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一种高精度的星光折射天文导航观星方法

詹先军1，2，王新龙1，2，*

(1.   北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191； 2.   航天器设计优化与动态模拟技术教育部重点实验室，北京 100191)

摘　　　要：在星光折射间接敏感地平定位方法中，传统固定视轴观星方案导致折射星数量

少，且分布不均匀，进而影响星光折射定位的精度和可靠性。为此，提出了一种高精度的星光折射

天文导航观星方案。根据平流层大气所形成的折射环带与星敏感器视场 (FOV) 之间的几何关系，建

立了星敏感器视场对折射环带的覆盖面积与视轴高度角之间的关系模型，通过折射环带的覆盖面积

最大化，结合飞行器的飞行参数，确定星敏感器视轴的最佳高度角，以提高可观测折射星数量；通

过推导构建折射星空间构型与定位精度之间的定量关系模型，基于最小定位精度因子 (PDOP) 准
则，确定折射星最佳空间几何构型，进而得到星敏感器视轴的最佳方位角，从而借助星光折射间接

敏感地平定位方法实现对折射星连续、均匀的观测，以提高天文导航的定位精度。仿真验证结果表

明，与传统观测方案相比，所提观测方案的位置与速度估计误差分别提升了 75.7% 和 66.7%。
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空天飞行器具有全球到达、高超声速飞行、高

动态等特点，对导航系统的自主性、精确性和可靠

性提出了较高要求 [1]。惯导系统自主性强、输出信

息连续、可全空域全天候工作，但其误差随时间累

积；而天文导航系统精度高、自主性强，且误差不随

时间发散，可有效校正惯导误差[2]，从而为空天飞行

器提供精确、自主、可靠的导航信息[3-4]。

目前，常用的天文导航定位方法主要有 2种：

直接敏感地平定位和星光折射间接敏感地平定

位。直接敏感地平定位利用星敏感器和地平仪分

别测量恒星方向和地心矢量方向，从而获得星光角

距信息，并结合轨道动力学和滤波方法估计载体位

置。然而，由于地球表面不规则，地平仪提供的地

平基准的测量精度较低，与星敏感器的测量精度不

相匹配，这将极大地影响系统的定位精度 [5]。星光

折射间接敏感地平定位方法是一种新型高精度天

文定位技术，其利用星敏感器敏感经过地球大气折

射的星光，结合大气对星光折射的数学模型，精

确敏感地平，进而根据载体位置和折射星光之间的

几何关系，解算得到载体的高精度三维位置信息[6]。

研究表明，该方法无需依赖地平仪提供的地平基准，

便可达到较高的定位精度，其不仅适用于地球卫

星、载人飞船和空间站等大气层外的航天器 [7-8]，而

且可推广应用于高空远程长航时飞行器、临近空间

飞行器等大气层内飞行器[9]，具有广阔的应用前景。

星光折射间接敏感地平定位方法通常观测经

过 20～50 km平流层大气折射的星光。因此，飞行

器需通过姿态机动，使星敏感器视轴持续指向平流

层，以稳定观测折射星并实现连续定位。而折射星

观测方案直接决定了可观测折射星的数量及其空

间几何构型，进而影响导航精度。另外，空天飞行

器动态高、高度变化大，导致星敏感器的有效观星
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时间窗口有限。因此，如何在有限的观星时间窗口

