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摘 要: 针对现有天文定位算法的缺点,提出一种多圆交汇迭代天文定位算法. 该算法能够充分利用可观测恒星,同

时能计算出定位误差协方差阵. 针对提出的算法定位误差非线性的特点,提出了基于𝐻∞滤波器的捷联/天文自适应

组合导航算法,根据定位误差协方差阵实现量测自适应.仿真结果表明,天文定位算法模型准确,组合导航算法定位

精度小于 20 m,定位误差稳定.
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circles intersection celestial positioning algorithm and 𝑯∞ filter
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Abstract: Based on the analysis of celestial positioning algorithm, a multi-circles intersection celestial positioning

algorithm is developed. The algorithm can make full use of navigation stars and produce position error covariance matrix

simultaneously. According to the nonlinear characteristics of the position error, a self-adaptive SINS/CNS intergrated

navigation system using 𝐻∞ filter is designed, which can adapt to the measurement using position error covariance matrix.

The simulation results show that celestial positioning model is accurate, and the SINS/CNS integrated system has high

precision and steady position error.
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1 引引引 言言言

目前,无人机被广泛应用于军事和民用领域.高

空长航程无人机以续航时间长.飞行高度高的优势成

为无人机发展重点的同时, 对自主导航技术的精度

和可靠性提出了极高的要求[1]. 使用天文导航系统

(CNS)进行定位受到重视[2]. 目前常用的高度差迭代

算法因为被观测恒星的分布,容易出现迭代计算中分

母为零的情形, 导致数值计算不稳定; 两圆交汇法只

能完成基于两颗恒星的定位计算,不能充分利用可观

测恒星的信息.同时, 这两种方法都无法给出定位误

差估计,组合导航时存在建模不准确的问题[3-4].

随着天文导航系统在高空长航无人机领域受到

高度重视,组合导航系统难以精确建模、误差特性难

以获得等问题逐渐突显, 𝐻∞滤波技术则以其更好的

鲁棒性受到了广泛关注[5-6].

本文在研究天文定位原理的基础上,提出了多圆

交汇迭代的天文导航定位算法,并建立了天文定位误

差协方差阵估计模型. 针对其定位误差非线性和不易

建模的特点,设计了自适应𝐻∞滤波 (AHF)捷联/天文

组合导航算法,该算法能够提供稳定的导航定位信息.

2 基基基于于于多多多圆圆圆迭迭迭代代代的的的天天天文文文定定定位位位数数数学学学模模模型型型

天文定位的基本原理是通过观测星体的高度角

和方位角进行定位,其定位计算公式可由球面三角公

式求得[7],即

sin ℎ = sin 𝛿𝐴 sin 𝐿+ cos 𝛿𝐴 cos 𝐿 cos(𝑡𝐺 + 𝜆), (1)

cos 𝐴 =
cos 𝐿 sin 𝛿𝐴 − sin 𝐿 cos 𝛿𝐴 cos(𝑡𝐺 + 𝜆)

cos ℎ
.

(2)
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其中: 𝜆, 𝐿分别表示载体的经度、纬度; 𝛿𝐴, 𝑡𝐺分别表

示恒星的赤纬、格林时角,二者皆可通过观测时间从

星历表中获得.

式 (1)和 (2)中, 只有载体的位置𝜆和𝐿是未知

量, 因此理论上可以通过两式解算得到载体的水

平位置. 但由式 (2)可以看出, 单星定位时, 可观星的

高度角不能为 90°,其定位存在局限性,而且无法提供

对定位误差的估计.在单星导航的基础上发展出的双

星定位和高度差法定位虽然降低了对可观星的要求,

但同样存在无法对定位误差进行估计的缺点.

由式 (1)和 (2), 通过捷联惯导系统提供的经纬

度,以及由星历表获得的 𝛿𝐴和 𝑡𝐺,可以计算得到高度

角 ℎ̂和方位角𝐴,即

sin ℎ̂ = sin 𝐿̂ sin 𝛿𝐴 + cos 𝐿̂ cos 𝛿𝐴 cos(𝜆̂+ 𝑡𝐺), (3)

cos 𝐴 =
cos 𝐿̂ sin 𝛿𝐴 − sin 𝐿̂ cos 𝛿𝐴 cos(𝑡𝐺 + 𝜆̂)

cos ℎ̂
.

