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摘  要 

惯性导航作为一种战时能全面提供导航信息的可靠手段在一定时段内能保证精度，但由于惯性器件漂移

的影响，其导航精度难以满足舰载武器长航时需求；星光导航以宇宙中具有精确空间位置的天体作为导

航信标，其精度主要取决于光轴测量精度，无时间累积误差。本文讨论惯性/星光导航技术中，利用星光

导航误差有界性特点克服惯性导航误差随时间发散的缺点；同时惯导将持续提供高精度水平基准给星光

导航系统，采用基于星光系统位置和姿态信息的互补手段，解决星光导航精度受制于惯性水平基准的问

题，构造高精度水平基准，保证星光误差的有界性，从而保障星光量测信息的准确性。 
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Abstract 
Inertial navigation, as a reliable means that can provide navigation information in a certain period 
of time, can guarantee accuracy, but due to the influence of inertial device drift, its navigation ac-

http://www.hanspub.org/journal/dsc
https://doi.org/10.12677/dsc.2020.94019
https://doi.org/10.12677/dsc.2020.94019
http://www.hanspub.org


朱海 等 
 

 

DOI: 10.12677/dsc.2020.94019 197 动力系统与控制 
 

curacy is difficult to meet the needs of ship-borne weapons when long-haul. This paper discusses 
the inertial/starlight navigation technology, using the boundary characteristics of starlight navi-
gation error to overcome the shortcomings of inertial navigation error with time, while the iner-
tial guidance will continue to provide high-precision horizontal reference to the starlight naviga-
tion system, using complementary means based on the position and attitude information of the 
starlight system, to solve the problem of starlight navigation accuracy subject to inertial horizon-
tal reference, to construct high-precision horizontal reference, to ensure the boundary of starlight 
error, so as to ensure the accuracy of starlight measurement information. 
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1. 引言 

惯性导航设备以完全自主、隐蔽性好、导航信息完备、短时精度高、数据输出连续等优点，已作为

主要的关键设备广泛应用于我国水面舰艇、潜艇。但由于惯性元器件误差所引起的导航结果误差，随时

间积累，在舰船长时间航行的条件下，惯导设备的导航精度逐渐降低。惯性导航设备属于精度保持时间

受限的自主导航设备。星光定向仪是一种以恒星为参照系，以星空为工作对象的高精度的空间姿态测量

装置，能提供不随时间变化的姿态信息。星光定向仪具有精度高、体积小、质量轻、功耗低的优点；缺

点为数据输出率低，仪器使用受天气影响较大。星光定向仪属于与工作时间无关但受天气条件限制的自

主导航设备[1]。 
星敏感器截止到目前经历了 3 个阶段的发展历程：第一代小视场 CCD 星敏感器，第二代大视场 CCD

星敏感器和第三代基于 CMOS APS 的星敏感器[2] [3]。第一代星载星敏感器是在 CCD 图像传感器研制成

功后出现的 CCD 星敏感器，其典型代表有美国喷气动力试验室(JPL)研制的 ASTROS 星敏感器。第一代

CCD 星敏感器具有如下特点： 
1) 视场较小，如 JPL 的 ASTROS 星敏感器视场为 2.2˚ × 3.3˚；2) 姿态精度较低，如 JPL 的 ASTROS

星敏感器纵摇和航行精度为 4″，横摇精度为 50″；3) 更新率较低，小于≤10 Hz；4) 星敏感器的体积、质

量和功耗较大；5) 不具备独立自主获取载体惯性系姿态的能力。 
第二代星敏感器出现在 20 世纪 80 年代中期后，第二代星敏感器采用大面阵 CCD 作为图像传感器，

其具有如下特点[4]： 
1) 视场较大，德国 Jena-Optronik 的 ASTRO15 星敏感器视场为 13.3˚ × 13.3˚；2) 姿态精度较高，如

德国 Jena-Optronik 的 ASTRO15 星敏感器纵摇和航行精度为 1″，横摇精度为 10″；3) 更新率较低，小于

≤10 Hz；4) 体积小，重量轻，功耗低；5) 具有独立自主获取载体惯性系姿态的能力。 
第三代 CMOS APS 星敏感器是 20 世纪 90 年代美国喷气动力实验室(JPL)研发的一种 CMOS 图像传

