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基于自适应滤波的光谱畸变误差抑制方法
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摘 要: 为降低天文光谱畸变误差对多普勒测速导航精度的影响，设计结合非线性 Sage-Husa噪声估计器及抗

差扩展卡尔曼滤波器（Robust Extend Kalman Filter，REKF）的自适应滤波算法。当系统模型可靠时，抗差滤波能

够通过预测残差判断异常量测并降低其权重；当系统模型噪声先验信息不准确时，通过 Sage-Husa噪声估计器估计

系统噪声协方差阵Q阵，以保证抗差滤波的效果。此外，结合多普勒测速导航及 X射线脉冲星导航进行组合导航，

以提高位置估计精度。仿真结果表明，该算法能够在系统模型噪声先验信息不准确的情况下有效控制光谱畸变造

成的量测误差对导航精度的影响。
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Suppression Method for Measurement Error Caused by Spectral Distortion Based on

Adaptive Filtering
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Abstract: In order to reduce the effects of the astronomical spectral distortion error on the accuracy of Doppler
velocimetry navigation，an adaptive filtering algorithm is designed along with the nonlinear Sage-Husa noise estimator
and the robust extended Kalman filter（REKF）. When the system model is reliable，the robust filter can justify the
abnormal measurement by predicting the residuals and reduce its weight. When the prior information of the system
model noise is inaccurate，the system noise covariance matrix Q will be estimated by the Sage-Husa noise estimator to
ensure the accuracy of the robust filter. In addition， the X-ray pulsar navigation is combined with the Doppler
velocimetry navigation to improve the accuracy of position estimation. The simulation results show that the algorithm
can effectively control the effects of the measurement error caused by spectral distortion on the navigation accuracy
when the prior information of the system model noise is inaccurate.
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0 引言
多普勒效应广泛存在于科研生产中，对各相关

领域的影响不尽相同。如利用无线电波进行测距

时，需要考虑消除多普勒效应的影响［1］。而在深空

探测中，航天器相对于恒星运动时，测得的恒星光

谱也会发生多普勒频移，频移量反映了航天器相对

恒星的运动速度［2-3］。因此，可通过测量天文光谱频

移获取航天器的速度信息，进而实现导航定位。由

导航原理可知，光谱频移量的精确测量是该导航方

法的关键。

光谱频移测量的精度主要受目标源端误差、敏

感器测量误差及解算误差的影响［4］，其中现阶段对

目标源端误差的分析主要以太阳为主。太阳是航

天器在太阳系内最易观测到的恒星源，可提供丰富
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的谱线信息，但当太阳表面剧烈活动时，将导致光谱