(4)

其中: 𝜆̂, 𝐿̂表示捷联惯导系统的经度、纬度; △𝜆,

△𝐿为经纬度误差,且有

ℎ̂ = ℎ+△ℎ, 𝐴 = 𝐴+△𝐴,

𝐿̂ = 𝐿+△𝐿, 𝜆̂ = 𝜆+△𝜆. (5)

将式 (5)代入 (3)和 (4)后,在△ℎ和△𝐴为小量的

情况下,在𝐿和ℎ处进行一阶泰勒展开,可得到

sin(ℎ+△ℎ) = sin ℎ+ cos ℎ ⋅ △ℎ =

sin 𝐿 sin 𝛿𝐴 + cos 𝐿 cos 𝛿𝐴 cos 𝑡𝐺 cos𝜆−
cos 𝛿𝐴 sin 𝑡𝐺 cos 𝐿 sin 𝜆+ 𝛽1 ⋅ △𝐿+ 𝛼1 ⋅ △𝜆, (6)

cos(𝐴+△𝐴) ⋅ cos(ℎ+△ℎ) =

cos 𝐴 cos ℎ− cos 𝐴 sin ℎ ⋅ △ℎ− sin 𝐴 cos ℎ ⋅ △𝐴 =

cos 𝐿 sin 𝛿𝐴 − sin 𝐿 cos 𝛿𝐴 cos(𝑡𝐺 + 𝜆)+

𝛽2 ⋅ △𝐿+ 𝛼2 ⋅ △𝜆. (7)

其中

𝛼1 = − cos 𝛿𝐴 cos 𝑡𝐺 sin 𝜆 cos 𝐿−
cos 𝛿𝐴 sin 𝑡𝐺 cos 𝜆 cos 𝐿,

𝛽1 = sin 𝛿𝐴 cos 𝐿− cos 𝛿𝐴 sin 𝐿 cos 𝑡𝐺 cos 𝜆+

cos 𝛿𝐴 sin 𝐿 sin 𝑡𝐺 sin 𝜆,

𝛼2 = sin 𝛿𝐴 sin 𝐿 sin(𝑡𝐺 + 𝜆),

𝛽2 = − sin 𝐿 sin 𝛿𝐴 − cos 𝛿𝐴 cos 𝐿 cos(𝑡𝐺 + 𝜆).

根据式(1), (2), (6), (7),有

sin ℎ̂− sin ℎ = 𝛼1 ⋅ △𝜆+ 𝛽1 ⋅ △𝐿 = cos ℎ ⋅ △ℎ,

cos 𝐴 cos ℎ̂− cos 𝐴 cos ℎ = 𝛼2 ⋅ △𝜆+ 𝛽2 ⋅ △𝐿 =

− cos 𝐴 sin ℎ ⋅ △ℎ− sin 𝐴 cos ℎ ⋅ △𝐴. (8)

当可观测恒星大于 1时, 根据式 (8)可给出多颗

导航恒星时的矩阵描述,即

Y = M ⋅ 𝜎 + 𝜖. (9)

其中

Y =

[sin ℎ̂1 − sin ℎ1 cos 𝐴1 cos ℎ̂1 − cos 𝐴1 cos ℎ1 ⋅ ⋅ ⋅ ]T,

M =

[
𝛼11 𝛼12 𝛼21 𝛼22 ⋅ ⋅ ⋅
𝛽11 𝛽12 𝛽21 𝛽22 ⋅ ⋅ ⋅

]T

,

𝜎 = [△𝜆 △𝐿]T.

由加权最小二乘原理,可以得到式 (9)的解为

𝜎 = (MTM)−1M × Y, (10)

其中 𝜖表示由观测高度角和观测方位角的观测噪声带

来的误差. 假设观测高度角和观测方位角的观测噪声

分别为ℎ𝜖和𝐴𝜖,即有

ℎ = ℎ𝑆 + ℎ𝜖, 𝐴 = 𝐴𝑆 +𝐴𝜖,

ℎ𝑆和𝐴𝑆为理想高度角和方位角.

类似式 (6)和 (8),可得到观测量的量测噪声为

𝜖 = [cos ℎ1 ⋅ ℎ𝜖1,− cos 𝐴1 sin ℎ1 ⋅ ℎ𝜖1 −
sin 𝐴1 cos ℎ1 ⋅𝐴𝜖1 ⋅ ⋅ ⋅ ]T. (11)

根据最小二乘原理,多圆交汇迭代天文定位的误

差估计方差为

R = (MTM)−1MT𝜖𝜖TM(MTM)−T. (12)

其中: R的对角线元素表示天文定位经纬度估计误差
方差, 非对角线元素表示经纬度估计误差的协方差.

根据式 (10)计算出𝜎后,即可根据⎧⎨⎩
𝜆𝑖 = 𝜆̂, 𝐿𝑖 = 𝐿̂, 𝑖 = 1,

𝜆𝑖 = 𝜆𝑖−1 −△𝜆𝑖−1,

𝐿𝑖 = 𝐿𝑖−1 −△𝐿𝑖−1, 𝑖 = 2, 3, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛
(13)

进行迭代,得到天文导航输出的经纬度.为提高精度,

可设置𝜎的阈值作为迭代终止条件.