内，快速捕获并稳定跟踪足够数量的折射星，并确

保折射星空间构型最优，是实现高精度星光折射定

位的关键[10]。

宁晓琳[11]、Qian[12] 等根据折射星的空间分布特

征，通过将星敏感器视轴指向地球边缘固定高度

处，以捕获折射星光。Wang等 [13] 提出了一种适用

于捷联式星敏感器的折射星观测姿态控制律，通过

建立载体姿态角和星敏感器视轴高度角之间的约

束关系，生成姿态控制指令，使星敏感器视轴指向

大气平流层固定高度处。然而，这种固定观测方式

使得星敏感器观测的折射星数量少，且空间分布不

均匀，从而导致状态量的可观测度严重下降，进而影

响星光折射定位的精度和可靠性。魏诗卉等 [14] 提

出了一种通过观测不同方向的折射星，以提高系统

可观测度的调姿观星策略，但未能建立具体的观星

方向优化准则，从而限制了导航精度的进一步提升。

基于此，本文提出了一种高精度的星光折射天

文导航观星方案，通过设计星敏感器视轴的最佳指

向，连续、均匀地对折射星进行观测，进而提高天文

导航的定位精度。

 1　传统折射星光观测方案问题分析

u′s
us

ha

Va r γ

R

由于地球大气为不均匀介质，当星光穿过大气

层时，会因大气折射作用而向地心方向偏折，如图 1
所示。折射星是指星光通过地球大气层并发生折

射的恒星。折射后的星光矢量为 ，而折射前的星

光矢量为 。从飞行器 F 上看，恒星 s 的视光线相

对于地表的视高度为 。传统折射星光观测方案

是将星敏感器固定安装在飞行器 F 上，并使星敏感

器视轴 与飞行器位置矢量 成固定夹角 ，从而测

量得到星光穿过大气后星光矢量方向的变化量，即

星光折射角 。
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图 1    星光折射间接敏感地平定位原理

Fig. 1    Principle of starlight refraction indirect horizon-

sensing positioning
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星光折射角 与视高度 之间的关系通常称为

星光大气折射模型 [15]，可根据折射角 确定折射星

光在大气层中的视高度 ，这个视高度观测量 反

映了飞行器与地球之间的几何关系。根据图 1中

直角三角形 OGF 的几何关系，可得到星光折射间

接敏感地平的量测方程为

ha =

√
r2
s −

∣∣ru′s
∣∣2−Re+δh （1）

r =
[
x,y,z

]T
rs =
√

x2+ y2+ z2

u′s =
[
u′x,u

′
y,u
′
z

]T
Re δh

σ

式中： 为飞行器在地心惯性坐标系中

的位置矢量； 为飞行器的地心距；

为折射后星光矢量在地心惯性坐标

系下的投影； 为地球半径； 为视高度误差，其

主要来源于大气模型误差、地气光干扰和星敏感器

测量误差，可建模为均值为零、标准差为 的高斯

白噪声[13]。

式 (1)可进一步展开表示为

ha =

√
x2+ y2+ z2−

(
xu′x + yu′y+ zu′z

)2−Re+δh （2）

ha

R (
u′x,u

′
y,u
′
z

)
Re x,y,z

ha

x,y,z

从式 (2)中可以看出，视高度 可通过折射角

结合大气对星光折射的数学模型计算得到，折射

后星光矢量 可通过星敏感器测得，而地球

半径 已知，式中只有飞行器位置 为未知量。

因此，当观测 3颗以上折射星时，便可根据折射星

视高度 计算得到飞行器在地心惯性坐标系中的

位置信息 。

然而，由于传统的折射星光观测方案采用固定

观测方式，将星敏感器视轴指向大气平流层固定高

度处，使得星敏感器观测的折射星数量少，且空间

分布不均匀，进而严重影响星光折射导航系统的定

位精度和可靠性。

 2　高精度星光折射天文导航观星

方案

针对传统固定视轴观星方案的不足，提出了一

种高精度星光折射天文导航观星方案。通过设计

星敏感器视轴的最佳高度角和最佳方位角，实现连

续、均匀地观测折射星，从而提升定位精度。

 2.1　星敏感器最佳视轴指向的确定方法

 2.1.1　星敏感器视轴最佳高度角的确定

ha

ha

ha

ha

us1 us2

Va r γ

如果折射星视高度 太高，则折射效应非常微

弱；如果视高度 太低，星光会经过大气不稳定的

对流层 ，难以建立精确的大气折射模型 ；而在

20～50 km平流层范围内，大气比较稳定。因此，星

光折射定位方法通常选取视高度 为 20～50 km的

折射星光进行观测，如图 2所示。从图 2所示的几

何关系可以看出，视高度 为 20～50 km的折射星

光，落在 2条临界星光矢量 和 所夹的范围（即

图中阴影区域）内。因此，星敏感器视轴方向矢量

与飞行器位置矢量 的夹角 （即星敏感器视轴高

度角）应满足：
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γ1 ⩽ γ ⩽ γ2 （3）

γ γ1 γ2式中： 、 和 可分别表示为
γ = arccos[− (Var)/rs]
γ1 = arcsin[(Re+ha1)/rs]
γ2 = arcsin[(Re+ha2)/rs]

