]T，且

Φ× =

 0 −ψ θ
ψ 0 −φ
−θ φ 0

 (7)

z = Crm zm =
1

1+
v · zm

c

[
zm

γv
+

v
c
+
γv (v · zm)v
c2 (γv+1)

]
(8)

(I−Φ×) zm =
1

1+
v · zm

c

[
zm

γv
+

v
c
+
γv (v · zm)v
c2 (γv+1)

]
(9)

进一步整理可得
−Φ× zm = −zm+

c
c+ v · zm

[
zm

γv
+

v
c
+
γv (v · zm)v
c2 (γv+1)

]
⇔ z×mΦ = −zm+

c
c+ v · zm

[
zm

γv
+

v
c
+
γv (v · zm)v
c2 (γv+1)

] (10)

z×m
z×m

由于 为3 × 3的反对称阵，不存在通常意义的逆

矩阵。但是当zm不是零向量时，取 的伪逆仍可以获

得上述方程的唯一解，即

Φ = pinv
(
z×m

){−zm+
c

c+ v · zm

[
zm

γv
+

v
c
+
γv (v · zm)v
c2 (γv+1)

]}
(11)

pinv
(
z×m

)
z×m其中： 为矩阵 的伪逆。

∥v∥ ≪ c当速度 时γv ≈ 1，v·zm/c ≈ 0，近似解为

Φ = pinv
(
z×m

) v
c

(12)
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根据上述推导，采用星敏感器i，j的光轴测量结果

zm之内积作为光行差角距余弦测量值yij，即

yi j = zTmi zm j (13)

而根据公式采用真实指向z计算的光行差角距的

余弦[12]为

yi j = zTi z j−
(
1− zTi z j

) (
zi+ z j

)T v
c
+o

(
v, zi, z j

)
(14)

o
(
v, zi, z j

)
v zi z j其中： 为 、 、 的高阶小量。

对测量值式（13）与理论值式（14）进行仿真，

结果高度一致，如图2所示，说明光行差模型正确。
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（a）星敏感器1和星敏感器2对比

（b）星敏感器1和星敏感器3对比

（c）星敏感器2和星敏感器3对比
 

图 2    光行差角距余弦值测量值和理论值对比

Fig. 2    Comparison between measured and theoretical values of cosine of
stellar aberration angular separation

 

 1.2    基于恒星光行差角距余弦的速度测量

根据前述分析，通过光行差角距余弦的测量，可

获得速度信息，即

hi j ≈ zTmi zm j+
(
1− zTmi zm j

) (
zmi+ zm j

)T (vT+ vJ)
c

(15)

其中：c为光速；hij（i，j = 1，2，3，i ≠ j）为星敏感

器i，j的安装夹角余弦，其不受恒星光行差的影响，但

会受到星敏感器的热结构形变影响，需通过基准测量

进行补偿；vT为探测器相对于木星的环绕速度；vJ为木

星相对于太阳系质心（Solar  System Barycenter，
SSB）的三维速度，可根据行星星历（如DE440/441精
密星历）计算得到。根据上述关系式，通过三台星敏

感器的角距余弦的测量，可以解算出探测器相对木星

的速度，即

vT ≈ c


(
1− zTm1 zm2

)
(zm1+ zm2)T(

1− zTm2 zm3
)
(zm2+ zm3)T(

1− zTm1 zm3
)
(zm1+ zm3)T


−1 

h12

h23

h13

−
zTm1 zm2

zTm2 zm3

zTm1 zm3


− vJ

(16)

若星敏感器能够对所有识别出的星点进行处理，

则可获得多个测量结果，采用伪逆法，可获得k时刻的

速度最小二乘估计，即

v̂ ≈ c ·pinv


...(

1− zTmi zm j
) (

zmi+ zm j
)T

...




...

hi j

...

−


...
zTmi zm j

...