3 基基基于于于𝑯∞滤滤滤波波波的的的捷捷捷联联联/天天天文文文组组组合合合定定定位位位模模模型型型
由式 (13)可以看出,天文定位初值使用了捷联惯

导位置,因而天文定位误差特性与捷联惯导特性紧密

相关.而捷联惯导定位随时间发散,同时具有不确定

性,因此天文定位误差特性不易建模[8]. 𝐻∞滤波对噪

声的不确定性具有很好的鲁棒性[9-10],本文在天文定

位算法基础上,提出了自适应𝐻∞滤波 (AHF)捷联/天

文组合导航定位算法.

导航坐标系选为东北天地理坐标系,系统状态方

程为

Ẋ(𝑡) = Φ(𝑡)X(𝑡) + Φ(𝑡)W(𝑡). (14)

其中: 状态变量X = [𝜙𝑒, 𝜙𝑛, 𝜙𝑢, 𝛿𝑣𝑒, 𝛿𝑣𝑛, 𝛿𝑣𝑢, 𝛿𝐿, 𝛿𝜆,

𝛿ℎ]; 𝜙𝑒,𝜙𝑛,𝜙𝑢为平台误差角; 𝛿𝑣𝑒, 𝛿𝑣𝑛, 𝛿𝑣𝑢为速度误
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差; 𝛿𝐿, 𝛿𝜆, 𝛿ℎ为纬度、经度和高度误差; W(𝑡)为有限

能量噪声.

量测值选取捷联惯导输出的经纬度与天文导航

输出的经纬度的差值,系统量测方程为

Z(𝑡) = H(𝑡)X(𝑡) + D(𝑡)W(𝑡). (15)

开环控制的𝐻∞滤波器虽然鲁棒性较好,但精度

较低. 采用闭环𝐻∞滤波器可以有效地提高组合定位

精度[11]. 式 (14)和 (15)构成的系统的闭环𝐻∞滤波

器递推结构如下:

X̂𝑘∣𝑘−1 = 0, X̂𝑘∣𝑘 = K𝑘Z𝑘, P𝑘∣𝑘−1= P−1
𝑘−1∣𝑘−1 − 𝛾−2I,

K𝑘 = [Γ𝑘DT
𝑘 + Φ𝑘∣𝑘−1P−1

𝑘∣𝑘−1HT
𝑘 ][I + H𝑘P−1

𝑘∣𝑘−1HT
𝑘 ]

−1,

P𝑘 = (Φ𝑘∣𝑘−1 − K𝑘H𝑘),P−1
𝑘∣𝑘−1(Φ𝑘∣𝑘−1 − K𝑘H𝑘)

−1+

(Γ𝑘 − K𝑘D𝑘)(Γ𝑘 − K𝑘D𝑘)
−1. (16)

考虑到多圆交汇法可以得到天文导航定位的误

差方差协方差阵,因此可利用式 (12)得到的天文定位

误差估计方差值对量测信息进行实时修正,从而确保

量测信息能随定位误差的变化实现自适应的调整. 假

设初始时刻的天文定位观测噪声方差为R0,在第 𝑖个

滤波周期,得到的天文定位观测噪声方差为R𝑖,定义

Z𝑖
𝑘 = Z𝑘/

√
R𝑖/R0,

用Z𝑖
𝑘代替Z𝑘,则式 (16)中的 X̂𝑘∣𝑘变为

X̂𝑘∣𝑘 = K𝑘Z𝑖
𝑘. (17)

由此,可建立基于量测自适应的𝐻∞滤波器.

4 捷捷捷联联联/天天天文文文组组组合合合导导导航航航定定定位位位系系系统统统仿仿仿真真真
4.1 多多多圆圆圆交交交汇汇汇迭迭迭代代代天天天文文文定定定位位位算算算法法法仿仿仿真真真

首先验证本文提出的多圆交汇迭代天文定位

算法的正确性与有效性. 设观测恒星为 4颗: Alioth,

Arcturus, Dubhe, Denebola. 导航恒星的高度角和方位

角观测误差为 10″(1𝜎);选取中低精度惯导系统,等效

陀螺漂移为 0.01 (°/h), 等效加速度零偏为 10−5 g, 陀

螺一阶马尔可夫过程相关时间为 3 600 s,加速度零偏

一阶马尔可夫过程相关时间为 1 800 s;仿真过程中假
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图 1 多圆迭代天文位置误差曲线

设天文敏感器输出周期为 1 s.

