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摘    要： 在相对论导航系统中，通过毫角秒恒星角距测量装置获取反映恒星光行差和光线引力偏折变化的恒星角距观

测量，利用导航滤波器处理观测量，估计深空探测器在惯性空间的位置和速度矢量，以及敏感器的测量基准偏差。建立了

面向导航滤波器设计和系统性能分析的状态和观测方程，根据导航系统的克拉美劳下界（Cramer-Rao Lower Bound，CRLB）
考察了相对论导航方法用于深空探测的可行性，设计了通过导航滤波器自学习提升相对论导航系统性能的策略。仿真研究

表明，对于环绕火星运行的深空探测器，在恒星角距测量精度为1 mas的情况下，相对论导航方法能达到百米量级的定位精

度水平。为相对论导航方法在深空中的应用提供了支持。

关键词：深空探测；天文导航；相对论效应；Q学习扩展卡尔曼滤波器

中图分类号：V448.2                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2023）02-0140-11

DOI:10.15982/j.issn.2096-9287.2023.20230011

引用格式：熊凯，魏春岭，李连升，等. 深空探测器相对论导航方法[J]. 深空探测学报（中英文），2023，

10（2）：140-150.

Reference format: XIONG K，WEI C L，LI L S，et al. Relativistic navigation method for deep space probes[J].

Journal of Deep Space Exploration，2023，10（2）：140-150.

 引　言

深空探测是了解太阳系起源与演化、拓展人类生

存空间的重要途径。2020年，“嫦娥五号”完成中国首

次地外天体采样返回任务，标志着探月工程“绕”“落”

“回”三步走收官之战取得圆满胜利。2021年，“天问一号”

巡视器成功着陆于火星乌托邦平原，使中国在行星探

测领域进入世界先进行列。根据深空探测发展规划，

2030年前后中国将实施木星系及行星际穿越等外层大

行星探测任务，还计划开展太阳系边际（100 AU以

远）和太阳系外天体等探测任务。这些任务对深空探

测器的自主能力和智能水平提出了新挑战，也为自主

导航理论方法的发展应用提供了动力源泉。

自主导航系统能在不依赖地面支持的情况下，在

轨实时为深空探测器提供精确的位置、速度和姿态等

运动状态信息，辅助深空探测器完成轨道机动控制、

空间抓捕操作、目标引力场测算等飞行任务和空间试

验，使其具备长期在不确定环境且无外界干预条件下

执行复杂任务的能力，支持深空探测器发展成为具备

感知、学习、推理、执行、进化能力的智能无人系

统。同时，深空探测器具备自主导航能力有助于缓解

因中国国土资源有限造成的地面测控站布局困难、降

低成本，适应未来人类向更深远空间探测发展的需

要[1-5]。深空环境遥感测绘、地外星表精确定点着陆和

火星采样返回过程中有限合作目标捕获等任务，提出

了百米量级实时高精度绝对导航定位需求。

深空探测器导航是实现自主控制的基础，是保障

深空探测器安全和支撑测控区外执行任务的核心技

术。基于天体光学成像测量的传统自主天文导航方式

已在多个深空探测工程中得到应用，包括美国

“NEAR号”小行星探测器、“深空1号”（Deep Space-1）
小行星探测器、“深度撞击号”（Deep Impact）彗星探

测器、“火星勘测者号”（M a r s  R e c o n n a i s s a n c e
Orbiter，MRO）探测器、“火星科学实验室号”（Mars
Science Laboratory，MSL）探测器、日本“隼鸟1号”

（Hayabusa-1）小行星探测器、欧洲航天局（European
Space Agency，ESA）“智慧1号”（Smart-1）月球探测

器等[6-10]。传统自主天文导航要求深空探测器的光学成

像敏感器指向特定天体进行观测，其性能受到跟踪指

向机构、近天体测量精度、行星和小天体星历误差、

对距离和光照条件敏感等因素的制约，在目标天体不

可见时不可用，亟需发展一种能够提供实时连续、高
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精度定位测速信息的自主导航方法。