畸变，造成较大的测速误差［5］。针对这一问题，刘劲

等［6］提出双光谱仪测量法，以量测差分值作为导航滤

波的量测量，对光谱畸变误差具有一定的抑制作用。

此外刘劲等［7］还从几何学的角度分析了太阳光与行

星反射光的面积重叠率、光子到达时差及太阳自转

误差等对太阳差分多普勒导航的影响，证明了该导

航方法的有效性。宁晓琳等［8］提出以相邻测速量测

值之差分作为导航量测量，以减弱光谱畸变的影响。

康志伟等［9］引入故障检测模式，当检测到光谱畸变

时，采用多普勒差分法进行抑制。以上研究主要从

改进导航量测量的角度，通过多敏感器或多量测值

差分的方式抑制光谱畸变对测速导航的影响。

本文从滤波算法的角度，采用抗差扩展卡尔曼

滤波算法［10-11］对光谱畸变导致的测速误差进行抑

制。同时考虑到抗差滤波需要较为精确的系统噪

声信息，采用 Sage-Husa噪声估计器［12］估计系统噪

声协方差阵 Q，降低系统噪声对抗差滤波的影响。

此外，光谱测速导航的位置估计误差随时间增大，

将其与 X射线脉冲星导航方法进行组合以提高导

航精度。

1 测速导航原理及组合导航系统模型

1.1 测速导航原理

天文光谱测速导航通过测量参考天体的光谱

频移量获得航天器相对于参考天体的视向速度，进

而解算出航天器在惯性参考系中的速度，并通过速

度积分获取位置信息。假设在 J2000日心黄道惯性

坐标系中，航天器与太阳及恒星的相对位置关系如

图 1所示。

图 1中，r为航天器相对于日心的位置矢量，v、

v star为航天器及恒星在参考系中的速度矢量，v s、v st
为航天器相对于太阳及恒星的径向速度，lst为恒星

相对航天器的方位矢量，则航天器相对于太阳及恒

星的径向速度大小可表示为

v s =
vT ⋅ r
r
+ vn1 = c ⋅ f - f r

f r
+ vn1 （1）

v st = l Tst ⋅ (v star - v)+ vn2 （2）
式中：f为航天器测得的频率；f r为太阳的参考频率；

c为光速；vn1、vn2为量测噪声。

由文献［8］可知，当太阳活动导致光谱畸变时，

将导致光谱频率产生 Δf的偏差，进而导致约 vΔ =

c
Δf
f r

的测速误差且天体活动越剧烈量测误差越大，

因此，需要研究相应的滤波算法进行误差抑制。

1.2 组合导航系统模型

1.2.1 导航系统状态方程

以火星探测巡航段为例，在 J2000日心黄道惯

性坐标系中，以太阳作为中心引力天体，考虑太阳

系内行星摄动力及太阳光压摄动的影响，导航系统

状态方程可以表示为

X
·
( t) = f [X ( t)，t]+w ( t) （3）

式中：X ( t) = [x，y，z，vx，vy，vz]T；f [X ( t)，t]的具体

形式可参考文献［8］；w ( t)为系统噪声序列，一般作

高斯白噪声处理。

式（3）线性离散化后可得

X k=Φ k，k- 1X k- 1 +W k- 1 （4）
式中：Φ k，k- 1 ≈ I+ A( tk- 1) ⋅T为状态转移矩阵，其

中，I为单位阵，T为采样周期，A( tk- 1)为 t= tk- 1时

刻状态方程的雅可比矩阵；系统噪声序列W k- 1 的

均 值 满 足 E (W k- 1) = q k- 1， 协 方 差 为

Cov[W k- 1，W j- 1 ]= Q k- 1δk- 1，j- 1。在忽略状态方

程中影响相对较小的行星摄动力及太阳光压后，

A( tk- 1)的表达式为

A( tk- 1) =
|

|

|
||
|

∂f [ ]X ( )tk- 1 ，tk- 1

∂X T ( )tk- 1
X ( )t = X̂ ( )tk- 1

=

é

ë
êê

ù

û
úú

03× 3 I3× 3
S ( )k 03× 3

（5）

图 1 航天器与参考恒星的相对位置关系

Fig.1 Relative position of a spacecraft and the reference

stars
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其中，

S ( k)=

é

ë
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ê
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ê
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û
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μ s ( )3x2-r 2
r 5

3μ s xy
r 5

3μ s xz
r 5

3μ s xy
r 5

μ s ( )3y 2-r 2

r 5
3μ s yz
r 5

3μ s xz
r 5

3μ s yz
r 5

μ s ( )3z2-r 2
r 5

（6）

式中：μ s为太阳引力常数。

1.2.2 测速导航量测方程

由式（1）和式（2）以航天器相对于太阳及两颗

恒星的径向速度 Z v ( t) =[ v s，v st1，v st2 ]T为量测量，则

测速导航系统的量测方程为

Z v ( t )= h v ( X ( t )，t )+ V v ( t )=
é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú

ú

ú
úúú
ú

vT ⋅ r
r

l Tst1 ⋅ ( )vStar1 - v

l Tst2 ⋅ ( )vStar2 - v

+ V v ( t ) （7）

式中：V v ( t )为测速导航量测噪声序列。 t= tk时刻

测速导航系统的量测矩阵H v为

H v =
|

|
|
|

∂h v [ ]X ( tk )，tk
∂X T ( tk )

X ( )t = X̂ ( )tk
=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

vT ( )r 2 - r ⋅ r
r 3

r
r

01× 3 - l Tst1
01× 3 - l Tst2

（8）

1.2.3 X射线脉冲星导航量测方程

X射线脉冲星导航通过对比脉冲信号到达航天

器的时间 tsc与到达太阳系质心的时间 tssb解算航天

器位置，具体导航原理可参考文献［13］。以航天器

在三颗脉冲星方向上的投影

Z s ( t) = [ c ( t 1ssb - t 1sc)，c ( t 2ssb - t 2sc)，c ( t 3ssb - t 3sc) ]
为量测量，其一阶量测方程［13-14］为