感器，CMOS 星敏感器已成为目前主流的星敏感器。与 CCD 星敏感器相比，CMOS APS 星敏感器具有

明显的不同[5]，主要表现为： 
1) 更大的视场，德国 Jena-Optronik 的 ASTRO APS 星敏感器视场为 20˚ × 20˚；2) 较高的姿态精度，

如德国 Jena-Optronik 的 ASTRO APS 星敏感器纵摇和航行精度为 1″，横摇精度为 8″；3) 更新率较高，
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德国 Jena-Optronik 的 ASTRO APS 星敏感器的更新率高达 104 Hz；4) CMOS APS 探测器集成度较高，因

此具有极低的功耗、更小的体积和重量；5) 可实现红外波段探测功能。 
第一代星敏感器通常采用多框架伺服机构，依靠惯导平台的控制提供的水平基准，从而实现星光通

过高度角差分法实现定位，校正惯导系统输出导航位置信息，通常应用于早期的机载平台和舰载平台。

第一代惯性/星光组合系统的水平基准的构建依赖于惯导的水平姿态以及伺服框架的控制精度。第二代、

第三代星敏采用星图匹配的方式，因此这类惯性/星光的高精度水平基准的建立通过卡尔曼滤波的方式进

行“数学平台”构建。 
在利用惯性导航系统“数学平台”建立水平基准时，采用的组合方式有三种，第一种方式是姿态组

合模式，在已知准确位置的前提下，通过天文系统测量载体的航向和水平姿态，利用此信息与惯导的姿

态信息比较进行滤波组合，主要用于修正载体的航向和水平姿态。第二种方式是位置组合模式，天文系

统接收惯导提供的水平姿态信息，输出载体当前的位置信息，天文/惯性组合系统利用位置信息进行组合。

本文采用第三种即基于陀螺漂移校正的组合模式，本文根据天文系统测量得到的载体坐标系相对于惯性

坐标系高精度的姿态信息、通过姿态信息(四元数表示)这一物理量，构建了惯性基准误差与陀螺漂移之间

的关系。建立天文导航系统和惯导系统以四元数误差的量测方程，并分析了两者之间的关联性，实现对

惯性元件的补偿[6]。 

2. 惯性/星光坐标系及其关系 

相关坐标系 

星光/惯导组合导航系统机械编排所涉及到的坐标系有： 
1) 地心惯性坐标系(i 系) 
2) 地球坐标系(e 系) 
3) 地理坐标系(t 系) 
4) 载体坐标系(b 系) 
5) 平台坐标系(p 系) 
6) 导航坐标系(n 系) 
7) 星敏感器坐标系(s 系) 
对各坐标系的具体说明如下： 

地心惯性坐标系(i 系， - i i iO X Y Z )：以地球球心 O 为原点， iOZ 轴沿地轴方向， iOX 轴指向春分点，

iOY 轴在赤道面内与 iOX 轴、 iOZ 轴构成右手直角坐标系。i 系的三轴相对惯性空间指向不变，地心惯性

坐标系又称为惯性坐标系。 
地球坐标系(e 系， - e e eO X Y Z )：以地球球心 O 为原点， eOZ 轴沿地轴方向， eOX 轴指向格林威治子

午线， eOY 轴在赤道面内与 eOX 轴、 eOZ 轴构成右手直角坐标系。e 系的三轴与地球固连，随地球自转

而转动。其关系如图 1 所示。 
地理坐标系(t 系， - t t tO X Y Z )：原点为载体的中心， tOX 轴、 tOY 轴、 tOZ 轴分别指向当地东、北、

天方向构成右手坐标系。也可按“北、西、天”、“东、北、地”为顺序构成右手坐标系，选取“东、

北、天”为顺序构成的地理坐标系。 
载体坐标系(b 系， - b b bO X Y Z )：原点为载体的中心， bOX 轴、 bOY 轴、 bOZ 轴在甲板平面内且相互

垂直， bOX 轴指向右舷方向， bOY 轴指向载体艏向， bOZ 轴与甲板垂直向上； 
平台坐标系(p 系， - p p pO X Y Z )：是惯性导航系统用来复现导航坐标系时所获得的坐标系，平台坐标

系是通过储存在计算机中的方向余弦阵来实现。由于惯性器件是捷联安装在载体上当惯性导航系统不存
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在误差时，平台坐标系(p 系)与载体坐标系(b 系)重合；当惯导系统有误差时，两坐标系之间的夹角，即