针对现有自主天文导航精度难以提升的瓶颈问

题，本文开展基于相对论效应观测的深空探测器自主

导航方法研究，通过提取载体运动造成的恒星光行

差，以及天体引力场导致光线引力偏折这2类相对论效

应中包含的导航信息，估计载体运动状态。相对于近

年来得到广泛关注的传统光学成像导航、X射线脉冲

星导航[11-12]和恒星光谱测速导航[13-14]而言，相对论导航

的技术优势主要有：①可用目标多，以宇宙中广泛分

布的恒星作为观测目标，避免了传统光学成像导航近

天体测量精度低等问题；②辐射信号强，对目标在可

见光波段进行观测，避免了X射线脉冲星导航目标源

信号弱等问题；③恒星位置稳，恒星在天球上角位置

的理论值可根据星表精确计算，避免了恒星光谱测速

导航信号源不稳定等问题。

相对论导航系统不要求专门指向某个目标天体进

行观测，测量敏感器可捷联安装在深空探测器平台，

以进入视场的恒星作为观测目标。同时，保持了传统

天文导航不依赖地面测控和星间链路、不易受电磁干

扰影响的特点。相对于近天体视线方向测量和小行星

星历而言，恒星角距观测量的获取和恒星星表更易于

达到较高精度。随着未来测量敏感器技术的进步，有

望将自主天文导航精度提升到前所未有的水平，具有

重要的研究价值。

国外学者面向深空探测任务，对通过恒星光行差

测量获取载体测速导航信息的概念方法开展了探索研

究[15-17]。已有工作的不足之处在于，将广义相对论中与

载体位置相关联的光线引力偏折作为系统偏差进行处

理，未深入探讨姿态确定和误差影响因素分析等方面

的问题。北京控制工程研究所是国内较早关注和倡导

相对论导航研究的单位，2020年，针对导航系统中观

测量对载体位置的几何约束相对较弱的问题，文献[18]
提出一套基于空间光学干涉仪和地球敏感器组合的定

位、测速和定姿方法；2022年，文献[19]提出融合恒

星和空间目标视线方向测量信息提升导航解算精确性

的方案设想。与文献[15]所述的导航方法相比，本文

通过恒星光行差测量提取速度信息的同时，将光线引

力偏折效应建模为深空探测器位置的函数形式，一方

面避免了部分系统偏差的影响；另一方面利用光线引

力偏折效应可为相对论导航系统提供有效定位信息。

为了增强导航系统性能，设计了一种新颖的Q学习扩

展卡尔曼滤波器（Q-Learning Extended Kalman
Filtering，QLEKF），其主要特色是将强化学习方法与

扩展卡尔曼滤波器相结合，引入测量新息最小化原则

构造奖赏，用于选取关键滤波器自适应优化参数。

本文以环绕火星飞行的深空探测器为对象，以毫

角秒恒星角距测量装置作为测量敏感器，根据相对论

效应对恒星角距的影响机理，以及恒星角距观测量与

深空探测器运动状态之间的关联关系，建立了相对论

导航系统的状态方程和观测方程，作为系统性能分析

和导航滤波器设计的基础；通过计算导航系统的克拉

美劳下界，考察了敏感器测量噪声、观测目标星数、

恒星角距大小和数据更新频率等因素对导航性能的影

响；针对传统扩展卡尔曼滤波器（Extended Kalman
Filtering，EKF）递推计算公式中系统噪声方差阵取值

影响状态估计精度的问题，将强化学习理论方法用于

导航滤波器参数的整定，设计了基于滤波器参数自学

习的QLEKF算法，使得滤波器可以通过自身与环境的

交互，自适应地选取合理的滤波器参数，在实际应用

场景中逐渐改善状态估计精度，达到增强导航系统性

能的目的。

 1    导航系统模型

 1.1    相对论效应影响

u′Iik
vobs,k

u′Iik u′′Iik

为建立相对论导航系统观测方程，研究相对论效

应对恒星视线方向观测量的影响，建立恒星光行差及

光线引力偏折这2种相对论效应与深空探测器位置和速

度的关系。恒星光行差是同一瞬间处于运动状态的观

测者与静止的观测者测量得到同一恒星视线方向之

差，如图1所示，深空探测器为运动的观测者， 是

静止观测者得到的恒星视线方向，当观测者沿 方

向运动时，观测到的恒星视线方向从 变为 。

 
观测者运动
时观测到的
恒星视线方
向发生变化

恒星视线方向

载体速度方向

uIik

vobs,k

′ uIik″

 
图 1    恒星光行差示意图

Fig. 1    Illustration of stellar aberration
 

u′′Iik

根据狭义相对论，给出恒星光行差对视线方向影

响的数学表达式。处于运动状态的观测者测量得到的

恒星视线方向矢量 数学描述为
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u′′Iik = u′Iik +
1
c
[
u′Iik ×

(
vobs,k ×u′Iik

)]−
1
c2

[(
vT

obs,ku
′
Iik

)
u′Iik ×

(
vobs,k ×u′Iik

)
+

1
2

vobs,k ×
(
u′Iik × vobs,k

)]
+o
(
c−3
)

(1)

vobs,k

c o
(
c−3)其中： 为深空探测器（或观测者）相对于太阳系

质心的速度； 为光速；符号 为以毫角秒恒星角

距测量装置的测角精度水平可以忽略的高阶项。

vobs,k = vk + vM,k (2)

vk vM,k其中： 为深空探测器相对于火心的速度； 为火星

相对于太阳系质心的速度。

uI1k

uI2k

u′I1k u′I2k

根据广义相对论，由于天体引力场的作用，恒星

光线经过天体附近时会发生偏折现象。恒星星光从火

星近旁通过时的光线引力偏折效应如图2所示， 和

是无引力场作用时观测到的恒星视线方向，在火星

引力场的作用下，观测到的恒星视线方向分别变为

和 。

 