Z s ( t )= h s [X ( t )，t] + V s ( t )=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

n 1 ⋅ r sc
n 2 ⋅ r sc
n 3 ⋅ r sc

+ V s ( t ) （9）

式中：n 1、n 2、n 3为三颗不同脉冲星的方位矢量；r sc为

航天器相对于太阳系质心的位置矢量，r= r sc + b，

b为太阳系质心相对于太阳质心的位置矢量；V s ( t )
为脉冲星导航量测噪声序列。 t= tk时刻脉冲星导

航的量测矩阵H s为

H s =
|

|
||

∂h s [ ]X ( t )，t
∂X T ( t )

X ( )t = X̂ ( )tk
=

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

n1 01× 3
n2 01× 3
n3 01× 3

（10）

则光谱测速及 X射线脉冲星导航方法线性离散化

后的量测方程可统一表示为

Z k= H kX k+ V k （11）
式 中 ：H k 为 量 测 矩 阵 ；V k 为 量 测 噪 声 序 列 且

E (V k) = rk，Cov[V k，V j]= R k δkj。

1.2.4 组合导航信息融合

采用联邦滤波器对多普勒测速导航及 X射线

脉冲星导航进行信息融合，联邦滤波器结构如图 2
所示。

图 2中，多普勒测速导航采用结合 Sage-Husa
估计器的 REKF作为子滤波器，X射线脉冲星导航

采用结合 Sage-Husa估计器的 EKF作为子滤波器。

X̂ 1、X̂ 2为两子滤波器的最优状态估计，P 1、P 2为估计

误差方差阵。X̂ g、P g为全局最优估值及估计误差协

方差阵，β1、β2为信息分配系数，具体信息分配过程

可参考文献［15］。

2 导航滤波算法

2.1 EKF算法

针对光谱测速及 X射线脉冲星组合导航系统

的状态方程为非线性方程，量测方程非线性较弱，

采用基于卡尔曼滤波［16］改进的 EKF算法作为导航

系统子滤波器。

图 2 联邦滤波器结构

Fig.2 Structure of the federated filter
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对于一般的非线性系统，EKF算法的流程为［17］