（4）

ha1 = 20 km ha2 = 50 km其中： ； 。

进一步，将图 2中的几何关系投影到天球坐标

系中，如图 3所示。
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图 3    天球坐标系下星敏感器视轴指向示意图

Fig. 3    Schematic diagram showing the line of sight of a star

sensor in celestial coordinate system
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在天球面上， 为飞行器位置 的投影；20～
50 km平流层大气的投影为一个球面圆环；星敏感

器视场的投影为一个圆，该圆和平流层圆环重叠的

区域 ，即为星敏感器观测的折射区域。通过

调整星敏感器视轴指向，该区域的面积可达到最

大，折射星观测概率可达到最高。

β

KLMN NV ′F′
由图 3可知，当球面角 取最大值时，折射区域

的面积达到最大。在球面三角形 中，

根据球面三角形余弦定理，可得

cos(θfov/2) = cosγcosγ2+ sinγ sinγ2 cosβ （5）

θfov式中： 为星敏感器视场角。

β对式 (5)进行变换可得球面角 的表达式为

β = arccos
[

cos(θfov/2)− cosγcosγ2

sinγ sinγ2

]
（6）

γ将式 (6)关于 求偏导，可得

∂β

∂γ
=

[cos(θfov/2)cosγ− cosγ2] sinγ2

(sinγ sinγ2)2 √1− cos2β
（7）

∂β/ ∂γ = 0 γo令 ，则可得视轴最佳高度角 为

γo = arccos
[
cosγ2/cos(θfov/2)

]
（8）

γ2

γo

进一步 ，将临界高度角 的表达式 (4)代入

式 (8)，可得最佳高度角 为

γo = arccos

[ √
1− (Re+ha2)2/r2

s

cos(θfov/2)

]
（9）

θfov

ha2 rs
γo

从式 (9)可以看出，星敏感器视场角 和折射

星视高度上界 均已知，根据飞行器的地心距 ，

可确定视轴最佳高度角 。

 2.1.2　星敏感器视轴最佳方位角的确定

n

x,y,z

1） 折射星构型与定位精度关系模型的建立。

通过将 颗折射星的量测方程式 (2)对飞行器位置

求偏导数可得

A∆r = V （10）

∆r =
[
dx dy dz

]T
V =

[
dha1 dha2 · · · dhan

]T
n

A

式中： 为飞行器位置误差向量；

为 颗折射星的视高度

误差组成的测量误差向量；矩阵 为

A =
[
bi

1 bi
2 · · · bi

n

]T
（11）

bi
j =

[
A jx A jy A jz

]T
( j = 1,2, · · · ,n)

O j u′s j

A jx,A jy,A jz

其中 ： 表示过地

心 且与第 颗折射星折射后的星光矢量 相垂直

的单位矢量，称为折射星地心法向矢量，

可表示为
A jx =

[
x−u′jx

(
xu′jx + yu′jy+ zu′jz

)]
/L j

A jy =
[
y−u′jy

(
xu′jx + yu′jy+ zu′jz

)]
/L j

A jz =
[
z−u′jz

(
xu′jx + yu′jy+ zu′jz

)]
/L j

（12）

L j =

√
x2+ y2+ z2−

(
xu′jx + yu′jy+ zu′jz

)2
式中： 。

∆r解方程 (10)可得，载体位置误差 可表示为

∆r = (AT A)−1 ATV （13）

P则星光折射定位误差方差阵 为

P = E
[
(∆rs)(∆rs)T

]
= (AT A)−1 ATE

[
VVT] A(AT A)−1

（14）

n

V E
[
VVT

]当 颗折射星独立等精度观测时，测量误差向

量 的协方差阵 为

E
[
VVT] = σ2

dhaIn×n （15）

σ2
dha In×n n式中： 为视高度误差方差； 为 阶单位阵。

将式 (15)代入式 (14)，可得

P = σ2
dha(AT A)−1 （16）

σp则可得位置误差标准差 为

σp =
√

tr(P) = σdha

√
tr(AT A)−1 （17）

定义星光折射定位精度因子（position dilution of
precision，PDOP）为

PDOP =

√
tr(AT A)−1 （18）
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图 2    视高度为 20～50 km的折射星光