设定飞行器的经纬度分别为东经 118°和北纬

32°,进行 3 600 s的静态仿真,如图 1所示.

天文定位误差的均值与均方差如表 1所示.

表 1 天文定位误差均值与均方差

误差均值/m 误差均值/m
误差项

经度误差 纬度误差 经度误差 纬度误差

误差值 58.3 80.3 115.9 152.6

通过图 1和表 1中的数据,可以看出天文定位误

差具有明显的非线性.

根据式 (12)得到的天文定位误差估计方差, 可

以求得经度误差为 112.3 m, 纬度误差为 149.2 m, 与

表 1中的经纬度均方差基本一致. 经纬度协方差均

为 10−6米量级,远小于经纬度误差. 由此可以证明本

文设计的迭代算法模型是正确的,并且天文定位的经

纬度误差相互独立.

4.2 捷捷捷联联联天天天文文文定定定位位位组组组合合合导导导航航航仿仿仿真真真

模拟高空飞机航迹如图 2所示, 初始高度为

10 km,仿真时间设为 3 600 s. 𝐻∞滤波器工作初始值

如表 2所示. 为了验证设计的自适应𝐻∞滤波器, 在

1 200∼2 400 s,天文观测恒星由 4颗变为 2颗.

118
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h
/1

0
m

4

图 2 仿真航迹图

表 2 𝑯∞滤波器工作初始值

误差项
水平姿态 航向角 速度误 经纬度 高度

角误差/(′′) 误差/(′′) 差/(m/s) 误差/m 误差/m

初始值 360 1800 0.6 200 100

本文的仿真中,结合天文定位的误差特性,兼顾

滤波的鲁棒性和滤波精度,对 𝛾取值为 300.

通过图 3可以明显看出, 在 1 200∼2 400 s, 可观

测恒星的减少导致天文观测误差明显增大.

根据天文观测误差协方差阵设计的自适应𝐻∞
滤波结果和经典卡尔曼滤波结果对比如图 4所示. 由

图 4可以看出,可观测恒星由 4颗变为 2颗时,使用设

计的自适应滤波器能够实现量测噪声的自适应, 定



720 控 制 与 决 策 第 26 卷

0 10 20 30 40
t /s

(a) !"#$/10
2

-0.05

0

0.05

δ
λ
/(

)
°

0 10 20 30 40
t /s

(b) %"#$/10
2

-0.05

0

0.05

δ
L

/(
)

°

图 3 捷联天文组合天文位置误差曲线
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图 4 捷联天文组合导航位置误差对比

位精度高,且定位误差稳定.

两种滤波算法组合导航经纬度误差对比如表

3所示, 两种滤波算法姿态角、速度和位置误差均方

差对比如表 4所示.

表 3 捷联/天文组合定位误差均值与均方差

误差均值/m 误差均值/m
误差项

经度误差 纬度误差 经度误差 纬度误差

KF 2.2 3.9 29.8 38.7

AHF 0.8 0.4 15.5 12.7

表 4 KF算法和AHF算法导航误差均方差

横滚角 俯仰角 东向速度 东向速度 经度 纬度误差项
误差/(′′) 误差/(′′) 误差/(m/s) 误差/(m/s) 误差/m 误差/m

KF 85.3 94.5 0.62 0.88 29.8 38.7

AHF 78.05 80.20 0.49 0.66 15.5 12.7

由表 3和表 1的对比可以看出,捷联/天文组合定

位算法,精度相比单独的天文定位的精度提高约 1个

数量级; 使用自适应𝐻∞滤波的导航定位精度相比

普通卡尔曼滤波提高了一倍. 由表 4可以看出,使用

自适应𝐻∞滤波的导航参数精度均比普通KF有所提

高, 其中以位置精度提高最为显著,证明了本文设计

的组合算法的有效性.

由图 3也可看出,组合定位精度的提高也改善了

天文定位本身的精度,天文定位误差类似高斯白噪声.

两种导航方式组合实现了优势互补,证明了组合算法

的有效性.

5 结结结 论论论

本文针对现有天文定位算法的缺点,提出了一种

多圆交汇迭代天文定位算法. 该算法数值稳定性强,

并且能计算出定位误差协方差阵. 针对多圆交汇迭代

定位算法误差非线性和不易建模的特点,设计了自适

应𝐻∞滤波捷联/天文组合导航算法,利用多圆交汇法

给出的定位误差估计方差阵实现了量测自适应,组合

定位精度相比普通卡尔曼滤波提高一倍. 仿真实验结

果表明, 本文设计的天文定位算法和捷联/天文组合

算法定位精度高、误差稳定,具有较高的理论参考价

值和实际应用价值.
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