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摘 要: 针对传统惯性/天文定位算法进行天文导航定位时需要通过迭代计算获得载体的经纬度信息,会不可避免

地引入定位计算误差问题,推导了天文高度角与平台误差角和水平位置误差的数学模型,进而提出了以天文高度角

为量测信息的基于无迹卡尔曼滤波的惯性/天文深组合导航算法. 仿真结果表明,所提出的算法利用单颗星即可进行

定位, 3颗星时组合导航定位精度达到 100 m,有效提高了惯性/天文组合定位精度.
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Abstract: Strapdown integrated navigation system/celestial navigation system(SINS/CNS) integrated navigation positioning

system is widely used in unmanned aerial vehicles(UAVs) with high altitude and long range. CNS gets the position

information using iteration calculation, so traditional SINS/CNS positioning algorithm setting the position error between

INS and CNS as measurement can introduce positioning calculation error inevitably. The model of altitude azimuth, platform

error angles and horizontal position is designed. Furthermore, the SINS/CNS tightly integrated algorithm using unscented

Kalman filter(UKF) is designed, in which CNS altitude azimuth is the measurement information. The simulation results

show that SINS/CNS algorithm can calculate the position using one star information, and the precision which reaches 100 m

using three stars is improved effectively.
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1 引引引 言言言

高空长航无人机以续航时间长、飞行高度高等

优势成为无人机发展重点的同时, 对自主导航系统

的精度和可靠性提出了极高的要求[1]. 基于天文导航

的定位技术自主性高、抗干扰能力强[2], 随着组合导

航技术的发展,基于天文导航的组合定位系统以其高

自主性和可靠性在高空长航无人机领域日益受到重

视[3-4].

传统的惯性/天文组合导航系统先利用天文导航

定位算法解算经纬度,再采用位置组合模式[5]. 而天

文导航定位主要通过观测星体的高度角和方位角信

息,通过“高度差法”迭代计算获得载体的经纬度位置

信息,这将会不可避免地引入定位计算误差, 且定位

误差模型通常难以准确确定[6]. 另外, 常规的天文导

航定位算法至少需要观测两颗导航星或者对同一颗

星进行两次观测才能获得较好的性能[7]. 目前, 传统

的天文导航定位系统主要依靠惯性平台提供水平基

准,惯性平台虽然精度可以达到角秒量级, 但成本较

高[8].

针对上述问题,本文研究了捷联安装的天文高度

角测量原理,推导了高度角与平台误差角、水平位置

误差的模型,设计了以天文高度角为直接观测量的惯

性/天文组合定位算法; 并针对惯性/天文组合的非线

性特点, 设计了无迹卡尔曼滤波 (UKF)方法. 仿真结
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果表明了该方法的有效性.

2 应应应用用用基基基于于于高高高度度度角角角的的的天天天文文文定定定位位位模模模型型型环环环境境境

天文定位的基本原理是通过观测星体在当地水

平面的高度角𝐸𝑙和方位角𝐴进行定位, 其定位计算

公式可由球面三角公式求得[3-4],即

sin(𝐸𝑙) = sin 𝛿𝐴 sin𝐿+ cos 𝛿𝐴 cos𝐿 cos(𝑡𝐺 + 𝜆), (1)

cos𝐴 =
cos𝐿 sin 𝛿𝐴 − sin𝐿 cos 𝛿𝐴 cos(𝑡𝐺 + 𝜆)

cos(𝐸𝑙)
. (2)

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,此二者皆可通过观测时间

从星历表中获得. 基于此原理的高度差法等经典天文

导航定位算法, 因为采用迭代法解算经纬度,所以会

带来计算误差. 由式 (1),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,可以计算出高度

角𝐸𝑙为

sin𝐸𝑙 = sin 𝐿̂ sin 𝛿𝐴 + cos 𝐿̂ cos 𝛿𝐴 cos(𝜆̂+ 𝑡𝐺). (3)

其中: 𝜆̂, 𝐿̂分别为捷联惯导系统的经度、纬度; 𝛿𝜆,

𝛿𝐿为经纬度误差,且有

𝐸𝑙 = 𝐸𝑙 + 𝛿𝐸𝑙, 𝐿̂ = 𝐿+ 𝛿𝐿, 𝜆̂ = 𝜆+ 𝛿𝜆. (4)

将式 (4)代入 (3),可得

sin(𝐸𝑙 + 𝛿𝐸𝑙) =

sin(𝐿+ 𝛿𝐿) sin(𝛿𝐴)+

cos(𝐿+ 𝛿𝐿) cos(𝛿𝐴) cos(𝜆+ 𝛿𝜆+ 𝑡𝐺). (5)