Fig. 2    Refracted starlight with apparent height of 20-50 km
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将式 (18)代入式 (17)，可得

σp = σdhaPDOP （19）

PDOP

σdha σp

从式 (19)可以看出 ， 越小 ，视高度误差

被放大为位置误差 的程度越低，折射星几何

构型越好。

PDOP A

A n b1, b2, · · · , bn

b j

OF

2） 折射星最优几何构型的确定。从式 (18)可
以看出， 取决于矩阵 ，而从式 (11)可以看出，

矩阵 由 颗折射星的地心法向矢量 决

定。折射星地心法向矢量 分布在以飞行器 F 为

顶点，地心到飞行器的连线 为轴线的圆锥面上，

如图 4所示。
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图 4    折射星地心法向矢量的几何分布示意图

Fig. 4    Distribution of refracted star geocentric normal vector

between the star and the Earth
 

u′s j

b j On xnynzn

折射后星光矢量 和折射星地心法向矢量

在地理坐标系 下的分量可分别表示为

bn
j =

[
bn

jx bn
jy bn

jz

]T
=
[
sinφ j cosη cosφ j cosη sinη

]T
（20）

u′ns j =
[
u′njx u′njy u′njz

]T
=[

−sinφ j sinη −cosφ j sinη cosη
]T

（21）

η u′ns j

r φ j

b j yn

式中： 为天底角，即折射后星光矢量 与飞行器位

置矢量 的夹角； 为方位角，即折射星地心法向矢

量 在水平面内投影与 轴的夹角。

b j而折射星地心法向矢量 在地心惯性坐标系

下的方向余弦可表示为

bi
j = Ci

nbn
j （22）

Ci
n式中： 为地理坐标系到地心惯性坐标系的转换

矩阵。

A将式 (22)代入矩阵 的表达式 (11)，可得

A = BCn
i （23）

B =
[
bn

1 bn
2 · · · bn

n

]T
式中： 。

PDOP这样，将式 (23)代入 的定义式 (18)，可得

PDOP =

√
tr
[
Ci

n(BTB)−1Cn
i

]
=

√
tr(BTB)−1 （24）

b j

B

将折射星地心法向矢量 在地理坐标系下的

方向余弦式 (20)代入矩阵 的表达式，可得

B =


sinφ1 cosη cosφ1 cosη sinη
sinφ2 cosη cosφ2 cosη sinη

...
...

...

sinφn cosη cosφn cosη sinη

 （25）

则有

BTB =
[

C U
UT D

]
（26）

式中：

C =


cos2η

n∑
j=1

sin2φ j cos2η

n∑
j=1

cosφ j sinφ j

cos2η

n∑
j=1

cosφ j sinφ j cos2η

n∑
j=1

cos2φ j


U =

[
cosηsinη

n∑
j=1

sinφ j cosηsinη
n∑

j=1

cosφ j

]T

D = nsin2η (
BTB

)−1
由分块矩阵的求逆法可得， 为(

BTB
)−1
=[ (
C−UD−1UT

)−1 −C−1U
(

D−UTC−1U
)−1

−D−1UT
(
C−UD−1UT

)−1 (
D−UTC−1U

)−1

]
（27）

B n bn
j ( j = 1,2, · · · ,n)

B BTB C

D UTC−1U UD−1UT

由于 由 个线性无关矢量 组

成， 为列满秩矩阵， 为正定矩阵。因此， 、

也为正定矩阵，则 、 均为半正定

矩阵，有

tr(BTB)−1 = tr(C−UD−1UT)−1+

tr(D−UTC−1U)−1 ⩾ tr(C−1)+ tr(D−1) （28）

U = 0当且仅当 时等号成立，即

min(PDOP) =min
[√

tr(BTB)−1

]
=

√
tr (C−1)+ tr (D−1)