X̂ k，k- 1 =Φ k，k- 1 X̂ k- 1 （12）
P k，k- 1 =Φ k，k- 1 P k- 1ΦT

k，k- 1 + Q k- 1 （13）

K k= P k，k- 1H T
k [H k P k，k- 1H T

k + R k]-1 （14）

X̂ k= X̂ k，k- 1 + K k{Z k- H k X̂ k，k- 1} （15）

P k= (I- K kH k) P k，k- 1 (I- K kH k) T +
K kR kK T

k （16）
式中：X̂ k，k- 1 为状态一步预测值；P k，k- 1 为状态一步

预测协方差阵；K k为滤波增益阵；P k为状态估计协

方差阵。

为进一步提高 EKF的精度，可利用数值积分计

算状态一步预测值及量测值。由 EKF算法流程可

以看出，量测噪声方差阵 R k不随时间更新。但在测

速导航中，当发生光谱畸变时将产生量测粗差，初

始的 R k 无法反映当前的量测质量，若仍采用 EKF
算法对量测信息进行融合滤波将导致导航精度下

降甚至滤波发散。

2.2 抗差卡尔曼滤波算法

抗差卡尔曼滤波算法通过预测残差信息计算

抗差因子，降低误差较大的量测的权重从而自适应

地调节量测噪声协方差阵 R k
［18］。本文通过引入抗

差滤波的思想，降低光谱畸变量测的权重以抑制光

谱畸变误差对导航精度的影响。

导航系统的预测残差向量V zk可表示为

V zk= Z k- H k X̂ k，k- 1 （17）
基于卡尔曼滤波假设的预测残差向量 V zk 的协

方差阵可表示为

P zk= H k P k，k- 1H T
k + R k （18）

则自适应量测噪声协方差阵为

-
R k=

1
A k
R k （19）

式中：A k= diag ([α1k α2k ⋯ αmk ])为抗差因子阵，

m为量测维数。抗差因子 αik可通过 IGG法构造［19］，

其函数表达式为

αik=

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

1， -
v
i

zk ≤ k0

k0
-
v
i

zk

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

k1 -
-
v
i

zk

k1 - k0
， k0 <

-
v
i

zk ≤ k1

10-20， -
v
i

zk> k1

（20）

式中：k0、k1为经验值，k0通常取 2.5~3.5，k1取 3.5~
4.5；-

v
i

zk 为 标 准 化 残 差 ， 满 足
-
V zk

=

é
ë
-
v
1
zk

-
v
2
zk ⋯ -

v
m

zk
ù
û
T

= diag (| diag (V zk) ⋅ P -1
zk |) ，

diag (V zk)为对角线元素为向量V zk中元素的对角阵。

将式（19）代入到式（14）和式（16）中即可得到

抗差扩展卡尔曼滤波。

2.3 Sage-Husa噪声估计器

抗 差 滤 波 主 要 基 于 对 预 测 残 差 的 分 析 ，由

式（17）可知预测残差受状态预测误差与量测误差

的影响。当系统模型可靠时，预测残差可较好地反

映量测噪声。但当系统模型误差增大而 Q k无法准

确反映此时的系统噪声特性时，状态预测值也会产

生较大误差且该误差将会反映在预测残差中，进而

使得抗差滤波的性能大大下降。因此，考虑在无光

谱畸变时利用 Sage-Husa噪声估计器估计系统噪声

协方差阵 Q k，使其更为准确地反映系统噪声特性，

以保证抗差滤波的性能。

在 R k、rk已知的情况下，Sage-Husa算法对系统

噪声协方差阵的估计为［20］

q k= (1- dk) q k- 1 + dk (X̂ k- Φk，k- 1 X̂ k- 1) （21）

Q k= (1- dk)Q k- 1 + dk [K k εk εTk K T
k - P k-

Φk，k- 1 P k- 1Φ T
k，k- 1 ] （22）

式中：

εk= Z k- H k X̂ k，k- 1- rk
dk= ( )1- κ ( )1- κk+ 1 （23）

式中：κ ∈ [0.95，0.99]为遗忘因子。

由式（21）和式（22）即可实现对系统噪声协方

差阵的估计，此外为了保证 Q k的非负定性，可将式

（22）中第二项值对角线元素取绝对值，非对角线元

素取零［20］。结合 Sage-Husa算法后，EKF中式（12）
修正为

X̂ k，k- 1 =Φ k，k- 1 X̂ k- 1 + qk- 1 （24）
式（21）和式（22）对 q k、Q k的估计在式（16）之后。

3 仿真分析

3.1 仿真条件及结果

以火星探测巡航段为场景进行仿真，验证所述
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滤波算法对光谱畸变误差的抑制效果。仿真时间

自 2021-01-01 00：00：00 UTC至 2021-01-05 23：59：
59 UTC。在 J2000日心黄道惯性坐标系下，仿真相

关参数见表 1。

无光谱畸变时传统 EKF算法的导航估计误差

如图 3（a）所示，在第 30 000 s太阳活动导致光谱畸

变产生 10 m/s的测速误差时，采用传统 EKF算法

的导航估计误差如图 3（b）所示。

在模型可靠情况下，针对太阳光谱发生畸变的

情况，采用 REKF算法仿真结果如图 4所示。在所

设火星巡航段，仅考虑太阳中心引力对航天器状态

变化的影响而忽略其他天体的影响，造成的加速度

误差量级最大将增至 10−6 km/s2。在系统模型中的 3

个加速度方向增加 10−6 km/s2量级的加速度误差时，

采用 REKF算法及结合 Sage-Husa噪声估计器的

REKF算法的导航位置估计误差如图 5（a）所示，速

度估计误差如图 5（b）所示。在不同误差及滤波算法

下，组合导航系统状态估计误差统计见表 2。

表 1 仿真参数

Tab.1 Simulation parameters

参数

初始状态

初始状态误差

初始状态协方差阵

系统噪声方差阵

测速导航量测噪声方差阵

脉冲星导航量测噪声方差阵

光谱测速仪精度/(m·s−1)
X射线探测器面积/cm2

仿真步长/s

数值

X=[60 480 784 (km), 216 398 917 (km), 6 349 369 (km)
-20.200 6 (km·s−1), 10.032 4 (km·s−1), -0.497 0 (km·s−1)]