实际上, 捷联安装的天文导航系统无法直接准

确获得式 (5)所需要的当地地理水平坐标系下的高

度角𝐸𝑙, 只能通过捷联姿态转移矩阵提供的水平基

准转换得到高度角𝐸𝑙𝑐. 天文导航系统以东北天地理

水平坐标系 (𝑂𝑝𝑋𝑝𝑌𝑝𝑍𝑝)为水平基准,直接观测得到

的当地地理水平坐标系下的导航星高度角𝐸𝑙和方位

角𝐴如图 1所示.
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图 1 天文观测量当地地理系投影

由此可以获得星光单位方向矢量在当地地理水

平坐标系下的表达式为

𝑋𝑝 = [cos(𝐸𝑙) sin𝐴 cos(𝐸𝑙) cos𝐴 sin(𝐸𝑙)]T. (6)

实际上,天文导航系统以捷联惯导系统姿态转移

矩阵提供的计算地理水平坐标 (𝑂𝑐𝑋𝑐𝑌𝑐𝑍𝑐)为基准观

测到的导航星高度角𝐸𝑙𝑐和方位角𝐴𝑐如图 2所示.
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图 2 天文观测量计算地理系投影

由图 2可知,星光单位方向矢量在计算地理水平

坐标系下的表达式为

𝑋𝑐 = [cos(𝐸𝑙𝑐) sin𝐴𝑐 cos(𝐸𝑙𝑐) cos𝐴𝑐 sin(𝐸𝑙𝑐)]
T.

(7)

由捷联惯导计算系和地理系的关系可得

𝑋𝑝 = 𝐶𝑝
𝑏𝐶

𝑏
𝑐𝑋𝑐, (8)

其中上标 𝑏表示载体坐标系.考虑到姿态角误差可以

看作小量,将式 (8)进行线性化,可以得到

𝑋𝑝 = 𝐶𝑝
𝑐𝑋𝑐. (9)

其中𝐶𝑝
𝑐 为计算系到地理系的平台误差角矩阵,且有

𝐶𝑝
𝑐 =

⎡⎢⎣ 1 −Φ𝑢 Φ𝑛

Φ𝑢 1 −Φ𝑒

−Φ𝑛 Φ𝑒 1

⎤⎥⎦ ,

Φ𝑒,Φ𝑛,Φ𝑢为东向、北向、天向平台误差角.

将式 (6)和 (7)代入 (9),可得

sin(𝐸𝑙) = sin(𝐸𝑙𝑐)− Φ𝑛 × cos(𝐸𝑙𝑐) sin𝐴𝑐+

Φ𝑒 × cos(𝐸𝑙𝑐) cos𝐴𝑐. (10)

将式 (10)代入 (5),可得

sin(𝐸𝑙 + 𝛿𝐸𝑙)− sin(𝐸𝑙𝑐) =

cos(𝐿+ 𝛿𝐿) cos(𝛿𝐴) cos(𝜆+ 𝛿𝜆+ 𝑡𝐺)+

sin(𝐿+ 𝛿𝐿) sin(𝛿𝐴)− Φ𝑛 × cosℎ𝑐 sin𝐴𝑐+

Φ𝑒 × cosℎ𝑐 cos𝐴𝑐. (11)

在有多颗可观星的情况下,即可建立如下量测方

程:

𝑍(𝑡) =

⎡⎢⎢⎣
sin(𝐸𝑙1 + 𝛿𝐸𝑙1)− sin(𝐸𝑙𝑐1)

...

sin(𝐸𝑙𝑖 + 𝛿𝐸𝑙𝑖)− sin(𝐸𝑙𝑐𝑖)

⎤⎥⎥⎦ . (12)

由式 (12)可以看出,该量测方程直接利用天文观

测高度角与计算高度角的差值作为量测量, 与以伪

距、伪距率为量测量的惯性/卫星紧组合模式类似,因

此称之为惯性/天文深组合算法. 同时,该量测方程只

利用 1颗星即可进行组合,也可以利用多颗星信息进

行组合.

3 基基基于于于改改改进进进UKF的的的惯惯惯性性性/天天天文文文非非非线线线性性性滤滤滤波波波
结合高空长航无人机的低动态特性,且不考虑高
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度通道,取如下线性方程作为系统的状态方程:
˙𝑋(𝑡) = 𝐹 (𝑡)𝑋(𝑡) +𝐺(𝑡)𝑊 (𝑡). (13)

其中系统状态变量定义为

𝑋 = [Φ𝐸 ,Φ𝑁 ,Φ𝑈 , 𝛿𝑣𝐸 , 𝛿𝑣𝑁 , 𝛿𝐿, 𝛿𝜆,

𝜀𝑏𝑥, 𝜀𝑏𝑦, 𝜀𝑏𝑧,∇𝑥,∇𝑦,∇𝑧].