（29）

U U = 0根据 的定义式可知， 要求：
n∑

j=1

cosφ j =

n∑
j=1

sinφ j = 0 （30）

PDOP将 式 (30)代 入 式 (21)可 得 ， 最 小 的 条

件为
n∑

j=1

u′njx =
n∑

j=1

u′njy = 0 （31）

n从式 (31)可以看出，当 颗折射星的星光矢量
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PDOP

n 2π/n
东向和北向分量之和均为零时， 最小。因此，

当 颗折射星之间的方位角相差 时，折射星几

何构型最优，定位精度最高。图 5为 3、5颗折射星

对应的最优几何构型。
 
 

zn

zn

yn

yn

xn

xn

120°

(a) n=3

72°

(b) n=5

图 5    折射星的最优几何构型

Fig. 5    Optimal geometry of refracted stars
 

n

2π/n
因此，应用星敏感器进行 次连续观星定位时，

若相邻 2次观星时星敏感器视轴方位角相差 ，

折射星几何构型最优，定位精度最高。

 2.2　折射星光观测实施方法

根据星敏感器视轴的最佳高度角和最佳方位

角，提出了一种高精度星光折射天文导航观星方

案，其实施流程如图 6所示。

 
 

计算标称轨迹

筛选可观测折射星

计算第一次观星的视轴方向

调姿机动观星

开始

计算星敏感器
视轴初始方向

Y

N

计算下一次观星
的视轴方向

结束

观星窗口
结束?

图 6    折射星光观测方案实施流程

Fig. 6    Flowchart of the refracted starlight observation plan
 

具体实施步骤如下：

1） 可观测折射星的筛选。根据空天飞行器的标

s1, s2, · · · , sN

Us = {s1, s2, · · · , sN}
称轨迹，从星表中筛选出可观测折射星

构成集合 。

Us s1

s1 φ1

2） 计算第一次观星的星敏感器视轴方向。根

据星敏感器的初始视轴指向，从可观测折射星集合

中，选择距离初始视轴指向最近的折射星 进行

观测。折射星 的方位角 为

φ1 = arctan
(

sn1y/s
n
1x

)
（32）

sn1x sn1y s1 us1式中： 、 分别为折射星 的星光矢量 在地理

系下的东向、北向分量。

γo

s1 φ1

V1

根据式 (9)计算得到视轴最佳高度角 ，结合

式 (32)计算得到折射星 的方位角 ，则第一次观

星的星敏感器视轴方向矢量 为

V1 =
[
sinγocosφ1 sinγosinφ1 −cosγo

]T
（33）

V1

s1

通过飞行器姿态机动将星敏感器视轴调整至

式 (33)所示的方向矢量 ，即可使星敏感器视轴指

向折射星 ，进行第一次观星。

V1

r 2π/n
V2

3） 计算下一次观星的星敏感器视轴方向。将

第一次观星的视轴方向矢量 ，以飞行器位置矢量

为轴线旋转 ，得到第二次观星的视轴方向矢

量 ，如图 7所示。
 
 

2π/n
2π/n

星敏感器
视轴

大气层

飞行器 F

地心 O折射星 s1 折射星 s2
折射星 s3

r

V1
V2

V3

图 7    星敏感器折射星光观测示意图

Fig. 7    Observation of refracted starlight by star sensor
 

V2

Us

s2

同理，根据第二次观星的视轴方向矢量 ，从

可观测折射星集合 中，选择距离星敏感器视轴最

近的折射星 进行观测。以此类推，继续进行下一

次观星，直至观星时间窗口结束。

 3　仿真验证与分析

 3.1　仿真条件

设定空天飞行器的发射点位置为 (34.5°N,
112.0°E)，海拔高度为 120 m，发射方位角为 90°；初
始滚转角、偏航角和俯仰角分别为 0°，0°，90°；飞行

时长为 1 700 s。飞行器飞出大气层后，通过姿态机

动实现对 3个方向折射星光的观测，并通过卡尔曼

滤波对惯导位置、速度误差进行校正。

星敏感器视场角为 5°×5°，视高度测量误差为

120 m(1σ)，极限星等为 6.0 Mv，输出频率为 10 Hz；陀
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δX0 =

