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  摘 要:卫星自主定轨是航天发展趋势之一。近年来,高分辨率遥感卫星不断发展,为利用光学遥感图像进行

自主定轨提供了可能。在此背景下,提出了一种基于地面特征点图像的自主定轨方法。通过构造局部可观测矩阵

分析了该定轨系统的可观测性,并用局部可观测矩阵的条件数表征可观测度,估计系统的定轨性能。通过 Monte-
Carlo仿真实验评估了系统的定轨表现,结果表明:该定轨方法与多点定位方法相比可以得到更高的定轨精度。
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0 引言
现有的轨道确定技术主要依靠地基观测设备和

卫星导航星座。随着对卫星自主性和在轨生存能力

需求的不断提升,各类自主导航理论得到越来越多

的重视。其中,基于地面遥感图像的自主定轨方法

具备以下特点:1)光学遥感卫星本身携带有光学相

机,可直接用以定轨,节省载荷空间;2)具有很好的

延展性,对于搭载其他波段探测器的卫星同样适用;

3)图像中包含丰富信息,借助已有的视觉位姿估计

算法,可设计更加灵活多样的定轨方案。
利用地面景物图像进行卫星定轨的思路最早源

自20世纪60年代美国空军提出的基于地标的卫星

定轨方案[1]。随后,麻省理工学院(MIT)、美国国家

航空航天局(NASA)等机构的研究团队分别提出了

基于地面遥感图像数据的定轨方案,并进行了可行

性分析[2-4]。近年来,相关研究主要是评估使用不同
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类型地标图像方案的定轨表现[5-7]。
定轨系统的关键问题之一是分析系统的可观测

性。只有系统的状态量根据观测可以唯一确定,系
统才 是 可 观 测 的。可 观 测 性 的 概 念 最 早 是 由

Kalman为解决确定线性系统问题时引入的,用以描

述系统利用有限观测确定系统状态的能力。对于航

天器精密定轨系统,可观测性是指系统利用有限观

测确定航天器轨道状态量的能力。在有关自主导航

系统可观测性的研究中,崔平远等[8]针对深空导航

系统,讨论了利用太阳视线矢量、地球视线矢量、相
对太阳的径向速度及其相互组合作为观测量时系统

的可观测性能,得出多种观测量组合下定轨可观测

性能最佳,同时还证明了定轨可观测度越高,则定轨

精度越高。宁晓琳等[9]分别利用星光角距和星光仰

角两类观测量时系统的可观测性,通过比较2种情

形下的可观测度,得出利用星光仰角可以得到更高

的导航精度的结论。除此之外,一些学者针对测角、
磁强计测量等观测量对可观测性进行了分析[10-11]。

本文首先介绍了基于地面遥感图像定轨的基本

原理及相关理论模型。随后针对该定轨系统,给出

系统可观测性和可观测度的分析方法。最后,通过

算例证明了系统的可观测性,对可观测度进行评估,
通过仿真实验分析了该定轨系统的定轨精度。

1 基于地面遥感图像的卫星自主定轨

原理
地表存在大量可识别的自然或人造特征景物。

当对地成像的遥感卫星拍摄地面图像时,可以将这

些图像与事先存储在卫星上的特征景物库进行匹

配,由此建立实际景物坐标与其像点坐标一一对应

的关系。根据该对应关系便可以建立定轨观测模

型,从而确定卫星轨道。下面对基于地面遥感图像

的卫星自主定轨系统中涉及的轨道动力学模型、观
测模型和滤波算法分别进行介绍。

1.1 定轨观测模型

对于理想的pin-hole相机模型,成像过程遵

循中心投影透视原理。选取J2000地心天球坐

标系作为物方坐标系,在该坐标系中表示地面特

征点。成像的几何关系如图1所示。图中:S 为

投影中心;O 为光轴与成像平面的交点;P(xg,

yg,zg)为地面特征点;p(u,v,-f)为地面特征点

在焦平面上的像点。

图1 测量几何示意

Fig.1 Schematicdiagramofmeasurementgeometry

像点坐标在像空间坐标系下表示为
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式中:f 为相机焦距;(u,v)为焦平面像点坐标。为

了建立像点与地面特征点之间的关系,应建立1个

辅助坐标系。该坐标系各轴与物方坐标系各轴平

行,原点为投影中心。由此可得到在该辅助坐标系

下的像点坐标,即
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式中:TA 为卫星体坐标系向物方坐标系的旋转矩