为失调角； 
导航坐标系(n 系， - n n nO X Y Z )：是用于导航解算的坐标系，在不同场合下可选取不同坐标系作为导航

坐标系。在舰船导航研究中常采用地理坐标系为导航坐标系。 
星敏感器坐标系(s 系)：星敏感器测量坐标系定义为沿光轴方向为 s sO Z ，接插件面向外为 s sO Y ， s sO X

与 s sO Y ， s sO Z 构成右手坐标系，如图 2 所示。 
 

 
Figure 1. Diagram of relationship between earth coordinate and geocentric inertial coordinate 
图 1. 地球坐标系与地心惯性坐标系关系示意图 
 

 
Figure 2. Star sensor measurement coordinate system (s coordinate) 
图 2. 星敏感器测量坐标系(s 系) 

3. 惯性/星光导航方案 

3.1. 船舶平台星光特点 

基于星敏感器技术的星光定向仪，其导航原理是以恒星为参照物，利用摄像探测单元对天空进行拍

摄直接捕获星图，经过数据处理单元对星图进行恒星质点提取、星图识别、星图跟踪等一系列的计算，

确定出星体跟踪器光轴在惯性空间的瞬时指向。星光定向仪不需要任何外部信息自主的确定运载体相对
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于惯性空间的姿态；通过外部提供水平基准信息进行进一步的坐标变化，即可确定运载体的位置和航向。

星光导航的机械编排原理如图 3 所示： 
 

 
Figure 3. Schematic diagram of star navigation mechanical arrangement 
图 3. 星光导航的机械编排原理图 
 

根据国外天文导航的研究现状，CMOS APS 星敏感器已经成为主流的星敏感器，通过美国的 Daystar
系统和 Daytime Stellarimager 系统可以发现，船舶平台星光系统具有如下特点： 

1) 采用多孔径星体敏感器技术，Daystar 和 Daytime Stellarimager 均通过三个独立的星体捕获、成像

与检测单元增强观星效果； 
2) 采用红外探测器，满足白天海上观星导航的要求； 
3) 具有较强的白天测星能力，最高白天测星能力达到+7.1 等； 
4) 定位精度高，Daytime Stellarimager 定位精度优于 200 m； 
5) 采用固态形式，捷联系统的组合方式，提高系统的可靠性。 
因此船用惯性/天文导航的发展趋势是：全天时、全固态、捷联组合、多视场方向发展，但是惯性/

星光的发展趋势也对支撑星光观测的水平基准补偿技术的准确性、高效性、实时性提出了更高的要求。

本文提出的基于陀螺漂移校正的水平基准构建技术以适应惯性/星光组合发展需求。 

3.2. 船舶平台惯导特点 

由于船舶惯性导航系统运行时间长，需要在几十天甚至上百天保证惯性元件的稳定性，这样无疑对

惯性元件提出了苛刻的筛选条件。为了降低对惯性元件的要求，船舶平台的惯导通常采用系统技术调制

元件误差，常用的技术手段如旋转调制技术，通过旋转调制技术加速度计零位可观测性较好，对准期间

可以较快的估计出加速度计零位，系统长时间运行的情况下可以重新估计加表零位，补偿加表零位误差；

从而达到提高惯导系统的导航精度的目的。因此在船舶平台惯性/星光组合中采用的是具有旋转调制功能

的惯性导航系统与星光组合。 
捷联式惯性导航设备(简称捷联惯导)的惯性测量单元(IMU)中，正交安装三个敏感载体角速度的激光

陀螺仪和三个敏感线加速度的加速度计。设备与船体固联，载体坐标系以右舷为 X 轴，艏向为 Y 轴，Z
轴与 X、Y 轴形成右手坐标系，以当地地理坐标系为导航坐标系，进行固定指北式导航解算。陀螺仪测

得载体坐标系相对于惯性坐标系的姿态角速度，加速度计测得载体沿坐标系各轴向的加速度分量，利用

陀螺测得的角速度信息计算出姿态矩阵并提取姿态角，利用姿态矩阵将加速度计的测量信息变换到导航

坐标系上，然后在导航坐标系中进行加速度到速度的积分以及速度到位置的积分。 
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单轴旋转激光陀螺捷联惯导设备，是在捷联式惯导系统工作原理的基础上，通过方位轴的正反往复