− vJ

(17)

 1.3    星历表的速度精度

恒星星表（如第谷星表、依巴谷星表、盖亚星表

等）均采用太阳系质心惯性系描述恒星方位，因此通

过恒星光行差角距余弦获得的速度估计是探测器相对

于日心的惯性速度。为获得探测器相对中心天体的相

对速度，必须扣除中心天体相对SSB的惯性速度，该

速度可由行星星历给出。因此，若中心天体的星历数

据精度不足，则基于恒星光行差获得的相对速度也会

很差。目前针对最常用的DE星历速度精度评估较少，

本文对DE440/DE441星历的木星速度精度进行评估，

DE系列星历及其任务需求如表1所示。其基本思想：

宏观系统位置测量得越准，速度测量相应也越准，二

者存在约束关系。在引力场中，位置与势能相关，速

度与动能相关，而势能与动能形成的总能量是守恒

的，因此可采用能量守恒法对位置和速度变化量的相

关性进行量级上的评估。
  

表 1    DE系列星历及其任务需求

Table 1    DE series ephemeris and mission requirements
星 历 发布时间 任务需求

DE440/441 2021 “欧罗巴快帆”/“木星冰月”探测器

DE438 2018 “火星奥德赛”/“火星侦察”轨道器

DE436 2016 “朱诺号”木星探测器

DE432 2014 “新视野号”冥王星探测器

DE424 2011 “火星科学实验室”

DE422/423 2009 “信使号”水星探测器

DE409/410 2003 “卡西尼—惠更斯号”土星探测器

DE405 1998 天文年鉴/IAU2009参数来源

 

设EJ为木星的轨道总能量，其值为轨道动能与轨

道势能之和，即

EJ =
v2

J

2
− µS

rJ
(18)
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其中：vJ为木星的轨道速度大小；rJ为木星相对日心的

距离；μS 为太阳引力常数。

由机械能守恒定律可知

d
dt

(
v2

J

2
− µS

rJ

)
= 0 (19)

vJv̇J+
µS

r2
J

ṙJ = 0 (20)

令δrJ表示木星位置的变化量，δvJ表示木星速度的

变化量，那么

δvJ = v̇Jδt, δrJ = ṙJδt (21)

vJδvJ+
µS

r2
J

δrJ = 0 (22)

整理得

|δvJ| =
µS

r2
J

∣∣∣∣∣δrJ

vJ

∣∣∣∣∣ (23)

可见木星速度变化量δvJ是速度vJ、位置rJ及位置变

化量δrJ的函数，位置精度越高，速度精度相应也越

高，反之亦然。因此，采用位置的精度（或不确定

度）可对速度精度（或不确定度）进行大致估算。

(1σ) = 1.512 5 km

(1σ) = 2.268 8 km

根据文献[13]，DE440星历以各天体的探测器观测

数据残差表征星历精度，其中木星以Juno探测器的4年
单程测距残差均方根（13 m）评估木星轨道形状误差，

以Juno的2年VLBA（Very Long Baseline Array）残差

评估木星在天球坐标系的方向误差，其中赤经均方根

误差为0.4 mas，赤纬均方根误差为0.6 mas。根据日木

平均距离（rJ = 7.783  408  2 × 1011 m），相应位置误

差：赤经位置误差 ，赤纬位置误差

。

那么，切向位置总误差8.180 2 km（3σ）。若进一

步考虑Juno径向距离均方根误差13 m，则总位置误差

也不超过8.2 km（3σ）。已知太阳引力常数为μS  =
1.327 124 4 × 1020 m3/s2，木星轨道平均速度为vJ = 1.305 6 ×
104 m/s，木星星历位置不确定度按δrJ = 8.2 × 103 m代

入式（23）可得速度不确定度为

|δvJ| ≈ 1.4×10−4 m/s

因此，理论上根据木星星历位置误差推算的木星

星历速度误差应该很小，其量级应在亚毫米每秒。作

为参考，文献[4]给出的Juno测速残差优于0.11 mm/s，
与上述估算的结果基本一致，同时也符合文献[13]的论断。

综上，即使采用精度高达1 mas的星敏感器进行恒

星角距余弦测量，测速精度约在数米每秒的量级，采

用目前最新的DE440星历给出的木星公转速度仍满足

基于恒星光行差角距余弦的速度测量需求，可作为环

木星测速导航的基准星历。

 2    基于天体轮廓的测距与定心

在航天器运行过程中，利用在航天器配置的地球

敏感器获得地心方位，同时利用星敏感器观测天球上

的恒星，通过计算恒星视线方向矢量的夹角得到恒

星角距余弦观测量；进而通过扩展卡尔曼滤波器

（Extended Kalman Filter，EKF），结合航天器轨道动

力学模型，处理地心方位和恒星角距余弦观测量，迭

代计算估计得到航天器的位置和速度信息。基于木心

方位和恒星观测的自主测距基本方法如图3所示。

  

 

 
 