阵;TI为相机的安装矩阵。辅助坐标系与物方坐标

系坐标轴平行,因此根据简单的相似三角形对应边

长比一致的原理可得

xa

xg-x=
ya

yg-y=
za

zg-z
(3)

式中:(xg,yg,zg)为地面特征点坐标;(x,y,z)为

投影中心坐标,近似等于卫星位置坐标。将式(3)代
入式(2)便能建立起地面控制点坐标、对应像点坐标

和投影中心坐标之间的关系,即

u= -f
a11(xg-x)+a12(yg-y)+a13(zg-z)
a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z)

v= -f
a21(xg-x)+a22(yg-y)+a23(zg-z)
a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z)

ì
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(4)
式中:(a11,a12,…,a33)是(TATI)-1 矩阵元素。

由以上推导可建立定轨观测模型,该观测模型

的具体形式为
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式中:焦平面坐标 (u,v)为定轨观测量;η 为二维

测量误差。由式(5)可推导出该观测模型下的测量

矩阵
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式中:

h1=

-f
(a31a12-a11a32)(yg-y)+(a31a13-a11a33)(zg-z)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

;

h2=

-f
(a32a12-a12a31)(xg-x)+(a32a13-a11a33)(zg-z)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

;

h3=

-f
(a33a11-a13a31)(xg-x)+(a32a13-a12a33)(yg-y)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

;

h4=

-f
(a31a22-a21a32)(yg-y)+(a31a23-a21a33)(zg-z)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

;

h5=

-f
(a32a22-a22a31)(xg-x)+(a32a23-a21a33)(zg-z)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

;

h6=

-f
(a33a21-a23a31)(xg-x)+(a32a23-a22a33)(yg-y)
(a31(xg-x)+a32(yg-y)+a33(zg-z))2

。

1.2 卫星轨道动力学模型

近地卫星的轨道运动问题可理解为受摄二体问

题,轨道状态量可表示为卫星在J2000地心天球坐

标系下各轴方向上的位置速度分量,即

x=(rT,νT)=(x,y,z,x
·,y

·,z
·)T (7)

其满足运动方程

r
··
=F=F0+Fε (8)

式中:F0 为二体引力项;Fε 为各种摄动加速度之

和。对于地球低轨卫星,地球非球形引力是最主要

的摄动源,除此之外,大气阻力、光压摄动、日月等大

天体的摄动也是比较显著的摄动因素。当追求更高

的模型精度时,还需考虑来自潮汐、后牛顿效应等因

素的影响。

1.3 滤波模型

鉴于动力学模型和观测模型所体现出的非线性

特性,采用扩展卡尔曼滤波(EKF)算法对轨道状态

量进行估计。滤波算法中的待估状态量即为轨道状

态量x,根据式(7),(8)可构造完整的滤波状态方

程,即

x
·
=

r
·
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(9)

其过程噪声w 满足谱密度矩阵,即

w=
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  基于以上状态方程,滤波流程由时间更新和测

量更新两部分组成。在时间更新中,卫星的轨道状

态量由时刻tk-1积分至时刻tk,相应的tk 时刻的协

方差矩阵为

Pk/k-1=ϕ(t,tk)Pk-1/k-1ϕT(t,tk) (11)
式中:ϕ(t,tk)为状态转移矩阵。借助时间更新得

到的先验轨道状态量和协方差矩阵Pk/k-1,可以求

解出测量残差yk 和滤波增益矩阵Kk,即

yk =ζ-h(x) (12)

Kk =Pk/k-1HT
k (HkPk/k-1HT

k +Rk)-1 (13)
式中:ζ为真实的测量值;Rk 为测量噪声矩阵。至

此就可以通过测量更新获得状态量的改正量x̂k,
其表达式为

x̂k =Kkyk (14)
对轨道状态量的更新可表示为

xk =xk +x̂k (15)
同时对协方差进行更新,即

Pk/k =(I-KkHk)Pk/k-1 (16)
将改正过的状态量和协方差带入到新的滤波循环

中,直至所有观测数据处理完毕,即
F=F0+Fε (17)

