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无人机低精度IMU的长航时天文惯性组合导航研究

翟永久

西安导航技术研究所 陕西 西安 710068

针对太阳能无人机对导航系统的具体要求，体积小，重量轻，精度高，长航时和全自主，提出了一种基

于低精度光纤IMU的天文/惯性组合方法，首先分析了临近空间平台下天文/惯性组合导航系统中的大视场天文特点；

然后推导了天文/惯性组合定位过程；最后建立了天文观测角与导航系统位置误差紧耦合模型；跑车试验结果表明该提

升了组合导航系统定位精度，具有重要的工程实践意义。
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1 引言

天文导航通过天体敏感设备对特定天体进行观测，

间接确定载体位置、姿态等导航参数，具有高精度、高

可靠、无累计误差、不可摧毁等特点，是现代战争不可

或缺的一种重要导航方式。但是天文导航受观测影响，

数据输出不连续，因此常与惯导结合，构成组合导航系

统，具有数据连续性、高精度和全自主的导航特点。根

据设备视场大小，天文导航系统又分为大视场天文导航

系统(如星敏感器)和小视场天文导航系统（如星体跟踪

器）[1]。相比于小视场天文导航系统，大视场天文导航系

统常用于航天领域，具有重量轻、体积小，姿态观测精

度高、一次观测，就可以实现多星测量的特点，缺点是

不适合天空背景复杂，白天观测性能不佳。

针对太阳能无人机飞行环境临近空间、飞行时间

长，在卫导拒止情况下，必须实现自主飞行等特点；高

精度、轻重量、全自主的导航系统成为临近空间太阳能

无人机性能提升的关键技术。结合太阳能无人机对高精

度、高可靠性和全自主导航系统的需求，本文开展了太

阳能无人机低精度IMU的天文惯性组合导航技术研究，

并提出了适用于临近空间无人机的基于大视场天文/惯性

组合导航方法，为临近空间无人机长航时自主导航系统

的研究和应用提供了解决思路[2]。

2 原理

天文导航系统把天空中的星体作为导航系统的信息

源，将天文导航量测信息引入惯性导航系统，提供不

随时间漂移的精确位姿信息，修正惯性导航系统的航

向、位置及陀螺漂移等误差提升组合导航精度。如图1

所示，为天文/惯性组合导航原理框图，通过天文导航

的惯性姿态做量测，估计惯性导航的陀螺漂移，并且进

行补偿，从而给出更高精度的地理姿态和组合定位定向

解算[3]。

图1 CNS/INS组合导航原理框图

大视场星敏感器工作定位原理

大视场星敏感器具有一个角度级大视场（一般在8°以

上），大视场星敏感器一次观星就可以实现对多颗星体

的观测，图2(a)所示，镜头参考系为S，F为透镜焦距，P

为透镜焦点。图2(b)所示，建立CCD测量参考系m：镜头

光轴与CCD平面交点为原点O,X轴和Y轴在CCD平面内，

Z轴沿OO’方向指向镜头中心，恒星投影在CCD平面P1、

P2位置
[4]。

图2 星敏感器测星原理

以星体S 1为例，平行光经过镜头折射后在X -Y平

面投影位置P1,利用图像敏感器，提取P1在m系内位置

（XP,YP），得到矢量P1S1的单位矢量如(1)公式
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同时S1在惯性空间位置为天球赤经α和赤纬δ表示，从

观测点向星体的单位矢量，在惯性系i下可表示为公式(2)

由公式(1)、公式(2)，根据 ，可获得多颗

星体在s系和i系内的矢量投影，分别表示为 、

、……、 。利用s系和i系的姿态矩阵对

应关系

当给定载体水平姿态时 ，可计算出载体的地理

经纬度。然后将星体在 i系的矢量投影转换到n系，

，可得星体方位角A，根据H A-B 解算得载

体航向，B为测得得星体相对于载体得夹角。当地理位置

确定是，可由公式(4)计算出载体水平姿态[5-6]。

天文惯性组合导航系统组成

系统由光纤测量组件IMU、星敏感器、单轴微型转

台等部件构成，其中IMU陀螺零偏稳定性0.02°~0.03°/h，

加计零偏稳定性20ug；星敏感器观测精度5″，保证IMU旋

转调制的基础上进行恒星观测。

图3 系统结构图

3 试验

试验内容

工程样机安装在车顶，以60km/h~100km/h速度进行

跑车试验，测试大视场星敏感器恒星观测情况和天文/惯

性系统自主导航能力。

1、以卫导/惯性组合进行跑车，观测到恒星后，切换

到天文/惯性组合模式。

2、以纯惯性进行跑车 观测到恒星后，切换到天文/

惯性组合模式。

试验结果跑车试验，

1、试验总时长约为20小时，跑车轨迹如图4所示。试

验开始后8小时16分钟（夜晚），样机进入天文/惯性组合

导航模式，持续时长为9小时20分钟，星敏有效观测次数

为26477次，如图5所示。在天文导航有效前，保持卫导/惯

性组合导航状态8小时，全程导航结果如图6和表4所示。

图4 跑车轨迹

图5 观测星号

图6 位置误差

表1 天文/惯性组合导航结果统计

位置（CEP）

天文/惯性 959m

纯惯 8029m

2、试验总时长约为13小时，跑车开始后保持纯惯性

导航模式1小时40分钟；观测到有恒星后，样机进入天文/
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惯性组合导航模式，星敏有效观测次数为15441次，如图

8；在天文导航失效前，组合导航持续时长为8小时30分

钟，全程导航结果如图9和表2所示。

图7 跑车轨迹

图8 观测星号

图9 位置误差

表2 天文/惯性组合导航结果统计

位置（CEP）

天文/惯性 2154m

纯惯

4 总结

试验结果表明，样机采用低精度的IMU，高精度星

敏感器，结合旋转调制，抑制了X轴、Y轴惯性器件误差

并且惯性导航的位置发散。在全程自主导航情况下，天

文/惯性组合导航定位精度在1.5nmile以内。在前期有卫

导参与组合的情况下，天文/惯性组合导航定位精度能达

到0.5nmile，该样机组合导航性能优良，通过试验数据分

析，采取实时在线标校后，定位、定向能够进一步提升。
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