光行差位移

光行差位移

木星视半径木心视线

恒星角距S1

′

S2

′

S1

S2

 
图 3    基于测速测角测距信息的木星轨道器自主导航

Fig. 3    Autonomous navigation of Jupiter orbiter based on velocity，angle，
and range measurements

 

 2.1    测距与定心

根据宽视场敏感器得到的木星圆盘视半径ρJ，单

位为rad，可求得木心距，基于宽视场敏感器的木星边

缘提取与定心如图4所示。

||r|| = RJ

sinρJ
(24)

其中：RJ为木星半径。

卫星在惯性系的位置矢量为

rI = CT
BI rB = −||r||CT

BI r
0
B (25)

  

 
图 4    基于宽视场敏感器的木星边缘提取与定心

Fig. 4    Jupiter limb extraction and centering based on a wide
field-of-view sensor
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r0
B

Eb =

[ebx,eby]T

其中：惯性姿态CBI = CBI(qBI)由星敏感器与陀螺定姿获

得；中心矢量 由宽视场敏感器通过边缘检测后进行

定心获得 [ 1 4 ]。即通过宽视场敏感器对天体中心

的测量，可获得探测器相对木星方位的信息为[
ebx

eby

]
= − 1
||r||

[
u1

u2

]
(26)

其中，  u1

u2

∗

 = CBI r = CBI

 rx

ry

rz

 (27)

则

r0
B =

[
ebx eby

√
1− e2

bx− e2
by

]T
(28)

 2.2    误差分析

设宽视场敏感器测量精度Δρ，则垂直视线方向的

横向误差为

εvertical = (RJ+h)×∆ρ (29)

其中：h为探测器飞行高度。

沿视线方向的径向误差为

εaxial =
RJ

sin2 ρJ

cosρJ×∆ρ+
∆RJ

sinρJ
(30)

其中：ΔRJ为目标天体半径的模型误差。

天体视半径为

ρJ = arcsin
RJ

RJ+h
(31)

则总定位误差为

ε =
√
ε2

vertical+ε
2
axial (32)

以地球L E O轨道卫星为例，地球赤道半径为

6 378.137 km，面阵静态红外地球敏感器测角精度约为

0.03°，则卫星在500 km高度飞行时采用地球轮廓进行

自主导航（考虑二氧化碳层高度约40 km），其定位误

差约为3.9 km。进一步根据式（23）可知，对应速度

误差约为4.3 m/s。

 3    误差标定与补偿

 3.1    星敏感器的基准测量与补偿

毫角秒星敏感器感光探测器焦平面具有发光和收

光功能，测量星敏感器相对于整星中央棱镜的基准变

化，进而消除结构热变形的影响，可获得仅由光行差

引起的恒星角距变化。星敏感器基准测量原理如图5所
示。设中央棱镜坐标系与星敏感器同时输出惯性测量

四元数qsi和相对中央棱镜的基准实时变化相对四元数

qs0s，则

Cbi(qbi) = Cb j ·C js0 ·Cs0s(qs0s) ·Csi(qsi) (33)

其中：Cbi为中央棱镜坐标系（真本体系）相对惯性系

的姿态阵；Cbj为星敏感器基准镜相对中央棱镜坐标系

的精测阵；Cjs0为整星精测时星敏感器基准镜与星敏感

器探测器坐标系的转换阵；Cs0s为实时测量的星敏感器

探测器与中央基准镜的误差补偿阵；Csi为实时测量的

星敏感器探测器相对惯性系的姿态阵。
  

●

☆

遥远恒星
（惯性系）

中央棱镜（本体系）
Body-fixed Datum

Cbi

Cbj

Csi

qsi

qbi

立方基准镜
（精测系）

Csb

qsb Cs0b
qs0b

Cjs0

ZS′

基准测量系
Datum

YS′

XS′

(mx,my)

(mx0,my0)

(px,py)
ZS

YS
XS 星敏测量系

Sensor

qs0s

Cs0s

 
图 5    星敏感器基准测量原理示意图

Fig. 5    Schematic diagram of star tracker reference measurement principle
 

为补偿星敏感器基准形变对于光行差角距的影

响，可基于基准测量结果对星敏感器的安装矩阵或者

星敏感器测量惯性姿态输出进行补偿，二者可以获得

等效的补偿效果。

 3.2    星敏感器的光轴夹角余弦校正

参考文献[15]，定义三台星敏感器的光轴指向为

zA、zB、zC，则经过光行差校正后，星敏感器在惯性系

下的实测指向为
zmea

A = [zmea
Ax zmea

Ay zmea
Az ]T

zmea
B = [zmea

Bx zmea
By zmea

Bz ]T

zmea
C = [zmea

Cx zmea
Cy zmea

Cz ]T
(34)