2 系统可观测性分析方法
对于航天器定轨系统,可观测性是指系统利用

已有的观测量可以唯一地确定航天器的轨道状态的

能力[12]。如果系统的状态量可以根据观测唯一地

确定,则该系统是可观测的。在实际处理中,往往利

用构造可观测性矩阵的方法对系统的可观测性进行

分析。
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由以上对轨道动力学模型和观测模型的分析可

知,本文构建的基于地面遥感图像的定轨系统为非

线性时变系统。将该系统进行分段定常简化[13],通
过局部可观测矩阵对系统的可观测性进行分析。局

部可观测矩阵可描述为

o=
Hk

Hkϕk

Hk+n-1ϕk+n-2ϕ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(18)

式中:ϕ 表示卫星轨道状态转移矩阵。对任意定轨

时刻t,若局部可观测矩阵o(t)满秩,即其秩等于

系统状态量的维数n,则称系统在t时刻为局部可

观测的。如果在整个定轨弧段内,各定轨时刻的局

部可观测矩阵均满秩(秩等于n),那么该定轨系统

就是完全可观测的。
通过对局部可观测矩阵秩的求解可判断系统是

否可观测,但这种方式无法反映出系统估计性能的

好坏。为了评价系统的估计性能,这里引入可观测

度的概念。可观测度表征了观测数据对系统状态量

变化的敏感程度,其数值大小一定程度上体现了系

统对轨道状态估计的精度。本研究中选取局部可观

测矩阵的条件数作为可观测度的度量标准。为了求

取条件数,需对局部可观测矩阵进行奇异值分解,其
表达式为

O=USVT (19)
式中:U,V 分别为维度m×m 和n×n的奇异向量矩

阵,其中m 为观测量维度p 与状态量维度n 的乘

积;S 为由奇异值组成的对角矩阵,其维度与O 矩

阵一致,均为m ×n。 至此,利用求得的矩阵奇异

值,可求取矩阵条件数,即

cond(O)=
σmax

σmin
(20)