引力场中
的观测者

载体运行的轨道

在天体引力场
作用下，恒星
视线向引力体
方向发生偏折

uI1k

uI2k

uI1k′

uI2k′

 
图 2    光线引力偏折示意图

Fig. 2    Illustration of starlight gravitational deflection
 

u′Iik

由于天体引力场的作用，恒星光线经过天体附近

时会发生偏折。根据广义相对论，给出光线引力偏折

效应对恒星视线方向影响的数学表达式。静止观测者

测量得到的恒星视线方向矢量在惯性坐标系投影 可

表示为

u′Iik = uIik +δuIik (3)

uIik

i k uIik

δuIik

其中： 为恒星在不受引力影响情况下的视线方向，

下标 用于区分不同的恒星， 表示离散的时刻； 可

通过精确的恒星星表计算得到； 为光线引力偏折

效应对恒星视线方向的影响。

δuIik

对于mas量级的敏感器测角精度，在深空探测器围

绕火星运动的情况下，仅考虑火星造成的光线引力偏

折效应的影响时， 的简化表达式为

δuIik =
2µM

c2

(
1−uT

Iik rk/∥rk∥
)
(I3×3−uIikuT

Iik)rk∥∥∥(I3×3−uIikuT
Iik)rk

∥∥∥2 (4)

µM rk其中： 是火星引力常数； 为深空探测器相对于火

心的位置，其表达式可写为

rk = robs,k − rM,k (5)

robs,k rM,k其中： 和 分别为深空探测器和火心相对于太阳

系质心的位置矢量在惯性系的投影。

本文主要研究深空探测器环绕中心天体运动情况

的导航定位实现方式，这是一种较简单的情况。实际

应用过程往往需要结合具体任务对象和应用场景进行

有针对性的改进方案，如对于深空探测器的发射入

轨、深空转移、接近目标等不同任务段，应充分分析

评估地球、太阳、目标天体，以及太阳系中其它天体

引力场的综合影响。

从上述原理发现，恒星光行差反映了垂直于恒星

视线方向深空探测器的运动速度，而光线引力偏折效

应反映了深空探测器与主要引力体的相对位置关系。

因此，可建立恒星光行差和光线引力偏折效应与深空

探测器位置和速度之间的关联关系，根据对恒星星光

的极高精度测量准确估计载体运动状态。

 1.2    恒星角距测量

毫角秒恒星角距测量装置的精度水平可以分辨出

恒星光行差和光线偏折效应。但是在假定深空探测器

运动状态信息未知的情况下，获取优于1 mas精度的惯

性姿态信息非常困难。原因在于对在太阳系中运动的

深空探测器而言，在深空探测器自身的运动状态不是

精确已知情况下，难以准确获取无引力场环境静止观

测者的恒星视线方向，此时无法得到高精度的惯性基

准。用于导航的惯性坐标系通常是以天球上恒星视线

方向为基准建立的，在测量得到的恒星视线方向自身

受到相对论效应影响且无法得到有效补偿的情况下，

难以得到敏感器坐标系与惯性坐标系的转换关系，因

而无法将在敏感器坐标系测量得到的恒星视线方向转

换到惯性坐标系。这一问题在敏感器测量精度不高的

情况下并不突出，但对于mas量级的敏感器测量精度，

则必须认真考虑。

尽管恒星光行差和光线引力偏折效应直接表现为

恒星视线方向的变化，但是惯性坐标系的恒星视线方

向难以直接通过敏感器测量得到。解决上述问题的方

法是将不同恒星视线方向矢量之间的夹角，即恒星角

距作为观测量。基于多孔径敏感器的毫角秒恒星角距

测量装置如图3所示，通过配置在固定基座的2个或多

个敏感器接收恒星星光，根据星点在成像平面的位置

计算敏感器坐标系中的恒星视线方向矢量，通过计算

不同恒星视线方向矢量之间的夹角得到恒星角距观测
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量。通过配置多条基线，可实现对多个不同方向恒星

角距的测量。理论上敏感器的极限精度取决于其口

径，敏感器的口径越大，则相应的测量精度越高。

 

敏感器 A 敏感器 B

 
图 3    恒星角距测量装置示意图

Fig. 3    Illustration of equipment for inter-star angle measurement
 

值得注意的是，恒星角距大小与坐标系的选择无

关，在敏感器坐标系测量得到的恒星角距与惯性坐标

系的恒星角距大小相同，这样避免了将恒星视线方向

矢量从敏感器坐标系转换至恒星星表所在的惯性坐标

系的问题，即定位解算过程中不需要用到深空探测器

的惯性姿态信息。

在相对论导航方法研究中，以反映恒星光行差和

引力偏折效应的恒星角距为观测量。第i颗恒星和第j颗
恒星之间角距的数学表达式为(

u′′Iik
)Tu′′I jk =

(
u′Iik
)Tu′I jk+

1
c

[
1− (u′Iik)Tu′I jk

] (
vT

obs,ku
′
Iik + vT

obs,ku
′
I jk

)
−

1
c2

[
1− (u′Iik)Tu′I jk

] [(
vT

obs,ku
′
Iik

)2
+
(
vT

obs,ku
′
I jk

)2
+(

vT
obs,ku

′
Iik

) (
vT

obs,ku
′
I jk

)
− vT

obs,kvobs,k

]
+o(c−3)

(6)

考虑到在不同坐标系中恒星角距是相同的，得到

以下关于恒星角距的等式(
u′′Iik
)Tu′′I jk =

(
u′′Bik

)Tu′′B jk (7)

u′′Bik其中： 为第i颗恒星的视线方向矢量在敏感器坐标

系的投影。

yi jk将毫角秒恒星角距测量装置的观测量 表示为

yi jk =
(
u′′Bik

)Tu′′B jk + κi jk + ξi jk (8)