这里: Φ𝐸 ,Φ𝑁 ,Φ𝑈为平台误差角; 𝛿𝑣𝐸 , 𝛿𝑣𝑁为北向、

东向速度误差; 𝛿𝐿, 𝛿𝜆为纬度、经度误差; 𝜀𝑏𝑥, 𝜀𝑏𝑦,

𝜀𝑏𝑧和∇𝑥,∇𝑦,∇𝑧分别为陀螺常值漂移误差和加速

度计零偏.

由给定的系统状态变量和式 (12),可以得到

𝑍(𝑡) =⎡⎢⎢⎣
sin(𝐸𝑙1 + 𝛿𝐸𝑙1)− sin(𝐸𝑙𝑐1)

...

sin(𝐸𝑙𝑖 + 𝛿𝐸𝑙𝑖)− sin(𝐸𝑙𝑐𝑖)

⎤⎥⎥⎦ = 𝑓(𝑋(𝑡), 𝑉 (𝑡)).

(14)

可以看出,本文建立的惯性/天文深组合模型中,

状态方程是线性的,而量测方程是非线性的,因此,考

虑采用UKF非线性滤波方法[10-11]来处理. 但直接利

用传统UKF滤波会使得系统的运算量增大,因此,本

文对状态方程采用线性滤波方法,而量测方程则使用

非线性滤波方法. 设系统的量测噪声方差阵为𝑃𝑛,观

测噪声方差阵为𝑃𝑟, 则UKF滤波过程中的状态量可

表示为

𝑋𝑎 = [𝑋T, 𝑉 T]T,

采样点向量表示为

𝜒𝑎 = [(𝜒𝑥)T, (𝜒𝑣)T]T.

针对本文建立的非线性系统, 给出以下UKF滤

波流程.

Step 1 给定系统状态量初始值 𝑋̄0𝑎, 以及协方

差阵初值,并构造初始采样点向量𝜒𝑖,0,即

𝑋̄𝑎
0 = 𝐸[𝑋T

0 , 0𝑁 ]T, (15)

𝑃 𝑎
0,0 =

[
𝑃0,0 0

0 𝑃𝑛

]
, (16)

𝜒0,0 = 𝑋̄𝑎
0 ,

𝜒𝑖,0 =⎧⎨⎩𝑋̄𝑎
0 +

(√
(𝐿+ 𝜆)𝑃𝛼

0,0

)
𝑖
, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿,

𝑋̄𝑎
0 − (√

(𝐿+ 𝜆)𝑃𝛼
0,0

)
𝑖
, 𝑖 = 𝐿+ 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝐿.

(17)

其中: 𝑋0为 13维系统状态向量初值, 𝑁为量测噪声

维数 (即可见星数), 𝐿 = 13 + 𝑁 , 𝜆 = 𝛼2(𝐿 + 𝑘) − 𝐿,

𝑘 ⩾ 0, 𝛼为很小的整数.

Step 2 进行时间更新,即

𝑋̄𝑎
𝑘,𝑘−1 = Φ𝑘,𝑘−1𝑋̄

𝑎
𝑘−1,𝑘−1, (18)

𝑃𝑘,𝑘−1 = Φ𝑘,𝑘−1𝑃𝑘−1/𝑘−1Φ
T
𝑘,𝑘−1 + Γ𝑃𝑟Γ

T; (19)

并构造采样点向量

𝜒0,𝑘/𝑘−1 = 𝑋̄𝑎
𝑘 ,

𝜒𝑖,𝑘/𝑘−1 =

⎧⎨⎩
𝑋̄𝑎

𝑘 +
(√

(𝐿+ 𝜆)𝑃𝛼
𝑘

)
𝑖
,

𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿,
𝑋̄𝑎

𝑘 − (√
(𝐿+ 𝜆)𝑃𝛼

𝑘

)
𝑖
,

𝑖 = 𝐿+ 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝐿,

(20)

𝑦𝑖,𝑘/𝑘−1 = ℎ(𝜒𝑥
𝑖,𝑘/𝑘−1, 𝜒

𝑣
𝑖,𝑘/𝑘−1),

𝑖 = 0, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝐿, (21)

𝑦−𝑘 =

2𝐿∑
𝑖=0

𝑊
(𝑚)
𝑖 𝑦𝑖,𝑘/𝑘−1. (22)

其中: Γ为𝐺(𝑡)的离散化矩阵,而

𝑊
(𝑚)
0 = 𝜆/(𝐿+ 𝜆),

𝑊
(𝑚)
𝑖 = 1/(2(𝐿+ 𝜆)), 𝑖 = 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝐿.