的旋转，对水平陀螺仪和加速度计的误差进行调制，从而达到提高系统精度的目的。其机械编排原理框

图如图 4 所示： 
 

 
Figure 4. Mechanical schematic diagram of single axis rotary strapdown inertial navigation system 
图 4. 单轴旋转捷联式惯导的机械编排原理图 

3.3. 惯性/星光组合特点 

惯性/星光组合系统组合模式基本原理是：将两套系统输出参数进行组合，应用卡尔曼滤波技术，将

惯性导航系统的误差方程作为组合系统的状态方程，根据星光导航系统得到载体导航信息，将惯性导航

系统与星光导航的导航参数误差作为系统量测，通过滤波估计并补偿惯性导航系统误差如图 5 所示。该

组合模式实质上是为星光定向系统提供阻尼后的水平姿态的基础上进行位置组合，该模式下既可有效补

偿惯性导航系统中由于陀螺漂移而引起的导航误差累积，还能有效地估计惯性导航中航向误差，从而提

高组合导航的精度[7]。 
 

 
Figure 5. INS/CNS combination mode 
图 5. 惯性/星光组合模式 
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4. 高精度水平姿态基准构造 

由星光定向仪工作原理可知，在不需要任何外部基准信息的前提下，星敏感器可提供载体相对惯性

系下的姿态信息，且精度保持稳定，误差不会积累；惯导系统的陀螺组件是直接敏感载体相对惯性系下

的角速度，通过积分求出载体相对惯性系下的姿态，其精度随着时间增长而降低惯导系统平基准。通过

比较星敏感器输出的惯性姿态和惯性导航系统输出的惯性姿态之间的误差，就可以估计陀螺漂移，进而

修正捷联惯导的姿态信息[8]，从而避免引入惯性导航系统本身的累计误差。 
本文采用姿态四元数来描述载体在惯性系下的姿态，由于星敏感器得出的姿态四元数 /i bq 精度相对较

高，可作为姿态四元数的真值，惯性导航系统输出的四元数 /i bq 为估计值，姿态四元数误差为：

/ / /ˆi b i b i bq q qδ = − 。具体高精度虚拟水平姿态基准构造方案如下图 6 所示[9]： 
 

 
Figure 6. Construction scheme of high precision horizontal attitude reference 
图 6. 高精度水平姿态基准构造方案 
 

通过图6可知，高精度虚拟水平基准的构造实质上是通过星敏/惯导姿态组合(惯性系下)，利用高精度

星敏定姿修正惯导姿态，有效抑制惯导姿态漂移，保证星光定向仪对水平姿态基准精度的要求。 
构造高精度水平姿态基准的算法如下[10] [11]： 
第一步，建立以四元数误差和陀螺漂移为状态变量的状态方程。 

捷联式惯性导航系统中陀螺仪固联于载体之上，其敏感到的为载体在惯性系下的运动角速度，设角

速度矢量为 ibx iby ibz

b b b b
ibω ω ω ω =   ，四元数表示形式为 / 0b b b b

i b ibx iby ibzω ω ω ω =   ，姿态四元数为

[ ]/ 0 1 2 3i bq q q q q= ，则姿态转换矩阵 b
iC 与载体在惯性下的姿态四元数 /i bq 之间具有如下关系： 

/ / /0.5 b
i b i b i bq q ω= ⊗                                        (1) 

相应的等效矩阵矢量形式为： 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )/ / / / /0.5 0.5b b
i b i b i b i b i bQ q M q Q M Q qω ω∗= ⊗ =                     (2) 

式中： ( ) ( )

0 1 2 3

1 0 3 2
/ /

2 3 0 1

3 2 1 0

0
0

,
0

0

ibx iby ibz

ibx ibz ibyb
i b i b

iby ibz ibx

ibz iby ibx

q q q q
q q q q

M Q q
q q q q
q q q q

∗

− − − − − −   
   − −   = =
   − −
   − −    

ω ω ω
ω ω ω

ω
ω ω ω
ω ω ω

。 

将 ( ) ( ) ( )/ / /0.5 b
i b i b i bQ q M Q q∗= ω 两边同时微分，得四元数为状态变量的误差方程： 
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( ) ( ) ( ) ( ) ( )/ / / / /0.5 0.5b b
i b i b i b i b i bQ q M Q q M q Qδ ω δ δω∗ ∗= +                 (3) 