κi jk

ξi jk

其中： 为毫角秒恒星角距测量装置的基准偏差；

为测量噪声。

yi jk
(
u′′Iik
)Tu′′I jk

进而得到描述毫角秒恒星角距测量装置的观测量

与恒星角距 关系的数学表达式

yi jk =
(
u′′Iik
)Tu′′I jk + κi jk + ξi jk (9)

yi jk

结合恒星光行差和光线引力偏折表达式，易于看

出根据恒星角距构造得到的观测量 能够反映深空探

测器的位置和速度等运动状态信息，可用于建立相对

论导航系统的观测方程。

 1.3    状态方程和观测方程

rk =
[
rxk ryk rzk

]T
vk =
[
vxk vyk vzk

]T
κi jk

根据相对论导航基本原理和恒星角距观测量表达

式，面向围绕火星运行的深空探测器，给出导航系统

的状态方程和观测方程。将状态向量构造为深空探测

器在火星惯性坐标系中位置矢量 、速

度矢量 ，以及敏感器基准偏差 的组

合，即

xk =
[
rT

k vT
k κ

T
k

]T
(10)

κk =
[· · · κi jk · · ·

]T
其中： 。以观测m个方向的恒星角距

为例进行说明，基于轨道动力学模型建立的状态方程

形式为

xk = f (xk−1)+wk (11)

其中

f (xk) = xk +Φ (xk)∆t (12)

Φ (xk) =


vk

−µM rk

∥rk∥3
+ p (rk)

0m×1

 (13)

∆t p (rk)

wk

Qk

其中： 为状态预测时间步长； 包含了火星中心

引力外其它轨道摄动的影响，如火星非球形引力摄

动、太阳光压和太阳引力摄动等； 为系统噪声，用

于描述未建模误差项的影响，其方差阵记为对称正定

阵 ，其取值往往需要在方案设计阶段人为整定，本

文通过基于自学习技术的智能导航滤波器对系统噪声

方差阵的取值进行优化。

综合考虑恒星光行差和光线引力偏折效应的影

响，将相对论导航系统的观测方程写为

yk = h (xk)+νk (14)

其中

yk =


...

yi jk
...

，h (xk) =


...

hi j (xk)
...

 (15)

yk

yi jk νk

ξi jk Rk

h (xk) hi j (xk)

其中： 为利用毫角秒恒星角距测量装置获取的观测

量，各个分量 为不同方向上的恒星角距； 表示测

量噪声 的组合，其方差阵为对称正定阵 ；观测函

数 中各个分量 的数学表达式为
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hi j (xk) =
(
u′Iik
)Tu′I jk +

1
c

[
1− (u′Iik)Tu′I jk

] [(
vk + vM,k

)Tu′Iik+

(vk + vM,k)Tu′I jk

]
− 1

c2

[
1− (u′Iik)Tu′I jk

]{[
(vk+

vM,k)Tu′Iik

]2
+
[
(vk + vM,k)Tu′I jk

]2
+
[
(vk + vM,k)Tu′I jk

]
·

[
(vk + vM,k)Tu′I jk

]
− (vk + vM,k

)T(vk + vM,k)
}

(16)

Hk

Hk

o
(
c−2)
相应的雅可比矩阵 可根据相对论导航系统的观

测方程推导得到，为简化计算忽略观测矩阵 中高阶

项 的影响。

Hk =

[
∂h (xk)
∂rk

∂h (xk)
∂vk

∂h (xk)
∂κk

]
(17)

Hk中的第1项中对应第i颗恒星和第j颗恒星的角距

部分可写为

∂hi j (xk)
∂rk

=
∂hi j (xk)
∂u′Iik

∂u′Iik
∂rk
+
∂hi j (xk)
∂u′I jk

∂u′I jk

∂rk
(18)

根据恒星角距观测量的数学表达式，以及标量对

向量求导的定义，并忽略数学表达式中的高次项可得

∂hi j (xk)
∂u′Iik

≈
(
u′I jk

)T
≈ uT

I jk (19)

∂hi j (xk)
∂u′I jk

≈ (u′Iik)T ≈ uT
Iik (20)

根据光线引力偏折效应的数学表达式可以推导得到

∂u′Iik
∂rk
=
∂δuIik

∂rk
=

2µE

c2

1∥∥∥(I3×3−uIikuT
Iik)rk

∥∥∥2
{

(1−uT
Iik rk/∥rk∥)

[
I3×3−

2
(
I3×3−uIikuT

Iik

)
rk rT

k (I3×3−uIikuT
Iik)∥∥∥(I3×3−uIikuT

Iik)rk

∥∥∥2
] (

I3×3−uIikuT
Iik

)
−

1
∥rk∥
(
I3×3−uIikuT

Iik

)
rkuT

Iik(I3×3− rk rT
k /∥rk∥2)

}
(21)

∂u′I jk

∂rk
=
∂δuI jk

∂rk
=

2µE

c2

1∥∥∥(I3×3−uI jkuT
I jk)rk

∥∥∥2
{

(1−uT
I jk rk/∥rk∥)

[
I3×3−

2
(
I3×3−uI jkuT

I jk

)
rk rT

k (I3×3−uI jkuT
I jk)∥∥∥(I3×3−uI jkuT

I jk)rk

∥∥∥2
](

I3×3−uI jkuT
I jk

)
−

1
∥rk∥
(
I3×3−uI jkuT

I jk

)
rkuT

I jk(I3×3− rk rT
k /∥rk∥2)

}
(22)

综合，观测矩阵中的第1项可写为

∂h (xk)
∂rk

=


...