[500 m, 500 m, 500 m, 0.1 m/s, 0.1 m/s, 0.1 m/s]T P0 =

diag
[
(500 m)2, (500 m)2, (500 m)2, (0.1 m/s)2, (0.1 m/s)2

(0.1 m/s)2]

螺常值漂移为 0.01 (°)/h，随机漂移为 0.01 (°)/h；加速

度计常值误差为 100 μg，随机误差为 50 μg；惯导采

样时间为 0.01 s，初始平台失准角为 30″、50″、30″；滤
波器状态误差和误差协方差矩阵的初值为：

， 
,

。

所有算法均在配备 Core i7-10700H @ 2.90 GHz
CPU和 16 GB内存的台式计算机上运行，所使用的

仿真平台为MATLAB R2019a。
 3.2　仿真结果与分析

 3.2.1　不同折射星观测方案的导航精度

图 8和图 9分别给出了采用传统观测方案和本

文观测方案时，系统的位置和速度估计误差。
  

位
置

估
计

误
差

/m

时间/s
0 500 1 000 1 500

500

1 000

1 500

2 000
传统观测方案

本文观测方案 

图 8    不同折射星观测方案的位置估计误差

Fig. 8    Position errors of different refracted star

observation schemes
 

  

速
度

估
计

误
差

/(m
·s

−1
)

时间/s
0

4

6

8

2

500 1 000 1 500

传统观测方案

本文观测方案 

图 9    不同折射星观测方案的速度估计误差

Fig. 9    Velocity errors of different refracted star

observation schemes
 

从图 8和图 9可以看出，本文方案的速度与位

置估计精度优于传统方案。这是由于传统方案将

星敏感器视轴固定指向地球边缘特定高度处，导致

所观测的折射星几何构型单一，使得系统可观测度

降低，进而导致星光折射定位精度下降。而本文方

案通过建立折射星几何构型与定位精度的定量关

系模型，选择最优空间构型的折射星进行观测，从

而能够实现高精度定位。

为进一步验证本文方案的性能，统计了不同折

射星观测方案下的导航精度，结果如表 1所示。从

表 1可以看出，与传统方案相比，本文方案的位置、

速度误差均方差分别降低了 75.7% 和 66.7%。这表

明本文方案通过观测具有最优空间构型的折射星，

能够有效提高定位精度。
  

表 1    不同折射星观测方案的导航精度对比

Table 1    Comparison of navigation accuracy by different

refracted star observation schemes

折射星光
观测方案

位置估计误差/m 速度估计误差/(m·s−1)

均值 均方差 均值 均方差

传统方案 100.28 143.85 0.34 0.51

本文观测方案 45.48 34.95 0.06 0.17
 

 3.2.2　不同观测方位角对导航精度的影响

∆φ

观测方位角直接影响折射星几何构型，从而影

响定位精度。图 10和图 11给出了观测方位角之

差 分别为 30°、60°和 120°时，系统的位置和速度

估计误差。
  

位
置

估
计

误
差

/m

0

1 000

2 000

3 000

时间/s

500 1 000 1 500

Δφ=30°
Δφ=60°
Δφ=120°

图 10    不同观测方位角下的位置估计误差

Fig. 10    Position errors under different observation azimuths
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图 11    不同观测方位角下的速度估计误差

Fig. 11    Velocity errors under different observation azimuths
 

从图 10和图 11可以看出，当观测方位角之差

为 120°时，由于几何精度因子 PDOP 最小，折射星空

间构型最优，因此导航精度最高。
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为进一步验证观测方位角对导航性能的影响，

统计了不同观测方位角的导航精度，如表 2所示。

从表 2可以看出 ，当观测方位角之差为 120°时 ，

位置估计误差均方差较 30°和 60°构型分别降低了

90.0% 和 72.2%，速度估计误差均方差分别降低了

80.2% 和 71.2%。本文方案通过建立折射星方位角

与定位精度的关系模型，选择最优方位角的折射星

进行观测，从而能够提高定位精度。
 
 