本体系下，星敏感器经过基准形变校正后的安装

指向为
zamb

A = [zamb
Ax zamb

Ay zamb
Az ]T = CS A_S A0CS A0_Ab[0 0 1]T

zamb
B = [zamb

Bx zamb
By zamb

Bz ]T = CS B_S B0CS B0_Bb[0 0 1]T

zamb
C = [zamb

Cx zamb
Cy zamb

Cz ]T = CS C_S C0CS C0_Cb[0 0 1]T

(35)
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其中：CSA_SA0、CSB_SB0、CSC_SC0为星敏感器基准形变

测量值；CSA0_Ab0、CSB0_Bb0、CSC0_Cb0为星敏感器初始

安装矩阵。

定义星敏感器光轴夹角余弦为cosαAB、cosαAC、
cosαBC，则

cosαmea
AB =

(
zmea

A

)T zmea
B =

(
CibCAb_Ab0 zamb

A

)T
CibCBb_Bb0 zamb

B =(
zamb

A

)T
CT

Ab_Ab0CT
ibCibCBb_Bb0 zamb

B =(
zamb

A

)T
CT

Ab_Ab0CBb_Bb0 zamb
B =

(
zamb

A

)T
∆CAB zamb

B

(36)

其中，

∆CAB = CT
Ab_Ab0CBb_Bb0 (37)

同理

cosαmea
AC =

(
zamb

A

)T
∆CAC zamb

C (38)

cosαmea
BC =

(
zamb

B

)T
∆CBC zamb

C (39)

设校正矩阵ΔCAB、ΔCAC、ΔCBC为小角度近似矩

阵。以ΔCAB为例，令

∆CAB = I−Φ×AB (40)

其中：ΦAB =[φAB, θAB, ψAB]
T，且

Φ×AB =

 0 −ψAB θAB

ψAB 0 −φAB

−θAB φAB 0

 (41)

则

cosαmea
AB =

(
zamb

A

)T
∆CAB zamb

B =
(
zamb

A

)T (
I−Φ×AB

)
zamb

B =(
zamb

A

)T
zamb

B −
(
zamb

A

)T
Φ×AB zamb

B (42)

即

cosαmea
AB −

(
zamb

A

)T
zamb

B = −
(
zamb

A

)T
Φ×AB zamb

B =(
zamb

A

)T(
zamb

B

)×
ΦAB (43)

整理得

cosαmea
AB −

(
zamb

A

)T
zamb

B =
(
zamb

A

)T(
zamb

B

)×
ΦAB (44)

cosαmea
AC −

(
zamb

A

)T
zamb

C =
(
zamb

A

)T(
zamb

C

)×
ΦAC (45)

cosαmea
BC −

(
zamb

B

)T
zamb

C =
(
zamb

B

)T(
zamb

C

)×
ΦBC (46)

定义 
cosαamb

AB =
(
zamb

A

)T
zamb

B

cosαamb
AC =

(
zamb

A

)T
zamb

C

cosαamb
BC =

(
zamb

B

)T
zamb

C

(47)

矩阵形式为cosαmea
AB − cosαamb

AB

cosαmea
AC − cosαamb

AC

cosαmea
BC − cosαamb

BC

 =
(
zamb

A

)T(zamb
B

)× 0 0
0

(
zamb

A

)T(zamb
C

)× 0
0 0

(
zamb

B

)T(zamb
C

)×

ΦAB

ΦAC

ΦBC


(48)

令

Z =

 cosαmea
AB − cosαamb

AB

cosαmea
AC − cosαamb

AC

cosαmea
BC − cosαamb

BC


H =


(
zamb

A

)T(zamb
B

)× 0 0
0

(
zamb

A

)T(zamb
C

)× 0
0 0

(
zamb

B

)T(zamb
C

)×


X =

 ΦAB

ΦAC

ΦBC


(49)

则

Z = HX (50)

采用递推最小二乘方法，辨识结果如图6所示。
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（a）星敏感器A和星敏感器B

（b）星敏感器A和星敏感器C

（c）星敏感器B和星敏感器C
 

图 6    星敏感器夹角余弦误差参数辨识结果

Fig. 6    Identification performance of error parameters in inter-boresight angle
cosine between star trackers