∂hi j (xk)
∂rk
...

 (23)

其中

∂hi j (xk)
∂rk

=
2µEuT

I jk

c2
∥∥∥(I3×3−uIikuT

Iik)rk

∥∥∥2
{

(1−uT
Iik rk/∥rk∥)

[
I3×3−

2
(
I3×3−uIikuT

Iik

)
rk rT

k (I3×3−uIikuT
Iik)∥∥∥(I3×3−uIikuT

Iik)rk

∥∥∥2
]
(I3×3−

uIikuT
Iik

)
− 1
∥rk∥
(
I3×3−uIikuT

Iik

)
rkuT

Iik

(
I3×3− rk rT

k /

∥rk∥2
)}
+

2µEuT
Iik

c2
∥∥∥(I3×3−uI jkuT

I jk)rk

∥∥∥2
{
(1−uT

I jk rk/∥rk∥)

[
I3×3−

2
(
I3×3−uI jkuT

I jk

)
rk rT

k (I3×3−uI jkuT
I jk)∥∥∥(I3×3−uI jkuT

I jk)rk

∥∥∥2
]

(
I3×3−uI jkuT

I jk

)
− 1
∥rk∥
(
I3×3−uI jkuT

I jk

)
rkuT

I jk(I3×3−

rk rT
k /∥rk∥2)

}
(24)

Hk

根据恒星角距观测量和恒星光行差可以推导得到

观测矩阵 中的第2项

∂h (xk)
∂vk

=


...

1
c

[
1− (u′Iik)Tu′I jk

]
(u′Iik +u′I jk)

T

...

 (25)

Hk中的第3项为

∂h (xk)
∂κk

= Im×m (26)

Hk结合前面对 第1项、第2项和第3项的推导结果，

得到相对论导航系统中观测矩阵的完整表达式。通过

推导得到的观测矩阵可用于导航系统可观度分析和导

航滤波器设计。不难看出，出现在观测矩阵中的模型

参数仅包括光速、地球引力常数和恒星在惯性坐标系

中的视线方向矢量。上述参数可以凭借现有技术以足

够高的精度测定，不会对导航方法的工程实施构成障碍。

 2    导航滤波器设计

 2.1    设计思路

导航滤波器的优化设计对于抑制噪声影响、提升

系统性能具有重要作用。在实际系统与滤波模型不匹

配的情况下，工程上常用的传统EKF不具备自适应能

力。对于相对论导航系统，考虑工程技术人员的认知
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水平、星上计算机处理能力，以及在地面试验室模拟

深空环境的局限性，用于导航滤波器的轨道动力学模

型是对实际深空探测器运动规律的近似，易受未建模

误差项、轨道外推误差等不确定因素的影响。导航滤

波器抑制模型不确定性影响力与算法系统噪声方差阵

和测量噪声方差阵的取值有关[20]。对于滤波器参数的

设计，测量噪声方差阵取值可根据测量敏感器精度指

标测试结果得到，而系统噪声方差阵的取值往往需要

地面设计人员通过数学仿真进行整定，但在仿真模型

与实际系统存在差异的情况下，人为整定的滤波器参

数不一定适用于真实任务场景。

如何在有效克服模型不确定性影响的同时，尽可

能控制导航滤波器的复杂程度，是导航系统方案设计

过程中需要解决的问题。强化学习方法对于解决面向

非线性不确定系统的滤波器设计问题具有重要价值。

作为强化学习广泛应用的方法之一，Q学习的基本思

路是通过智能体（Agent）在未知环境中通过反复迭代

试错（Trial and Error）过程不断积累经验，逐渐使累

积奖赏（以数表或其它形式的Q函数来表述）最大

化，最终掌握一种选择动作的最优策略[21-22]。对于相对

论导航系统，结合EKF估计和Q学习方法决策能力，有

助于提升导航滤波器对实际应用场景的适应性。自学

习过程的收敛性分析可参阅文献[19]。

 2.2    算法设计

根据自学习智能导航滤波器设计思路和强化学习

实施方式，针对系统噪声统计特性不确定性影响，根

据式（10）所示的状态方程及式（13）所示的观测方

程，将确定性Q学习方法[21]用于滤波器参数整定，所设

计的Q学习扩展卡尔曼滤波器（QLEKF）递推解算流

程如表1所示。

x̂k Pk

x̂(s,a)
k P(s,a)

k

ỹk ỹ(s,a)
k

Q̂(s,a)
k Q̂k

Q(s,a)
s a

s

a
{
Q̂(s,a)

k

}
R (s,a) s

a T R (s,a)