Step 3 量测更新,即

𝑃𝑦𝑘𝑦𝑘
=

2𝐿∑
𝑖=0

𝑊 𝑐
𝑖 [𝑦𝑖,𝑘/𝑘−1 − 𝑦−𝑘 ][𝑦𝑖,𝑘/𝑘−1 − 𝑦−𝑘 ]

T, (23)

𝑃𝑥𝑘𝑦𝑘
=

2𝐿∑
𝑖=0

𝑊 𝑐
𝑖

√
(𝐿+ 𝜆)𝑃𝛼

𝑘 [𝑦𝑖,𝑘/𝑘−1 − 𝑦−𝑘 ]
T, (24)

𝐾 = 𝑃𝑥𝑘𝑦𝑘
𝑃−1
𝑦𝑘𝑦𝑘

, (25)

𝑋̄𝑎
𝑘,𝑘 = 𝑋̄𝑎

𝑘,𝑘−1 +𝐾(𝑍𝑘 − 𝑦−𝑘 ), (26)

𝑃𝑘 = 𝑃𝑘,𝑘−1 −𝐾𝑃𝑦𝑘𝑦𝑘
𝐾T. (27)

其中

𝑊
(𝑐)
0 = 𝜆/(𝐿+ 𝜆) + (1− 𝛼2 + 2),

𝑊
(𝑐)
𝑖 = 1/(2(𝐿+ 𝜆)), 𝑖 = 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝐿.

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
选取中低精度惯导系统, 其等效陀螺漂移为

0.01 ∘/h,等效加速度零偏为 10−5 g. 模拟高空飞机运

动航迹 (见图 3),并根据星体跟踪器的工作要求,设定

初始高度为 10 km.

设观测恒星为Alioth, Arcturus, Dubhe,恒星的高

度角观测误差为 10′′(1𝜎), 仿真过程中天文敏感器输
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图 3 三维航迹图
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出周期为 1 s. 由于本文算法可以利用 1颗或多颗可见

星的高度角进行组合, 这里将 1颗、2颗、3颗可见星

的组合结果进行对比,分别如图 4∼图 6所示.

0 1 2 3 4
0

Time/10 s
3

400

800

δ
/m

λ

1!"

2!"
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图 4 深组合算法经度精度对比
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图 5 深组合算法纬度精度对比
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图 6 深组合算法北向平台误差角精度对比

由图 4和图 5可以看出, 随着可见星的增加, 组

合导航参数误差收敛速度明显提高, 其稳态精度也

明显提高. 尤其是 3颗星时的收敛速度和稳定精度有

了显著提高, 这与惯性/卫星紧组合定位规律是一致

的. 同时,由图 6可以看出,因为量测方程中耦合了平

台误差角的信息,所以平台误差角也能快速收敛, 从

而能够使得惯导水平基准快速达到较高的精度.利用

蒙特卡洛分析方法得到的姿态、速度和位置误差均

值、均方差对比如表 1所示.

表 1 惯性/天文深组合导航结果误差均方差 (3𝜎)

姿态/(′′) 速度/(m/s) 位置/m
可见星数/颗

横滚 俯仰 航向角 东向 北向 经度 纬度

1 60.23 51.13 151.44 0.73 0.77 184.3 230.7

2 46.11 38.01 103.35 0.39 0.41 98.4 100.5

3 31.86 27.23 76.38 0.30 0.34 63.8 81.3

由表 1的对比可以看出,利用 1颗星进行定位的

导航精度约 300 m; 2颗星相比 1颗星的定位精度提高

了一倍,约为 140 m; 3颗星的定位精度约为 100 m,相

比 2颗星提高了 40%. 综上可见, 基于天文高度角作

为量测信息的惯性/天文深组合导航算法, 可以实现

在 1颗可见星情况下的组合定位,其定位精度随可见

星数的增多而提高;同时,算法对可见星的要求较低.

5 结结结 论论论

传统的惯性/天文定位算法对可见星有较高的要

求,而且会引入计算误差. 本文提出了以天文高度角

为量测信息的惯性/天文深组合导航算法, 建立了天

文高度角与惯性平台误差角、经纬度误差的模型. 针

对模型的非线性特点,设计了改进UKF滤波方法. 本

文提出的算法可以在 1颗可见星的情况下实现组合

定位,定位精度可以随着可见星的增加而提高. 本文

的研究成果对惯性/天文组合导航系统在高空长航无

人机上的应用具有较好的理论价值.
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