 

根据上述辨识结果{ΦAB，ΦAC，ΦBC}，对星敏感

器安装计算的夹角余弦进行修正，如图7中蓝线所

示。相比校正前的光轴夹角余弦（图8），修正值与
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根据星敏感器实测光轴夹角余弦值（预估值和计算

值）吻合，误差约为1 × 10–6量级。
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图 7    星敏感器夹角余弦校正结果

Fig. 7    Correction performance of inter-star-tracker boresight angle cosine

 3.3    宽视场敏感器与星敏感器的基准统一

与上一节类似，设宽视场敏感器测量的中心天体

矢量（如红外地球敏感器获得的地心矢量）为

eb= [ebx,eby,ebz]T (51)

星敏感器及轨道计算的中心天体矢量为

zb = Cbs·Csi·Cio·[0,0,1]T = Cbo·[0,0,1]T (52)

CT
oi

其中：Cbs为星敏感器的安装阵；Csi = Csi(qsi)为星敏感

器的姿态测量；Cio = （i，Ω，u），则

eb = Ces·zb (53)

设

Ces = I−Φ×es (54)

其中：Φes =[φes, θes, ψes]
T为星敏感器与红外地球敏感器

之间的误差角，则

eb = Ces zb =
(
I−Φ×es

)
zb = zb−Φ×es zb = zb+ z×bΦes (55)

即

eb− zb = z×bΦes (56)

同样，采用最小二乘方法进行辨识，参数辨识效

果如图9和图10所示。
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图 8    校正前的光轴夹角余弦

Fig. 8    Star tracker boresight direction cosine before calibration
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图 9    星敏感器与地球敏感器安装偏差参数辨识结果

Fig. 9    Identification performance of installation misalignment parameters
between star tracker and infrared sensor
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图 10    星敏感器与地球敏感器安装夹角校正结果

Fig. 10    Correction performance of the mounting angle between the star
tracker and the infrared sensor

 

 4    在轨测试

为验证本文所述测量模型的正确性及滤波算法的

可行性，采用具有类似敏感器配置的地球轨道卫星开

展在轨飞行测试。“天绘七号”卫星安装了三台带有基

准测量系统、精度达到50 mas的高精度星敏感器，以

及一台160° × 160°视场的红外地球敏感器（测量精度

约0.03°），前者可模拟恒星角距的高精度测量以获得

测速信息，后者可模拟宽视场敏感器对天体轮廓的测

量以获得目标天体的测距和定心信息。2025年12月
30日中午，“天绘七号”卫星在中国酒泉卫星发射中心

发射入轨，卫星运行于高度约500 km的太阳同步轨

道。飞行控制人员于2026年1月2日下午02:30（星时

94 833 000 s）注入指令，启动本文所述的基于恒星角

距与天体轮廓的自主导航功能，至次日上午9时（星时

94 899 600 s）注入关闭指令，完成了大约20 h的导航算

法测试。飞控期间获得的两段遥测数据如图11～12所
示。遥测曲线表明，自主导航给出的卫星位置、速度

与卫星GNSS测控结果一致，说明导航滤波已经收敛。
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图 11    J2000惯性系位置遥测曲线

Fig. 11    J2000 inertial position telemetry curve
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图 12    J2000惯性系速度遥测曲线

Fig. 12    J2000 inertial velocity telemetry curve
 

飞控结束后，进一步分析星上小型固态存储器中

的高密度飞行数据（存储周期与星上控制系统同步，

均为0.125 s），可获得自主导航与GNSS测控系统的位

置和速度偏差。GNSS给出的卫星导航精度可达亚米

级[16-17]，远高于自主导航水平，因此可以以GNSS测控

系统为基准评估自主导航效果。图13～14表明，自主
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导航启动后约5 000 s，位置偏差收敛到5 km左右，速

度偏差收敛到5 m/s左右。
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图 13    惯性位置偏差

Fig. 13    Inertial position error

 
 