Q(s,a) 0 ⩽ α < 1
0 < γ ⩽ 1 二者

{x̂k} {Pk}

在上述算法流程中， 和 分别表示导航滤波器

的状态估计值和相应的估计误差方差阵， 和 分

别表示探索滤波器中的状态估计值和相应的估计误差

方差阵， 和 分别表示导航滤波器和探索滤波器的

测量新息， 表示可供选择的系统噪声方差阵，

表示通过Q学习方法选取的系统噪声方差阵， 表

示Q学习算法中状态 和动作 的状态动作值函数（或

累积奖赏），可写为数表的形式，其中， 表示当前选

择的系统噪声方差阵， 表示在集合 中选择不同

的系统噪声方差阵动作， 表示在状态 执行动作

得到的奖赏， 表示用于计算奖赏 的时间周

期；在 递推计算公式中， 表示学习速

率， 表示折扣因子， 均为可调参数；QLEKF
估计结果为导航滤波器的输出 和 。在QLEKF

中，基于相对论导航系统模型设计的EKF算法的一步

递推计算公式如表2所示。
  

表 1    Q学习扩展卡尔曼滤波器

Table 1    Q-learning extended Kalman filter
算法 1：Q学习扩展卡尔曼滤波器

x̂0 P0{
Q̂(s,a)

k

}
yk

输入：状态估计初始值  及其误差方差阵 ，事先确定的方差阵集

合 ，观测量

x̂(s,a)
0 ← x̂0 P(s,a)

0 ← P0 Q(s,a)← 0 k← 01： ， ， ，

2：for特定导航任务周期，do

a ∈ A3：　for 任意 ，do

R(s,a)← 04：　　

t = 1,2, · · · ,T5：　　for ，do

k← k+16：　　　

[x̂(s,a)
k , P(s,a)

k , ỹ(s,a)
k ]← EKF(x̂(s,a)

k−1 , P
(s,a)
k−1 , yk , Q̂(s,a)

k ,Rk)
▷

7：　　　　  
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　  探索滤波器

R (s,a)← R (s,a)+
1
T

{[(
ỹ(s,a)

k

)−1
R−1

k ỹ(s,a)
k

]−1
−R (s,a)

}
8：　　　　  

[x̂k , Pk , ỹk]← EKF(x̂k−1, Pk−1, yk , Q̂k ,Rk) ▷9：　　　　   导航滤波器

10：　 end for

Q (s,a) = (1−α) Q (s,a)+α[R (s,a)+γmax
a′

Q (s′,a′)]11：　 

12：  end for

amax← argmax
a

Q (s,a)13：  

Q̂k ← Q̂(s,amax)
k14：  

15：end for

{x̂k} {Pk}16：输出：  and 
  

表 2    扩展卡尔曼滤波器的计算公式

Table 2    Equations of extended Kalman filter
算法 2：扩展卡尔曼滤波器

EKF(x̂k−1, Pk−1, yk ,Qk ,Rk)1：function 

x̂k|k−1← f (x̂k−1) ▷2：　　   预测

Pk|k−1← Fk Pk−1 FT
k +Qk3：　　

Kk ← Pk|k−1 HT
k (Hk Pk|k−1 HT

k +Rk)−14：　　

ỹk ← yk −h
(
x̂k|k−1

)
5：　　

x̂k ← x̂k|k−1 +Kk ỹk ▷6：　　   更新

Pk ← (I−Kk Hk) Pk|k−1(I−Kk Hk)T +Kk Rk KT
k7：　　

x̂k Pk ỹk8：　　return ， ，

9：end function
 
 

x̂k|k−1 Pk|k−1

Kk Fk Hk

Hk

Fk

其中， 和 分别为状态预测值和相应的误

差方差阵， 为卡尔曼增益， 和 分别为状态方程

和观测方程的雅可比矩阵， 的形式已在前文推导得

到， 的形式请参考文献[22]。将QLEKF的基本算法

流程归纳如图4所示。

如图4所示，在真实系统噪声方差阵不确知的情况

下，建立多个探索滤波器并行计算结构，将测量新息

作为评估不同探索滤波器性能优劣程度的征兆，通过
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R (s,a)

Q(s,a)

Q̂(s,a)
k

R (s,a)

Q̂k

探索滤波器的测量新息构造奖赏 ，实现对状态

动作值函数 （或累积奖赏，用于表征智能体在

探索过程中获得的经验）的递推计算。考虑到滤波器

的测量新息较小通常表示状态估计精度较高，反之，

测量新息较大表示状态估计精度较低，根据上述算

法，有助于提高状态估计精度系统噪声方差阵 对

应的奖赏 较大。随着递推计算过程的进行，

智能体将趋向于选择能够带来较大累积奖赏的系统噪

声方差阵 ，预期智能体选择滤波模型有助于提升导

航滤波器的运动状态估计精度。随着学习的进行，智

能体将较大的概率选择与实际应用系统相匹配的系统

噪声方差阵，从而逐渐改善导航滤波器的在轨性能，

并提升相对论导航系统对任务环境的适应能力。
 

yk aR(s, a)

导航滤波器

探索滤波器

Q 学习方法
Q(s, a)=(1−α)Q(s, a)+α[R(s, a)]+γ maxQ(s′, a′)

αmax     arg maxQ(s, a)