式中： 

/i bqδ ——姿态四元数误差： 

/ / /ˆi b i b i bq q qδ = −                                  (4) 

/
b
i bδω ——陀螺角速度误差： 

/

0
1

b
i b b r g

b

r r r
g

w
T

δω ε ε ε

ε

ε ε

= + +

=

 = − +






                               (5) 

式中： 

bε ——随机常数； 

rε ——一阶马尔可夫过程随机噪声； 

gω ——白噪声； 

gT ——陀螺漂移的一阶马尔柯夫过程的相关时间。 
将式(4)代入式(3)中，并联立式(5)，可得以四元数误差、陀螺误差为状态变量的状态方程： 

( ) ( ) ( ) ( )X F t X t G t W t= +                            (6) 

其中系统状态变量为：
T

/ 0 / 1 / 2 / 3, , , , , , , , ,i b i b i b i b bx by bz rx ry rzX q q q q =  δ δ δ δ ε ε ε ε ε ε ； 

量测噪声为： ( ) T
, , , , ,gx gy gz rx ry rzW t  =  ω ω ω ω ω ω 。 

( )F t 为系统状态矩阵， ( )G t 为系统噪声矩阵，定义分别如下： 

( )
( ) ( ) ( )

( )
( )

/ /4 3 4 34 4

3 10

3 7 3 3
10 10

/ 4 74 3

6 7 6 3
10 10

0.5 0.5 0.5

0
0

0.5 0

0

b
ib i b i b

M

i b

M M q M q

F t
F

M q

G t
I

ω∗
× ××

×

× ×
×

××

× ×
×

 ′ ′
 
 =
 
 
 

′ 
 

=  
 
 



  



 

其中， ( )

/ 1 / 2 / 3

/ 0 / 3 / 2
/ 4 3

/ 3 / 0 / 1

/ 2 / 1 / 0 4 3

1 1 1, , ,

i b i b i b

i b i b i b
i b M

i b i b i b gx gy gz

i b i b i b

q q q
q q q

M q F diag
q q q T T T
q q q

×

×

− − − 
   − ′ = = − − −  −    
− 

。 

第二步，建立量测方程。 
若星敏感器解算出的姿态四元数为 /i bq ，惯性导航系统解算出的姿态四元数为 /ˆi bq ，将两者之差作为

量测量[12]，可建立量测方程为： 

/ / /ˆi b i b i bZ q q q HX Vδ= − = = +                              (7) 

式中： [ ]4 4 4 60H I × ×= ，V 为系统量测噪声。 

根据惯性/星光高精度水平姿态算法建立仿真验证对比其姿态精度，设仿真时间总共 24 h，卡尔曼滤

波周期为 1 s。初始位置设为北纬 39˚11'，东经 117˚8'，初始速度为 0 m/s。加速度计零偏 1 × 10−4 g，加速
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度计白噪声 1 × 10−4 g。三个陀螺漂移变化用一阶马尔科夫过程表示如图 7、图 8 所示。横摇误差对比如

图 9 所示、纵摇误差对比如图 10 所示、航向误差对比如图 11 所示。 
 

 
Figure 7. First order Markov process description of horizontal gyroscope (X, Y) 
图 7. 水平陀螺(X, Y)的一阶马氏过程描述 

 

 
Figure 8. First order Markov process description of vertical gyroscope (Z) 
图 8. 垂向陀螺(Z)的一阶马氏过程描述 
 

 
Figure 9. Comparison of roll error between INS and INS/CNS attitude combinations 
图 9. 纯惯导与星光/惯导姿态组合横摇误差对比 
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Figure 10. Comparison of pitch error between INS and INS/CNS attitude combinations 
图 10. 纯惯导与星光/惯导姿态组合纵摇误差对比 
 

 
Figure 11. Comparison of head error between INS and INS/CNS attitude combinations 
图 11. 纯惯导与星光/惯导姿态组合航向误差对比 

5. 结论 

惯性/星光水平姿态补偿技术通过组合系统的迭代修正，在星光设备持续寻星过程中为惯导提供参考

基准实现组合，使其惯导系统的姿态误差长时间处于收敛状态，达到提高惯导水平姿态的目的，水平基

准补偿技术提高后的惯导系统的水平姿态精度约为 47%。从而实现为组合系统星光设备提供高精度的姿

态基准创造了条件，同时为组合系统中惯导元件误差的精确估计奠定了基础。 
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