式中:σmin,σmax 分别代表矩阵O 的最小奇异值和最

大奇异值。由条件数定义可知,其在数值上必大于

等于1,且条件数越大,矩阵越趋向于病态。应用于

定轨系统可观测性的分析中,可以理解为条件数越

大可观测度越差,条件数越接近于1可观测度越好,
定轨性能更优越。

3 可观测性与定轨性能仿真分析

3.1 仿真条件

仿真中使用 WorldView-3卫星的轨道参数(见
表1)作为标称轨道初始参数。通过仿真合成的方

式产生模拟的定轨观测数据。星载光学相机进行星

下点成像,相机焦距为13.3m,视场为1.27°。在生

成仿真数据时,判断摄像机视场内是否存在选取的

地面特征点。当摄像机的视场内包含地面特征点

时,借助地面特征点位坐标、卫星的标称位置和姿

态,根据中心投影原理生成仿真中所用到的地面图

像数据。仿真中,需要选取合适的地表特定景物作

为在轨卫星可拍照获取的有效特征点。这里选取全

球海岸线和主要河流作为候选景物,一是因为该类

景物分布广泛且密度较高,方便星载相机获得包含

该类景物的有效观测图像;二是因为在实际图像处

理中,这类景物往往与周围景物差别明显,更容易识

别、匹配。

表1 卫星初始轨道参数

Tab.1 InitialKeplerorbitelements

轨道参数 初始值 轨道参数 初始值

半长轴/km 6991.14 升交点赤经/(°) 227.36

偏心率 0.0001974 近地点幅角/(°) 87.18

轨道倾角/(°) 97.90 平近点角/(°) 272.96

  为了模拟星上成像条件,还要考虑影响成像的

光照约束,包括昼夜光照变化和云层遮挡(概率为

50%)。当星下点区域处于背向太阳一侧或云层遮

挡时,卫星将无法获取有效地面图像。仿真中,假设

每30s卫星获取1次星下点图像,需要考虑的误差

因素见表2。

表2 基于地面图像定轨仿真误差参数

Tab.2 Simulationerrorparametersofimage-
basedorbitdeterminationsystem

误差类型 误差说明 设置大小

初值误差
位置分量/m 100

速度分量/(m·s-1) 0.1

仪器和环境误差

图像分辨率/m 0.3

地面特征点位置误差/m 10.0

卫星姿态指向精度/(°) 5×10-4

焦距误差/mm 1.0

图像匹配误差/pixel 0.1

3.2 可观测性分析

在以上仿真条件下,对基于地面遥感图像的定

轨系统的可观测性进行仿真分析。在2d的定轨弧

段内,实验结果显示:各定轨时刻的局部可观测矩阵

88



 第36卷2019年第1期 高有涛,等:基于地面图像的卫星自主定轨方法可观测性及定轨性能分析

的秩均为6,基值等于轨道状态量纬度,这表明各

时刻均为局部可观测的,即该系统是完全可观测

的。图2展示了可观测度随时间变化的情况,从
图中可以看出,除了极少数时刻外,可观测度的

值均小于500,整个定轨弧段内可观测度的均值

为342.83,这表明该定轨系统可实现对轨道状

态量较好的估计。

图2 可观测度随时间变化

Fig.2 Variationofobservabilitydegreewithtime

3.3 基于单点的精密定轨与多点定位结果对比

利用 Monte-Carlo实验对该系统的定轨性能进

行定量分析。图3中展示了2d的定轨弧段内,各
坐标轴方向定轨位置误差、速度误差随时间变化的

情况。图中的黑线表示估计得到的轨道与标称轨道

间的误差,红线代表由估计协方差矩阵计算得到的

3σ误差曲线。从图中可以看出,定轨误差在0.1d
内显著下降达到稳态。这表明在该实验条件下,定
轨系统可以实现定轨误差快速收敛。重复进行500
次 Monte-Carlo实验,得到平均的定轨位置均方根

误差为11.74m,速度均方根误差为1.35m/s。
上述分析讨论了利用遥感图像中的特征点焦平

面坐标为观测量,结合卫星动力学信息的定轨结果。
但通过分析式(4)中的成像共线方程可知,当同一幅

图像中的特征点数大于等于2时,可以建立至少4
个包含卫星位置坐标的独立方程,此时方程个数大

于卫星位置坐标维度,因此可利用最小二乘法求解

出卫星的位置坐标,称为多点定位方法。

图3 定轨误差随时间变化图

Fig.3 Variationoforbitdeterminationerrorwithtime

  在相同的仿真条件下对2种方法进行比较分

析。图4展示了500次 Monte-Carlo仿真下多点定

位方法卫星位置确定结果,仿真实验中假设每幅图

像包含10个特征点。从图中可以发现卫星的定位

误差集中在2~150m的范围内。对多点定位方法

和本文提出的定轨方法的定轨结果进行比较,结果

见表3。由表可知,使用多点定位方法时,随着控制

点数目的增加定位误差逐渐减小。本文提出的定轨

方法得到的卫星平均位置均方根误差(RMSE)远小

于使用多点定位方法得到的结果。这表明:与多点
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图4 多点定位 Monte-Carlo仿真结果

Fig.4 Monte-Carlosimulationresultsofmultiple-point

positiondetermination

定位方法相比,本文提出的方法不但能同时估计卫

星位置和速度,而且可提供更高的轨道确定精度。

表3 多点定位方法与基于特征点图像精密定轨结果比较

Tab.3 Resultcomparisonbetweenmultiple-point

positiondeterminationandprecisionorbit
determinationbasedonimagesoffeaturepoints

类型
基于特征点

图像精密定轨

多点定位方法

3个特征点 10个特征点20个特征点

位置RMSE/m 11.74 56.01 48.60 46.25

4 结束语
本文构建了一种基于地面特征点图像的卫星自

主定轨方法。该方法将在轨获得的光学图像与预存

特征点数据库进行匹配,获取地面特征点与焦平面

像点的对应关系。通过选取特征点焦平面坐标作为

观测量,应用EKF算法实现对卫星轨道状态量的估

计。重点对该定轨系统的可观测性进行了讨论。通

过构造局部可观测矩阵,证明了该系统完全可观测,
且可观测度在102 量级,具有较为理想的估计性能。
定轨仿真实验同样验证了该方法具有较好的定轨表

现,定轨位置精度接近10m,速度RMSE优于2m/

s。与基于多特征点的多点定位方法相比,该定轨方

法可获得更好的定轨表现。由于仿真使用的是合成

的观测数据,未包含图像处理的过程,因此无法考虑

成像扭曲、相机模型偏差等实际因素对定轨结果的

影响。针对这一问题,在后续工作中将利用真实图

像数据对该方案进行分析。
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