[xk, Pk, yk]    EKF(xk−1, Pk−1, yk, Qk, Rk)

Qk

^

^

^ ^ ^

^ ^

^

~

~

→

[xk       , Pk       , yk       ]    EKF(xk−1   , Pk−1   , yk, Qk       , Rk)
(s, 1) (s, 1) (s, 1) (s, 1)(s, 1) (s, 1) →
^ ^ ^~[xk       , Pk       , yk       ]    EKF(xk−1   , Pk−1   , yk, Qk       , Rk)···

(s, 2) (s, 2) (s, 2) (s, 2)(s, 2) (s, 2) →

→
a′

a

xk, Pk

 
图 4    Q学习扩展卡尔曼滤波器示意图

Fig. 4    Illustration of Q-learning extended Kalman filter
 

QLEKF算法基于多个探索滤波器并行计算的方式

积累经验，其计算量主要取决于算法中探索滤波器的

个数。为保障导航系统的实时性，通常要求导航滤波

器的处理时间小于测量敏感器数据的更新周期。事实

上，对于本文所述算法，通过少量探索滤波器（5～10个）

即可显著提升系统的性能。

与文献[19]给出的滤波器噪声方差阵自适应选取

策略相比，本文采取的改进措施包括：引入确定性

Q学习方法来改善收敛性，并通过并行滤波结构高效

选取不同系统噪声方差阵，避免系统噪声方差阵选取

过程收敛过慢。事实上，在未来工作中可尝试采取不

同的滤波设计准则和强化学习方法来优化导航滤波器

的设计，以兼顾相对论导航系统对状态估计精确性、

鲁棒性和快速性等方面的要求。

 3    仿真分析

以环绕火星飞行的深空探测器为例，通过数值仿

真说明相对论导航方法和QLEKF算法的有效性。在仿

真产生深空探测器标称轨道数据和测量敏感器观测量

模拟值的过程中，火星探测器的初始轨道参数如表3所示。

在火星探测器上配置毫角秒恒星角距测量装置，

对3颗恒星进行观测，形成3个角距观测量，恒星角距

测量噪声标准差1 mas，数据更新率1 Hz，仿真时间12 h。
通过计算克拉美劳下界（Cramer-Rao Low Bound，
CRLB）分析导航系统潜在的精度水平，考察敏感器测

量噪声、恒星角距幅度、观测恒星数量和数据更新频

率对相对论导航性能的影响。CRLB根据给定的随机系

统模型、状态向量先验信息，以及噪声统计特性计算

得到的实际状态估计误差方差阵的下界，可作为衡量

导航系统可观度大小的依据，能够针对不同任务场景

和系统配置，给出导航系统在理论上所能达到的最高

精度，从而为导航系统方案设计提供参考依据[23-24]。
 
 

表 3    火星探测器初始轨道参数

Table 3    Initial orbital elements of Mars probe
半长轴/

km
偏心

率

轨道倾角/
（°）

升交点赤经/
（°）

近地点幅角/
（°）

平近点角/
（°）

3 697 0.011 90.154 9 1.647×10–5 0.349 0 0.523 5
 
 

在前述仿真条件的基础上分别改变测量噪声标准

差、恒星角距幅度、观测星数和数据更新频率，得到

对应深空探测器三轴位置估计误差的CRLB矩阵对角元

平方根曲线如图5所示。
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图 5    位置估计误差的CRLB曲线

Fig. 5    CRLB curves of position estimation error
 

Pk

根据图5可知，在给定的仿真场景中，当敏感器测

量噪声、恒星角距幅度、恒星角距数量，以及数据更

新周期在一定范围内变化时，通过CRLB计算得到的理

论估计误差均方根曲线均是收敛的，这说明相对论导航

方法在系统设计层面是有效的。通过提升敏感器测量

精度、增大多孔径敏感器张角、增加观测星数，以及

提高测量帧频，均有助于提升潜在导航性能。在相对

论导航系统中，通过本文第2节设计的QLEKF算法处

理恒星角距观测量，仿真中滤波器参数设置如表4所示。

通过QLEKF解算得到的深空探测器的三轴位置和速度

估计误差曲线及根据 计算得到的误差界如图6所示。

为说明QLEKF算法的有效性，将其与传统EKF、
自适应扩展卡尔曼滤波器（Adaptive Extended Kalman
F i l t e r i n g，A E K F） [ 2 5 ]和鲁棒扩展卡尔曼滤波器

（Robust Extended Kalman Filtering，REKF）[26]进行了

对比研究。通过蒙特卡洛仿真得到的不同滤波算法位

置和速度估计均方根（Root Mean Square，RMS）误差

及导航精度统计值分别如图7和表5所示。 

表 4    导航滤波器参数

Table 4    Parameters of navigation filter

滤波器参数 仿真中参数设置

初始系统噪声

方差阵

Q̂0 =

 σ
2
r I3×3

σ2
v I3×3

σ2
κ I3×3


σr = 5×10−5 m σv = 5×10−5 m/s σκ = 0.1 mas

，其中，

， ，

测量噪声

方差阵 Rk = σ
2
a I3×3 σa = 1 mas，其中

初始估计误差

方差阵

P0 =

 p2
r I3×3

p2
v I3×3

p2
κ I3×3


pr = 1 km pv = 0.1 m/s pκ = 0.2′′

，其中，

， ，

学习速率 α = 0.1

折扣因子 γ = 0.9

计算奖赏的

周期/s
T = 500

集合中的元素 Q̂0 Q̂(s,a)
k对 进行放大或缩小得到
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图 6    通过QLEKF解算的估计误差曲线