ΔX=[10 (km), 10 (km), 10 (km),0.01 (km·s−1), 0.01 (km·s−1), 0.01 (km·s−1)]

P0=[100 (km) 2, 100 (km) 2, 100 (km) 2,10-4 (km·s−1)2, 10-4 (km·s−1)2, 10-4 (km·s−1)2 ]

Q0=diag([10-8(km) 2 , 10-8(km) 2, 10-8(km) 2 ,
10-12(km·s−1)2, 10-12(km·s−1)2, 10-12(km·s−1)2])

Rv0= diag([10-8(km·s−1) 2 , 10-8(km·s−1) 2, 10-8(km·s−1) 2])
Rx0= diag([10-2(km) 2 , 10-2(km) 2, 10-2(km) 2])

0.01
S=10 000
300

图 3 EKF算法估计误差

Fig.3 Estimation errors of the EKF algorithm
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3.2 仿真结果分析

由图 3（a）可知，当无光谱畸变时，EKF算法估

计精度较好。由图 3（b）及表 2第 1、2行可知，当第

30 000 s太阳光谱畸变导致测速存在 10 m/s的量测

误差时，导航系统产生了近 5 m/s的速度估计误差

及约 30 km的位置估计误差。此后，EKF导航算法

的位置估计误差经过 3×105 s后才趋于正常收敛。

由图 4及表 2前 3行可知，在模型可靠情况下，

REKF算法能够较好地抑制光谱畸变误差的影响，

估计精度优于受光谱畸变影响的 EKF，但相较于无

光谱畸变影响的 EKF估计精度有所下降，这是由于

算法中对 R k 的调整在无异常测速时引入了一些

误差。

由图 5（a）及表 2第 3、4行可知，当导航系统模

型噪声特性先验信息与实际偏差较大时，REKF算

法的估计结果产生较大的误差。这是由于，一方面

EKF算法本身要求较为准确的系统模型噪声先验

信息；另一方面则是 REKF算法在模型状态估计存

在较大误差时，错误地降低了量测信息的权重，导

致了估计误差的增大。采用 Sage-Husa噪声估计器

对系统噪声协方差阵Q k进行估计后，由图 5（b）及表

图 4 REKF算法估计误差

Fig.4 Estimation errors of the REKF algorithm

图 5 REKF算法及 Sage-Husa-REKF算法的估计误差

Fig.5 Estimation errors of the REKF and Sage-Husa-REKF algorithms

表 2 不同条件下组合导航估计误差

Tab.2 Estimation errors of the integrated navigation system under different conditions

序号

1
2
3

4

5

滤波算法

EKF
EKF
REKF

REKF

Sage‑Husa‑REKF

误差

―

光谱畸变误差

光谱畸变误差

系统模型误差
光谱畸变误差

系统模型误差
光谱畸变误差

位置误差 (3σ)/m
391.05
425.08
410.59

5 793.11

873.47

速度误差(3σ)/(m·s−1)
0.036 0
0.047 7
0.043 8

0.591 0

0.154 2
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2第 4、5行可以看出，组合导航的估计精度得到明显

改善，相较于 REKF算法的位置和速度估计精度分

别提高了 84.92%和 73.91%。

4 结束语
本文针对太阳光谱畸变导致多普勒测速/X脉

冲星组合导航误差增大问题，提出了一种结合抗差

滤波算法和 Sage-Husa估计器的自适应滤波算法。

在模型可靠情况下，采用抗差滤波算法，基于预测

残差信息识别光谱畸变时的异常量测并降低该量

测在滤波更新中的权重，有效抑制了光谱畸变对导

航定位的影响。在系统模型噪声先验信息与实际

存在较大误差且测速无光谱畸变误差时 ，引入

Sage-Husa估计器，利用较为精确的量测信息估计

系统噪声协方差阵 Q，降低了系统噪声对抗差滤波

算法的影响，提高了组合导航系统的精度和健壮

性，具备一定的工程应用价值。本文考虑了太阳光

谱畸变对组合导航精度的影响，但是光谱敏感器噪

声、导航天体方位、速度等因素对组合导航系统的

精度也有不同程度的影响 ，可作为后续研究的

方向。
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