表 2    不同观测方位角的导航精度对比

Table 2    Comparison of navigation accuracy of different

observation azimuths

观测方位角
之差/(°)

位置估计误差/m 速度估计误差/(m·s−1)

均值 均方差 均值 均方差

30 186.22 349.77 0.81 0.86

60 103.72 125.74 0.24 0.59

120 45.48 34.95 0.06 0.17
 

 3.2.3　不同飞行高度对导航精度的影响

图 12和图 13给出了载体飞行高度 H 分别为

500 km、1 000 km和 2 000 km时，系统的位置和速度

估计误差。不同飞行高度下的导航精度如表 3所示。

从图 12和图 13可以看出，当载体飞行高度较

低时，由于 20～50 km平流层大气形成的折射环带

在星敏感器视场内的覆盖面积增加，使得可见折射

星数量增多，定位精度较高；而当载体的飞行高度

增大时，虽然折射星数量会随高度增加而减少，但

通过所提折射星光观测方案，仍可维持足够的可观

测星数，并保持较高的导航精度。

从表 3可以看出，当飞行高度为 500 km时，系

统的位置估计误差均方差较 1 000 km和 2 000 km
时分别降低了 53.9% 和 68.9%，速度估计误差均方

差分别降低了 39.3% 和 67.9%。这表明不同载体飞

行高度会对星光折射定位精度产生影响。

 4　结　论

针对传统固定视轴观星方案导致可观测折射

星少且分布不均，影响星光折射定位精度和可靠性

的问题，提出一种高精度星光折射天文导航观星方

案，经理论分析与仿真验证得到以下结论：

1） 本文方案通过建立星敏感器视场对折射环

带的覆盖面积与视轴高度角的关系模型，并使折射

环带覆盖面积最大化，能够确定最佳视轴高度角，

进而增加了可观测折射星数。

n 2π/n2） 当 颗折射星的方位角相差 时，星光折

射定位精度因子 PDOP 最小，折射星空间构型最优，

定位精度最高。

3） 与传统方案相比，本文方案通过观测具有最

优空间构型的折射星，能够显著提升系统的可观测

度与定位精度，其位置、速度估计误差分别降低了

75.7% 和 66.7%。

本文方案不仅适用于空天飞行器，也可推广应

用于地球卫星、载人飞船和空间站等大气层外航天

器，以及高空远程长航时飞行器、临近空间飞行器

等大气层内飞行器，具有广阔的应用前景。
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A high-precision starlight refraction celestial navigation observation method
ZHAN Xianjun1，2，WANG Xinlong1，2，*

(1.   School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China；

2.   Key Laboratory of Spacecraft Design Optimization and Dynamic Simulation Technology，Ministry of Education，Beijing 100191，China)

Abstract： The traditional fixed optical axis observation approach reduces positioning accuracy and reliability in
the  starlight  refraction  indirect  horizon-sensing  positioning  method  by  producing  a  small  number  of  refracted  stars
with an uneven distribution. Therefore, a high-precision starlight refraction celestial navigation observation method is
proposed. Based on the geometric relationship between the stratospheric refraction band and the star sensor’s field of
view (FOV), a relation model is established between the FOV coverage area of the refraction band and the star sensor’s
elevation  angle.  By maximizing  the  FOV coverage  area  and  combining  the  flight  parameters,  the  optimal  elevation
angle  is  determined  to  increase  the  observable  refracted  stars.  Additionally,  a  quantitative  relationship  model  is
developed  between  positioning  precision  and  the  spatial  arrangement  of  refracted  stars.  Based  on  the  minimum
position  dilution  of  precision  (PDOP)  criterion,  the  optimal  spatial  geometric  configuration  of  refracted  stars  is
derived,  thereby  obtaining  the  optimal  azimuth  angle  of  the  optical  axis.  This  enables  continuous  and  uniform
observation for refracted starlight, so as to improve the positioning accuracy of celestial navigation. Simulation results
demonstrate  that  compared  with  the  conventional  method,  the  proposed  method  achieves  75.7%  and  66.7%
improvements in position and velocity estimation accuracy, respectively.
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