0.50 1.0 1.5 2.0 2.0 4.02.5 3.5

5

0

−5

Δv
x
/（

m
·s

−1
）

（a）自主导航在X向的速度偏差

0.50 1.0 1.5 2.0 2.0 4.02.5 3.5

5

0

−5

Δv
y
/（

m
·s

−1
）

（b）自主导航在Y向的速度偏差

0.50 1.0 1.5 2.0 2.0 4.02.5 3.5

5

0

−5

Δv
z/
（

m
·s

−1
）

（c）自主导航在Z向的速度偏差

t/104 s

t/104 s

t/104 s

 
图 14    惯性速度偏差

Fig. 14    Inertial velocity error
 

根据星上小型固态存储器中星敏感器和地球敏感

器原始测量数据进行剔野等地面处理，并采用第4节给

出的算法进行标定及系统误差校正，重新进行导航滤

波，效果如图15～16所示。地面滤波处理表明，经过

系统误差校正后，定位误差可进一步收敛至4 km以

内，速度误差收敛至4 m/s以内，基本符合第3节给出

的误差预期，说明本文所提滤波及系统误差校正方法

的正确、有效。

应该指出的是，目前获得的导航精度是在地球附

近的轨道环境下进行飞行测试的情况，与真实的木星

环境仍然存在较大差别。后续应进一步针对木星形状

进行建模，如考虑木星较大的扁率对轮廓定心及测距

的影响，以提高木星探测的适用性。
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图 15    地面滤波位置误差

Fig. 15    Ground-based filtering position error
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图 16    地面滤波速度误差

Fig. 16    Ground-based filtering velocity error

 

 5    结　论

本文融合恒星角距与天体轮廓测量设计了自主导

航滤波方法，同时针对系统误差设计了标校算法，并

开展了在轨飞行测试。主要结论如下：

1） 针对木星轨道探测器的光行差导航所需星历中

的速度精度给出了一种评估方法，获得了DE440/441木
星星历速度精度足以支持基于恒星光行差导航需求的

结论。

2） 设计了基于恒星角距与天体轮廓的自主导航

算法并在近地轨道开展在轨飞行测试，测试表明，自
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主导航系统可实现5 km级定位精度水平。

3） 针对带有基准测量的高精度星敏感器，开展

了星敏感器安装基准误差测量与补偿、星敏感器光轴

夹角余弦校正、宽视场敏感器与星敏感器基准统一等

标校算法设计，并基于在轨飞行数据验证了算法的正

确性和有效性。

后续将在本文研究结果基础上继续开展工程化研

究，确保基于恒星角距与天体轮廓的自主导航方法能

够真正适用于木星飞行环境。
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Deep-Space Navigation Based on Stellar Angular Measurements and
Planetary Limb Observations of Jupiter

Lu Dongning1
，Xiong Kai1，Guo Ruike1

，Li Yuming1
，Zhao Ming1

，

Pan Lixin1
，Chen Chao1

，Yuan Li2

（1. Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100081，China；

2. China Academy of Space Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：To satisfy the requirements of highly autonomous and real-time Jupiter exploration，an autonomous orbit

determination method based on active-reference measurements and stellar aberration was proposed. An onboard active optical

reference source was used to establish a common alignment reference for multiple star trackers. By combining stellar aberration

measurements derived from the optical axes of different star trackers with observations of Jupiter’s line-of-sight direction and

apparent angular radius from a wide-field-of-view navigation sensor，autonomous spacecraft orbit determination was achieved. A

stellar aberration measurement model and an active-reference geometric constraint model were formulated，and an Extended

Kalman Filter-based autonomous navigation algorithm was developed. On-orbit experiments using a low-Earth-orbit satellite

demonstrate a positioning accuracy better than 5 km，validating the feasibility of the proposed approach for high-precision

autonomous navigation of deep-space spacecraft under long-range weak-signal conditions.

Keywords：stellar angular measurements；stellar aberration；star-sensor-based reference measurement；autonomous

navigation；wide-field-of-view navigation sensor

Highlights：
●　The velocity accuracy of Jupiter’s ephemeris required for the stellar aberration-based navigation of Jovian orbiters was
investigated，and an evaluation method was proposed.
●　The study concludes that the velocity accuracy of the DE440/441 Jupiter ephemeris is sufficient to support the requirements of
navigation based on stellar aberration.
●　An autonomous navigation algorithm based on stellar angular distances and celestial body contours was designed for Jovian
orbiters. Following the on-orbit flight test，the system achieved a navigation accuracy at the 5 km level.
●　Focused on ultra-high-precision measurements，calibration algorithms were designed for reference error measurement and
compensation，cosine correction of inter-tracker boresight angles，and unification of wide-field sensor and star tracker references.
The correctness and effectiveness of these algorithms were subsequently validated using on-orbit flight data.

[责任编辑：杨晓燕，英文审校：宋利辉]
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