Fig. 6    Estimation error curves obtained from QLEKF
 

仿真结果表明，受系统噪声统计特性不确定性的

影响，传统EKF算法的精度相对较低；QLEKF能够根
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据测量新息选取有助于提升导航性能的系统噪声方差

阵，从而取得优于传统EKF等算法的状态估计精度。

QLEKF与AEKF在设计思路的不同之处在于，AEKF
根据系统模型和观测数据同时对状态向量和滤波器参

数进行估计，性能受到初始误差影响，而QLEKF通过

观测数据驱动Q学习算法选取合理的滤波器参数，其

滤波稳定性更易于得到保障。值得注意的是，REKF算
法基于系统噪声方差阵上界设计的，在模型不确定性

影响不显著的情况下，会导致滤波器设计过于保守，

从而造成估计精度降低。
  

表 5    相对论导航系统的定位测速精度

Table 5    Position and velocity accuracy of relativistic
navigation system

导航滤波器 EKF AEKF REKF QLEKF
平均位置误差RMS/m 348.4 198.1 553.3 163.8

平均速度误差

RMS/（m·s–1）
0.29 0.17 0.47 0.11
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图 7    EKF、AEKF、REKF和QLEKF的均方根误差

Fig. 7    RMS errors of EKF，AEKF，REKF and QLEKF
 

进而，将基于QLEKF的相对论导航方法与文献[15]
和[19]中的方法进行了对比研究。通过不同方法得到

的深空探测器位置和速度估计RMS误差曲线如图8
所示。
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图 8    本文方法与文献[15]、[19]中方法的均方根误差

Fig. 8    RMS errors of presented method and methods in [15] and [19]
 

通过仿真结果不难看出，本文所提相对论导航方

法融合了恒星光行差和光线引力偏折效应中包含的信

息，相对于文献[15]中的方法精度更高；QLEKF算法

采取基于并行探索滤波器的自学习策略，相对于文献[19]

中的算法收敛速度更快。

 4    结　论

本文提出一种面向深空探测器的相对论导航方

法，通过毫角秒恒星角距测量装置获取反映恒星光行

差和光线引力偏折效应影响的观测量，根据相对论效

应与载体运动状态之间的关联关系，以及载体运动状
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态自身的演化规律，建立导航系统模型，在此基础上

设计导航滤波器对观测量进行处理，实现对火星探测

器位置和速度的准确估计。针对导航滤波器中噪声方

差阵的取值影响状态估计精度的问题，将扩展卡尔曼

滤波器与Q学习方法相结合，设计了一种面向噪声统

计模型精化的QLEKF算法，其特色在于能够在典型应

用场景中逐渐优化滤波器参数。可观度分析和仿真研

究表明，所设计的深空探测器相对论导航方法合理有

效，通过QLEKF有助于提升导航系统的定位测速精

度。下一步工作是进一步强化导航滤波器的自学习能

力，为克服敏感器在轨测量特性变化提供应对策略；

同时，积极推进毫角秒恒星角距测量装置技术攻关。
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Relativistic Navigation Method for Deep Space Probes

XIONG Kai，WEI Chunling，LI Liansheng，ZHOU Peng
（Science and Technology on Space Intelligent Control Laboratory, Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100094, China）

Abstract：An autonomous navigation method based on the observations of the relativistic perturbations for deep space probes

is presented in this paper. The relativistic perturbations including the stellar aberration and the starlight gravitational deflection are

new type of celestial navigation measurement，which can provide the kinematic state information of the deep space probes in the

inertial  frame.  In  the  relativistic  navigation  system，the  position  and  velocity  vectors  of  the  deep  space  probes，and  the

measurement bias of the optical sensor can be estimated through measuring the inter-star angle perturbed by the stellar aberration and

the gravitational deflection of light with an optical sensor for LOS (line-of-sight) direction with extremely high accuracy. In this

paper，the state equation and measurement equation for the design of the navigation filter and the navigation performance evaluation

are established. The feasibility of the relativistic navigation method for deep space probes is investigated via the calculation of the

Cramer-Rao Lower Bound (CRLB). In addition，the self-learning strategy of the navigation filter is designed to enhance the

relativistic navigation performance. It is illustrated through the numerical simulation that，for a Mars-circling probe，the position

error of the relativistic navigation method is on the order of 100 m with the inter-star angle measurement accuracy of 1 mas.

Keywords：deep space exploration；celestial navigation；relativistic perturbations；Q-learning extended Kalman filter

Highlights：
●　An autonomous celestial navigation method based on the observations of the relativistic perturbations of starlight for deep space
probes is presented.
●　The feasibility of the presented method is investigated via the calculation of the Cramer-Rao Lower Bound (CRLB) of the
relativistic navigation system.
●　A novel Q-learning extended Kalman filter (QLEKF) is designed to optimize the navigation filtering parameters adaptively.
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